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Kurzfassung \Y

Kurzfassung

Unbemannte Luftfahrzeuge, auch bekannt als Drohnen, erfreuen sich immer gréferer Beliebtheit. Sie
werden fiir die verschiedensten Einsatzzwecke und in allen Gréen verwendet. Es gibt kleine Spielzeug-
drohnen von wenigen Gramm Abfluggewicht bis hin zu Militdrdrohnen, die mit kommerziellen Trans-
portflugzeugen in Bezug auf GroBe und Masse vergleichbar sind. Die Einsatzzwecke reichen von Uber-
wachung und Fotografie bis hin zu Lieferdiensten und verschiedenen Freizeitaktivitdten. Durch diese
Zunahme von unbemannten Luftfahrzeugen im Luftraum steigt auch das Risiko einer Kollision mit ei-
nem bemannten Luftfahrtgerit. Dies wird als Drohnenschlag bzw. Drohnenaufprall bezeichnet.

Bisher werden Drohnenschlige auf Luftfahrzeugstrukturen durch Impactexperimente und Simulationen
untersucht. Diese sind enorm zeit- und kostenintensiv und eignen sich dadurch nicht zur schnellen
Lastabschitzung im Rahmen eines Vorentwurfs. Ahnlich wie bei einem Vogelschlag soll der Ingenieur
bei einem Drohnenschlag die auftretenden Lasten {iber einen analytischen Ansatz abschétzen und Struk-
turen darauf auslegen kdnnen, wodurch die Sicherheit von Piloten und Passagieren gewahrleistet wird.
In dieser Arbeit wird ein neues analytisches Berechnungsmodell entwickelt, um Kraft-Zeit-Verlaufe im
Falle eines Drohnenschlags bzw. Mehrkorperimpacts berechnen zu kénnen.

Die Grundlage fiir dieses neue Modell bildet das Flugzeugaufprallmodell, welches auf dem Impulser-
haltungssatz basiert. Mit diesem Modell wird der Aufprall von fragmentierenden Projektilen beschrie-
ben. Dieses Modell wird mit einem Feder-Masse-Modell fiir den Aufprall von nicht-fragmentierenden
Komponenten superponiert, wodurch sich das neue Drohnenschlagmodell ergibt. Das Drohnenschlag-
modell wird durch Impacttestdaten und explizite Finite-Elemente-Simulationen (FE) validiert. Fiir die
vollstdndige Drohne wird eine Ersatzstruktur entwickelt. Berechnungen und FE-Daten zeigen sehr gute
Ubereinstimmungen fiir Untersuchungen mit dem Ersatzmodell der Drohne. Insbesondere fiir starre
Zielstrukturen ergeben sich nur geringfiigige Abweichungen zwischen Analytik und Test- bzw. Simu-
lationsdaten. Bei der Anwendung des Drohnenschlagmodells auf Komponentenebene zeigen sich jedoch
noch Defizite. Die Analytik liegt mehr als 20 % oberhalb der Verldufe aus den FE-Simulationen, sobald
das Zielmodell signifikante Schéden zeigt. Das Berechnungsmodell eignet sich somit besonders fiir Im-
pacts auf starre Strukturen. Es ermoglicht Analysen zum Einfluss des Designs auf die Kontaktkraft zwi-
schen Projektil und Ziel und bietet dem Ingenieur eine Moglichkeit, auftretende Lasten bei einem Droh-
nenschlag im Rahmen eines Vorentwurfs abzuschitzen.

In dieser Arbeit wird das amerikanische Nummernformat verwendet. Der Punkt wird als Dezimaltrenn-
zeichen genutzt. Materialparameter in Tabellen sind Standardmittelwerte. Zitiert wird in dieser Arbeit
im IEEE-Editorial-Stil.
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Abstract VII

Abstract

Unmanned aerial vehicles, also known as drones, are becoming increasingly popular. They are used for
a wide variety of purposes and come in all sizes. There are small toy drones of just a few grams takeoff
weight to military drones comparable to commercial transport aircraft in terms of mass and size. Appli-
cations range from surveillance and photography to delivery services and other leisure activities. This
increase in unmanned aerial vehicles in the airspace also increases the risk of a collision with a manned
aircraft. This is referred to as a drone strike or drone impact.

To date, drone strikes on aircraft structures have been studied through experiments and simulations.
These are enormously time-consuming and cost-intensive and are therefore not suitable for rapid load
estimation as part of a preliminary design. Similar to a bird strike, in the case of a drone strike, the
engineer should be able to estimate the expected loads using an analytical approach and design structures
accordingly, thus ensuring the safety of pilots and passengers. In this work, an analytical computational
model is developed to calculate force-time histories in the case of a drone strike or multi-body impact.
The basis for this new model is the aircraft impact model, which is based on the momentum equilibrium.
This model is used to describe the impact of fragmenting projectiles. This model is superimposed with
a spring-mass model for the impact of non-fragmenting components, resulting in the new drone strike
model. The drone strike model is validated with impact test data and explicit FE simulations. A substi-
tute structure is developed for the full drone. Calculations and FE data show very good agreement for
studies with the surrogate drone model. Especially for rigid target structures, there are only minor devi-
ations between analytics and test- as well as simulation data. The application of the drone impact model
on component level still shows deficits. Discrepancies of more than 20% between analytics and FE are
present as soon as the target model shows significant damage. The calculation model is therefore par-
ticularly suitable for impacts on rigid structures. It allows analyses of the influence of the design on the
contact force between projectile and target and offers the engineer a possibility to estimate occurring
loads during a drone impact within the scope of a preliminary design.

In this work, the American number format is used. This means that a point is a decimal separator. Ma-
terial parameters in tables are standard mean values. This work uses the IEEE-Editorial-Style for cita-
tions.
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1 Einleitung
1.1 Motivation zur Untersuchung von Drohnenkollisionen

Ereignisse wie Vogelschlag, Hagelschlag, Foreign Object Damage (FOD) und Foreign Object Inges-
tion (FOI) sind bekannte Gefahrdungen und Lastfdlle innerhalb der Luftfahrt. Ein FOD ist beispiels-
weise das Herabfallen von Werkzeug im Zuge der Wartung von Luftfahrzeugen, wahrend ein FOI das
Einsaugen von Fremdkdrpern in ein Triebwerk beschreibt. Seit Beginn der Luftfahrt bestehen die oben
genannten Probleme und wurden deshalb bereits ausfiihrlich erforscht und untersucht. Seit einigen
Jahren entwickelt sich aber eine neue Gefahr fiir den Luftverkehr, die in die Kategorie der ungewollten
Zusammenstdfe und Impacts einzuordnen ist. Die Gefahr stellen die ,,Unmanned Aerial Vehicles
(UAV)* bzw. ,,Small Unmanned Aerial Vehicles (sUAV)* dar. Unter diesen Begriffen werden alle
Luftfahrzeuge zusammengefasst, die autonom oder via Fernsteuerung fliegen [1]. Unbemannte Luft-
fahrzeuge haben keinen Piloten. Die Fluggerite werden umgangssprachlich auch als ,,Drohnen* be-
zeichnet.

Die Anzahl der Drohnen im Luftverkehr steigt stetig. Abbildung 1.1 visualisiert Daten zur Entwicklung
des Drohnenmarktvolumens bis 2025 [2]. Das Marktvolumen verdoppelt sich von 18 Mrd. US-Dollar
innerhalb von sechs Jahren auf 43 Mrd. US-Dollar. Die meisten Drohnen kommen dabei im Hobbybe-
reich zum FEinsatz [3]. Der ,,Verband Unbemannte Luftfahrt™ gibt an, dass in Deutschland im Jahr 2021
430700 Drohnen geflogen sind [4]. Knapp 90 % davon werden im Privatbereich eingesetzt, die restli-
chen 10 % werden kommerziell genutzt. Bis 2025 steigt die Anzahl der Drohnen auf 450000, wobei
das Wachstum hauptsichlich durch die kommerzielle Nutzung getrieben wird [4].

50
I Volumen weltweiter Drohnenmarkt

J||||H

2019 2020 2021 2022 2023 2024 2025

[\ (9 B
(=] (=] (=]

Marktvolumen in Mrd. US-Dollar

—
(e

Abbildung 1.1: Entwicklung des Drohnenmarktvolumens (entnommen und angepasst aus [2])

Einhergehend mit dieser Entwicklung des Marktes und der Anzahl von UAVs im Luftraum steigt auch
die Gefahr einer Kollision zwischen bemannten und unbemannten Luftfahrzeugen. Laut der Deutschen
Flugsicherung (DFS) gab es im Jahr 2018 insgesamt 158 Félle in denen sich ein unbemanntes Fluggerit
einem bemannten Luftfahrzeug im Flug nédherte. Dies wird als Vorfall definiert. Im Jahr 2016 lag die
Zahl der Vorfille noch bei 64, 2015 bei 14 [5]. Innerhalb von vier Jahren hat sich die Zahl der gemel-
deten Vorfille um den Faktor 9 erhoht. Im Jahr 2020 kam es zu deutlich weniger Vorfillen aufgrund
der Coronapandemie. Abbildung 1.2 visualisiert diese Entwicklung. Die Entwicklung der gemeldeten
Vorfille ist mit GroBbritannien vergleichbar, wenn Daten des UK Airprox Board [6] zum Vergleich
herangezogen werden.
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Abbildung 1.2: Anzahl der Zwischenfille mit Drohnen im deutschen und britischen Luftraum von
2015 bis 2020 (Daten aus [5, 6]). Die deutliche Absenkung im Jahr 2020 ist auf die Covid19-Pande-
mie zurlickzufithren

Die folgenden drei Beispiele beweisen, dass Kollisionen stattfinden:

- Im September 2017 kam es zu einer Kollision zwischen einem UH-60M ,,Blackhawk* Heli-
kopter (Utility Helicopter) und einer DJI (Da-Jiang Innovations Science and Technology Co.,
Ltd.) Phantom 4 (P4) in New York. Die Drohne wurde dabei komplett zerstort. Der Helikopter
zeigte geringe Beschiddigungen am Rotor sowie an einem Fensterrahmen und konnte sicher
landen [7].

- Ein Zusammenstof3 mit einer Drohne ereignete sich am Flughafen Quebec in Kanada im Ok-
tober 2017 wihrend des Landeanflugs eines Beechcraft King Air A100 Flugzeugs [8]. Der
Typ der Drohne ist unbekannt, da der Zusammenstof3 in der Luft stattfand und die Drohne
vollstandig zerstort wurde. Am Flugzeug entstand nur ein geringer Schaden, Passagiere wur-
den nicht verletzt.

- In Israel kollidierte im August 2018 ein Robinson R44 Helikopter mit einer DJI Phantom 4.
Die Drohne hat dabei das angekoppelte Spriithsystem getroffen. Die Drohne wurde nach der
Kollision und sicheren Landung am Helikopter gefunden. Sowohl die Drohne als auch der
Helikopter operierten dabei im zugelassenen Flugbereich [9].

Die Einsatzgebiete von Drohnen streuen stark, vom kleinen Spielzeug bis hin zur gro3en Militdrdrohne
werden alle Bereiche abgedeckt. Die europdische Agentur fiir Flugsicherheit (European Union Avia-
tion Safety Agency — EASA) teilt unbemannte Luftfahrzeuge in drei Kategorien anhand ihres Sicher-
heitsrisikos fiir die Zivilluftfahrt und Bevolkerung ein [10]:

,,Open Category (Low Risk)*
»Specific Category (Medium Risk)*
- ,Certified Category (High Risk)*

In die ,,Open Category* (offene Kategorie) fallen unbemannte Luftfahrzeuge, die ein geringes Risiko
fiir Dritte und andere Luftfahrtteilnehmer darstellen. Sie haben eine maximale Abflugmasse (MTOW
— Maximum Take-Off Weight) von 25.0 kg. Aufgrund der einfachen Verfiigbarkeit von UAVs der
,,Open Category* werden ausschlieBBlich Drohnen dieser Kategorie innerhalb der Arbeit betrachtet. Der
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1.1 Motivation zur Untersuchung von Drohnenkollisionen 3

Betrieb einer Drohne, die in die ,,spezifische Kategorie™ (Specific Category) fillt, benétigt eine Ge-
nehmigung der Luftfahrtbehdrde. Wahrend des Betriebs miissen Mallnahmen zur Minimierung des
Risikos getroffen werden. UA Vs der dritten Kategorie benotigen eine behordliche Zulassung (Certified
Category) [10]. Neben der Kategorisierung anhand des Gewichts werden UAVs auch in Starr- und
Drehfliigler unterteilt.

Besonders kritisch ist der Hobbybereich. Unbemannte Luftfahrzeuge in diesem Bereich sind der offe-
nen Kategorie (,,Open Category*‘) zuzuordnen. Die offene Kategorie wird von der EASA weiter unter-
gliedert in sogenannte Subkategorien und CE-Klassen [11]. Tabelle 1.1 stellt einen Auszug der Eintei-
lung der offenen Kategorie anhand des Gewichts in die drei Unterkategorien A1 bis A3 dar. Seit Januar
2022 werden Drohnen des Weiteren anhand von Klassen CO bis C4 kategorisiert, auf diese Darstellung
wird an dieser Stelle aber verzichtet, da sie die Unterkategorien nur weiter differenziert. Drohnen wer-
den ab einem Gewicht von 0.25 kg der ,,Open Category* zugeordnet. Die 0.25 kg Grenze wird von
Anders La Cour-Harbo vorgeschlagen [12] (siehe Kapitel 1.2.1). Er geht ab dieser Masse davon aus,
dass ein Mensch durch eine Drohne schwer verletzt werden kann. Drohnen unterhalb dieses Gewichts
werden als Spielzeug definiert. Fiir Drohnen mit mehr als 0.25 kg wird ein Trainingsnachweis bendtigt.

Tabelle 1.1: Einteilung der offenen Kategorie anhand des Gewichts und zugehorige Einschrankungen
(Auszug aus [11])

UAV Betrieb
Gewicht in kg Unterkategorie Einschrinkungen
Kein geplanter Uberflug unbeteiligter
0.25*<m < 0.5 Al Personen

Kein Uberflug von Personengruppen
Kein Uberflug unbeteiligter Personen

05<m<2.0 A2
Horizontaler Abstand mindestens 50 m
Kein Flug nahe oder iiber Personen

20=m <250 A3 Mindestens 15 m Abstand von Wohn-,

Gewerbe- und Industriegebieten
*kein Mindestalter fiir Drohnen unter 0.25 kg; grofere Drohnen ab 16 Jahren mit
Trainingsnachweis

Eine Studie iiber den deutschen Drohnen-Markt von 2017 zeigt, dass im Bereich der semiprofessionel-
len Drohnen (maximales Abfluggewicht zwischen 0.25 kg und 2.0 kg) die verkaufte Stiickzahl mit
74 % (917500 Stiick) Anteil am grofiten ist. Spielzeugdrohnen (Gewicht unter 0.25 kg) mit 23 % sowie
professionelle Drohnen (Gewicht iiber 2.0 kg) mit knapp 3 % machen einen geringeren Anteil aus [13].
Semiprofessionelle Drohnen werden oft von Hobbypiloten gesteuert, die geltendes Recht und Sicher-
heitsvorschriften nicht ausfiihrlich kennen. Dadurch kann es zu geféhrlichen Situationen zwischen be-
mannten und unbemannten Luftfahrzeugen kommen, falls Hobbypiloten ihre Drohnen in Gefahrenbe-
reiche fliegen.

Bemannte Luftfahrzeuge unterliegen strengen Zulassungsvorschriften. Fiir die bereits bekannten Im-
pactfille wie Vogelschlag gibt es detaillierte Szenarien, unter denen eine sichere Weiterfithrung des
Fluges gewéhrleistet werden muss. Beispielsweise muss fiir Flugzeuge, die nach Certification Specifi-
cation (CS) 25, insbesondere CS 25-631, zugelassen sind, eine sichere Landung nach dem Impact eines
1.81 kg schweren Vogels gewihrleistet werden kdnnen [14]. Viele Drohnen iibersteigen in diesem
Zusammenhang die maximalen Grenzwerte fiir Zulassungstests bzw. Nachweise fiir die Zulassungs-
behoérden und stellen dadurch einen neuen, zuséitzlichen Risikofaktor fiir die Sicherheit der Luftfahrt
dar [15].

Aus diesen aufgefiihrten Punkten lasst sich schlielen, dass unbemannte Luftfahrzeuge mit einem ma-
ximalen Abfluggewicht von bis zu 2.0 kg besonders relevant fiir die Flugsicherheit sind. Innerhalb
dieser Arbeit werden nur unbemannte Quadcopter betrachtet, die auf dem Markt frei verfiigbar sind
und ohne besondere Kenntnisnachweise genutzt werden konnen (Stand 2018). Exemplarisch wird die
Standardversion des aktuellen Marktfiihrers im Jahr 2018, die DJI Phantom 4, fiir weitere Untersu-
chungen betrachtet. Relevante technische Daten sind in Tabelle 1.2 aufgelistet [16].
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Tabelle 1.2: Auszug relevanter technischer Daten Quadcopter DJI Phantom 4 [16]

Parameter Wert

Gewicht 1380 g
Anzahl Rotoren 4

diagonale Léinge 350 mm

max. Steiggeschwindigkeit 6 m/s

max. Sinkgeschwindigkeit 4 m/s
max. Fluggeschwindigkeit 20 m/s
max. Hohe iiber NN 6000 m

Die Tabelle zeigt, dass diese Drohne in der Lage ist, im gleichen Luftraum wie bemannte Luftfahrzeuge
zu agieren. Zu Zwischenfillen zwischen Drohne und Verkehrsflugzeug kommt es vor allem in der
Nihe von Flughéfen. Verkehrsflugzeuge haben wihrend der Start- und Landephase bzw. wéhrend des
Anflugs an Flughifen eine geringe Hohe und Geschwindigkeiten zwischen 70 m/s bis 100 m/s. Auf-
grund einer Reiseflugh6he von ca. 10000 m sind vor allem die Start- und Landephasen kritisch fiir
Verkehrsflugzeuge. Auch fiir Helikopter stellen UAVs eine Gefahr dar. Deren Reiseflughohe liegt
standardmifig zwischen 150 m bis 1500 m, was wiederum im Einsatzspektrum einer DJI Phantom 4
liegt. Ein Gefiahrdungspotential besteht auch fiir weitere Luftfahrzeuge (Segelflugzeuge, Luftfahrzeuge
des Militérs, Businessjets, Motorflugzeuge usw.), die sich den Luftraum mit Drohnen teilen.

1.2 Stand der Forschung

Im Allgemeinen gibt es eine Vielzahl von Impact- und Crashvorgingen. Ein Impact ist der Aufprall
eines Korpers auf einen weiteren Kdrper. Bereits der Aufprall eines herabfallenden Korpers auf den
Boden ist ein Impact. Wéhrend des Impactvorgangs wirkt ein Kraftstof3, welcher von Masse und Ge-
schwindigkeit abhidngt. Durch den Aufprall entstehen Deformationen an den Kdrpern und kinetische
Energie wird in innere Energie und Wiarme transformiert. [17]

Der Impact ist ein dynamisches Problem. Die Strukturantwort einer getroffenen Struktur héngt haupt-
séchlich von der Lasthistorie ab [18]. Die grundlegende Fragestellung innerhalb dieser Arbeit ist, wie
diese Lasthistorie fiir eine Kollision einer Drohne (Drohnenaufprall bzw. Drohnenschlag) aussieht und
wie diese allgemein ermittelt werden kann.

Vor allem Faserverbundstrukturen, welche bevorzugt im Flugzeugbau verwendet werden, verhalten
sich kritisch bei Impactschdden. Hier konnen beispielsweise Delaminationen innerhalb der Struktur
auftreten. Diese setzen die Tragfahigkeit der Struktur herab. Des Weiteren besteht die Moglichkeit,
dass Drohnen Windschutzscheiben perforieren oder Fliigelvorderkanten zerstdren, was katastrophale
Folgen fiir Piloten und Passagiere haben kann. Fiir einen sicheren Entwurf der Struktur ist es deshalb
essenziell, Impactschidden bereits im Vorentwurf zu betrachten.

Impactlastfille haben eine grofle Bandbreite. Sie hingen von der Masse, Geschwindigkeit, Energie und
Form des Korpers ab und fithren zu verschiedenen Schiden (von nicht bzw. kaum sichtbar iiber plas-
tische Verformung bis hin zur Perforation). Generell werden Impactlastfélle oft anhand von Impactge-
schwindigkeiten unterschieden (Low- und High-Velocity-Impact bzw. Niedrig- und Hochgeschwin-
digkeitsimpact). Zu den Low-Velocity-Impacts (LVI) gehort beispielsweise der Tool Drop. Dieser be-
schreibt das Herabfallen eines Werkzeugs auf eine Luftfahrzeugstruktur. Vogel- und Hagelschlag, als
bekannte Vertreter von Impactlastfillen in der Luftfahrt, konnen den High-Velocity-Impacts (HVI)
zugeordnet werden [19]. Eine differenziertere Betrachtung der Impactlastfélle folgt in Kapitel 2.1. Neu
hinzu kommt nun der ,,Drohnenschlag® bzw. Drohnenaufprall. Zur Ergédnzung und Fortfiilhrung der
bisherigen Begrifflichkeiten Vogelschlag und Hagelschlag wird der Begriff ,,Drohnenschlag® einge-
fiihrt. Darunter wird der Zusammensto3 eines UAVs mit einem bemannten Luftfahrzeug definiert [20].
Wird in der vorliegenden Arbeit der Begriff ,,Drohne* verwendet, wird darunter ein Quadcopter mit
einem maximalen Abfluggewicht von 1.5 kg verstanden, falls es nicht explizit anders beschrieben
wird.
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1.2.1 Forschung zum Thema Drohnenschlag

Das folgende Kapitel soll die Forschungslandschaft zum Thema Drohnenschlag darstellen. Es wird auf
aktuelle Forschungsergebnisse verschiedener Forschungsgruppen, Simulationsmodelle und behordli-
che Vorgaben eingegangen. Weitere Autoren beschéftigen sich mit der Ermittlung des Risikos eines
Drohnenschlags sowie der mathematisch-physikalischen Analyse von Kollisionen.

Eine groBBe Anzahl von Veroffentlichungen beschiftigt sich mit der Ermittlung der Wahrscheinlichkeit
und des Risikos eines Drohnenschlags, z. B. [21-29]. La Cour-Harbo et al. [30] berechnen beispiels-
weise das Risiko einer Mid-Air Collision (MAC) auf 10 pro Flugstunde. Zum Vergleich gab es im
Jahr 2019 im Schnitt 6 Vogelschlage bei 10000 Flugbewegungen [31]. Auch die Civil Aviation Au-
thority (CAA), die Luftfahrtbehorde Grofbritanniens, hat eine Bewertung des Sicherheitsrisikos von
Drohnen veréffentlicht [29]. Das Risiko wird von der CAA auf zwei Néaherungen von Drohnen zu
Flugzeugen pro 1 Millionen Fliige geschitzt. Die Gefahr der Penetration wird fiir Helikopter und
leichte Flugzeuge (Zulassung nach CS 23) grofler eingeschétzt als fiir Verkehrsflugzeuge. Die CAA
schligt vor, dass an Drohnenkollisionen mit Helikoptern geforscht wird [29].

Das Bard-College hat eine Studie {iber Vorfélle mit Drohnen iiber den Zeitraum von Dezember 2013
bis September 2015 verdffentlicht [24]. Es wurden dabei Abstand, Hohe, Anzahl und die Orte der
Vorfille bestimmt. Sie haben festgestellt, dass 90 % der 921 Vorfille in einer Hohe von iiber 120 m
(400 ft) stattfanden. Es konnten dabei 246 Drohnen als Multicopter und 76 als Starrfliigler identifiziert
werden.

Die Civil Aviation Safety Authority (CASA) hat 2013 eine Bewertung potentieller Schiaden durch ei-
nen Drohnenschlag durchgefiihrt [32, 33]. Das Ziel war es zu ermitteln, ab welcher Geschwindigkeit
es zur Perforation von Luftfahrzeugstrukturen bei einem Drohnenschlag kommt. Die Studie wurde
dabei mithilfe einer Gleichung durchgefiihrt, die von der amerikanischen Luftfahrtbehorde (Federal
Aviation Administration bzw. FAA) entwickelt wurde. Mit dieser Gleichung wird die ballistische
Grenzgeschwindigkeit v, durch folgenden Ansatz berechnet [32]:

/ 2L, Csh?
= [— 1.1

Dabei stellen L, den Umfang des Projektils, Cs eine empirisch ermittelte Schubkonstante der Zielstruk-
tur, h die Dicke dieser, m,, die Projektilmasse und 8 den Auftreffwinkel zwischen Projektil und Ziel

dar. Die ballistische Grenzgeschwindigkeit vz, besagt, dass bei 50 % der Impacts Perforation auftritt.
Die Anwendung der Formel bringt zwei Schwierigkeiten mit sich. Der Wert des Umfangs des Projek-
tils hangt vom Auftreffwinkel ab, da nur der Umfang in Flugrichtung betrachtet wird. Des Weiteren
wird fiir die Schubkonstante Cs vereinfachend die Schubfestigkeit verwendet. Die Ergebnisse der Stu-
die sind, dass ein Drohnenschlag ab einer initialen Impactgeschwindigkeit (Relativgeschwindigkeit)
von ca. v; = 100 m/s zur Perforation fiihrt, unabhiangig vom Gewicht des Projektils. Grofie UAVs kon-
nen sowohl Windschutzscheiben und Hautstrukturen von kommerziellen Flugzeugen (z. B. A320) als
auch von kleineren Flugzeugen der allgemeinen Luftfahrt perforieren. Die allgemeine Luftfahrt be-
schreibt dabei die Luftverkehrsteilnehmer ohne Charter- und Linienflugzeuge. Die Autoren fordern
zusitzlich Experimente mit Bauteilen von Drohnen durchzufiihren, um ihre Ergebnisse zu bestétigen.
In der Studie wird nur die Perforationsgeschwindigkeit der Flugzeugbauteile bestimmt. Es wird nicht
ndher auf sich entwickelnde Krifte wihrend des Impactvorgangs eingegangen oder die Drohne als
Modell beschrieben. [32]

Anders la Cour-Harbo hat in seiner Studie einen Grenzwert der Abflugmasse berechnet, ab welcher er
mit Verletzungen nach einer Kollision mit Menschen rechnet. Dieser Grenzwert liegt bei 0.25 kg. Er
nimmt dabei an, dass eine Drohne Verletzungen nach AIS 3 (Abbreviated Injury Scale — vereinfachte
Verletzungsskala) ab 25 J kinetischer Energie erzeugen kann. Das bedeutet, wenn eine Drohne mit
einem MTOW von mehr als 0.25 kg eine Person triftt, erleidet diese schwere Verletzungen. Ab diesem
MTOW entspricht die Sterblichkeitsrate bei einem Zusammensto3 derjenigen fiir die bemannte Luft-
fahrt [12]. Weitere Studien zur Massenabschétzung, z. B. [34-37], zeigen, dass 0.25 kg ein konserva-
tiver Wert sind. Sowohl die FAA als auch die EASA kategorisieren Drohnen unterhalb 0.25 kg als
Spielzeug. Diese miissen weder registriert noch muss zur Nutzung dieser ein Kenntnisnachweis er-
bracht werden [10].
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Aero Kinetics [38] haben in ihrer Veroffentlichung kinetische Energien und Impulse von Vogelschlag
und Drohnenschlag mathematisch verglichen. Sie kommen dabei zu dem Ergebnis, dass ein Drohnen-
schlag bei einem Starrflugzeug innerhalb der bisher gegebenen Grenzwerte fiir kinetische Energien
und Impulse liegt. Bei Helikoptern werden diese Grenzwerte im Fall eines Drohnenschlags bis zum
10-Fachen iiberschritten. Dies kann katastrophale und fatale Schiden erzeugen. Es wird zudem ange-
nommen, dass ein Drohnenschlag auch bei Starrfliiglerkonfigurationen starke Beschiddigungen verur-
sachen kann, auch wenn sich die berechneten Werte innerhalb der Grenzwerte bewegen. Die Krifte
werden nicht ermittelt, da sie die Dauer der Kollision mathematisch nicht bestimmen konnten. Die
Ergebnisse werden nicht mit Tests oder Simulationen verglichen. Ein Berechnungsbeispiel zeigt Ta-
belle 1.3. In der ersten Zeile werden die kinetische Energie und der Impuls fiir die Zulassung eines Bell
407 Helikopters nach FAA Vorschriften bestimmt. Die zweite Zeile zeigt die berechnete Energie und
den Impuls bei einer Kollision mit einer DJI Phantom 2 und die letzte Zeile die Ergebnisse fiir eine
Kollision mit einer Drohne des Typs Inspire von DJI. Es ist hier zu sehen, dass bei einem Drohnen-
schlag das 2- bis 5-Fache an kinetischer Energie auftritt als nach Zulassungsvorschrift fiir Vogelschlédge
nachgewiesen werden muss.

Tabelle 1.3: ,,FAA Rotorcraft General Strike Requirements” (entnommen und angepasst aus [38])

Situation Kinetische Energie in] Impuls in Ns
FAA 29.631 fiir Bell 407 2335.96 68.28
DJI P2 vs. Bell 407 4477.85 107.90
DJI Inspire vs. Bell 407 11886.75 264.15

Auch die Military Aviation Authority (MAA), die British Airline Pilots Association (BALPA) und das
britische Verkehrsministerium haben eine Studie iiber die Effekte eines Drohnenschlags durchgefiihrt
[39]. Das Ziel der Studie war es, die niedrigste Geschwindigkeit zu bestimmen, bei der ein kritischer
Schaden von Luftfahrzeugbauteilen auftritt. Als kritisch werden dabei die Perforation der Windschutz-
scheibe oder ein grofler Schaden an der Struktur bezeichnet. Es wurden Drohnen mit Massen zwischen
0.4 kg und 4.0 kg untersucht. In den Untersuchungen wurde festgestellt, dass Windschutzscheiben von
Helikoptern und aus der allgemeinen Luftfahrt, die nicht vogelschlagzertifiziert sind (z. B. zugelassen
nach CS 27), einen geringen Widerstand gegen Drohnenschldge zeigen. Auch Windschutzscheiben
von vogelschlagzertifizierten Luftfahrzeugen konnen kritische Schaden davontragen. Bei Helikoptern
ist auBerdem der Heckrotor gefdhrdet. Es wurde festgestellt, dass die Position der Bauteile innerhalb
der Drohne einen Einfluss auf den Schaden hat. Motoren von Drohnen mit 0.4 kg Gewicht ohne Plas-
tikschutz haben einen groferen Schaden erzeugt als Motoren von Drohnen mit 1.2 kg Gewicht mit
Plastikschutz. Dies wird auf die Absorption der Schockwelle zuriickgefiihrt. Es wurden dabei sowohl
Strukturen von Verkehrsflugzeugen als auch von Helikoptern getestet und simuliert. Abbildung 1.3
zeigt exemplarisch das Simulationsmodell der 4.0 kg Drohne. An dieser Methodik und dem Modell ist
zu kritisieren, dass es eine Drohne nicht real abbildet. Das Modell dhnelt eher einem Stab bzw. einer
Linie mit verschiedenen Komponenten entlang dieser.

Motor, battery, and camera

Nylon arm

Aluminium-alloy central hub
plates replace the underrated
items.

Abbildung 1.3: "4 kg class drone components model” - Vereinfachtes Modell der 4.0 kg Drohne fiir
Simulation und Test aus [39]
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Song et al. [15, 40] sowie Schroeder et al. [41] und Bayandor [42] haben in ihren Arbeiten die Kolli-
sionen von Drohnen mit Flugzeugtriebwerken simuliert. Song hat dabei einen Vergleich zum bekann-
ten Vogelschlag angestellt. Aufgrund der Massenverteilung und abweichenden Zusammensetzung im
Vergleich zu organischen Materialien entsteht ein anderes Schadensbild. Die Simulationsergebnisse
zeigen Materialversagen, hohe Spitzenlasten und Druckschidden an den Fan-Blades. Song kommt zu
dem Fazit, dass je groBer und fester die Drohnenkomponenten sind, desto mehr Schaden entsteht an
den Fan-Blades, was wiederum zu weiteren Schaden am Triebwerk fithren kann [15]. Song modelliert
die Drohne dabei ohne Geometriedaten und vereinfacht diese stark. Schroeder baut auf die Ergebnisse
von Song auf. Er vergleicht die Schidden am Triebwerk in Abhéngigkeit von der GroBe der Drohnen
und dem Material der Schaufeln der ersten Verdichterstufe des Triebwerks. Dabei kommt er auf das
Ergebnis, dass eine semiprofessionelle Drohne (MTOW = 1.43 kg) weder Titan- noch Composite-
schaufeln stark beschédigt. Eine professionelle Drohne (MTOW = 7.0 kg) verursacht eine plastische
Verformung der Titanblades. Compositeschaufeln werden komplett zerstort, bis hin zum Fan-Blade-
Out [41]. Es wurden ausschlieBlich Simulationen von Einschldgen auf Triebwerke durchgefiihrt.

Die ASSURE-Forschungsgruppe (Alliance for System Safety of UAS through Research Excellence)
hat mithilfe einer ausfiihrlichen Testreihe validierte Simulationsmodelle fiir Drohnenschldge entwi-
ckelt [43]. Sie untersuchen dabei Impacts auf Strukturen und Triebwerke von kommerziellen Flugzeu-
gen sowie Businessjets. In insgesamt vier Berichten werden verschiedene Szenarien fiir Drohnen-
schldge untersucht. Wéhrend die erste Veroffentlichung (UAS Airborne Collision Severity Evaluation:
Executive Summary) [43] die wichtigsten Ergebnisse zusammenfasst, werden im ersten Teilbericht
(Volume I) die Projektil- und Zielstrukturen definiert [44]. Der zweite Teilbericht (Volume II) [45]
stellt die Arbeiten an einem Quadcoptermodell detailliert dar. Im dritten Teilbericht werden Effekte
des Impacts einer Starrfliiglerdrohne beschrieben [46]. Der letzte Teil sowie die daraus entstandene
Veroffentlichung beschéftigen sich mit den Auswirkungen auf Triebwerke [47, 48]. Die Ergebnisse
der ausfiihrlichen Studien sind dabei, dass [43]:

- ein Drohnenschlag groferen Schaden als ein Vogelschlag bei gleicher Impactenergie verur-
sacht;

- bei Geschwindigkeiten oberhalb der Landegeschwindigkeit eines Flugzeugs ab einer Masse
von 1.2 kg der Drohne kritische Schéden auftreten konnen;

- die Schadensgrofe mit der Impactgeschwindigkeit wéchst;

- die Schadensgrofe von den Komponenten und deren Steifigkeit abhédngt. Steifere Komponen-
ten erzeugen einen grofleren Schaden;

- die Massen- und Materialverteilung in der Drohne einen starken Einfluss auf die Energieiiber-
tragung hat;

- mithilfe des Drohnendesigns eine Absorption der Energie moglich ist;

- eine Starrfliiglerdrohne mehr Schaden im Triebwerk erzeugt als ein Quadcopter;

- der Auftreffort am Fan einen Einfluss auf die Schadensgrof3e hat;

- Startvorgidnge der kritische Lastfall fiir Drohnenschldge auf Triebwerke sind.

Sie fiihrten dabei 16 Beschusstests mit Einzelkomponenten einer Drohne durch. Es wurden 10 Be-
schusstests mit Batterien (7 Stiick entladen, 3 geladen) im Geschwindigkeitsbereich von 46.6 m/s bis
133.2 m/s untersucht. Mit Motoren sowie Kameras wurden je 4 bzw. 2 weitere Beschusstests mit
130 m/s durchgefiihrt. Es wurden instrumentierte Aluminium Al2024-T3-Platten (890 mm x 890 mm)
mit verschiedenen Dicken (1.6 mm; 3.175 mm; 6.35 mm) als Zielkorper verwendet. Die Aluminium-
platten standen senkrecht und waren fest eingespannt. Die Testergebnisse dienen dabei der Validierung
der Simulationsmodelle. Als Solver fiir die Simulationen wurde LS-Dyna genutzt. Mithilfe der Simu-
lationsmodelle wurden weitere Impactszenarien aufgebaut. Mit den weiterfiihrenden Modellen wurden
Drohnenschlédge auf Flugzeugstrukturen untersucht. Es wurden ausschlieBlich Komponenten von Ge-
schiftsreise- und kommerziellen Flugzeugen (vergleichbar Learjet 31 A und Boeing B737) untersucht.
Weitere Berichte der ASSURE-Forschungsgruppe (z. B. [49]) beschiftigen sich mit dem Risiko von
Drohnen fiir Menschen, was nicht Teil dieser Arbeit ist.

Meng et al. [50] haben Impacttests auf ein Hohenleitwerk mit einer 3.4 kg schweren Drohne des Typs
DIJI Inspire 1 durchgefiihrt. Die Tests wurden mit PamCrash simulativ begleitet. Ihre Ergebnisse zei-
gen, dass ein Drohnenschlag groBere Schédden als ein 3.6 kg schwerer Vogel aufgrund der Hérte der
Drohnenkomponenten erzeugt. Ein kommerzielles Flugzeug kann den Flug nach einem Drohnenschlag
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auf das Hohenleitwerk nicht sicher fortfithren. Die Batterien zeigen nach den Tests eine Rauchent-
wicklung. Es wird daraus geschlossen, dass sich diese entziinden kdnnen. Zu vergleichbaren Ergebnis-
sen kommen auch Wang et al. [51].

Lee et al. [52] und Choi et al. [53] haben Kollisionen von Drohnen mit warmegehirtetem Glas unter-
sucht. Die Drohnen fliegen mit einer Geschwindigkeit von maximal 20 m/s. Sie haben Impacttests und
Simulationen durchgefiihrt. Mithilfe eines Berechnungsmodells bestimmen sie die Wahrscheinlichkeit
des Zerbrechens des Glases. Die Impactgeschwindigkeiten liegen deutlich unterhalb der Geschwindig-
keiten, die fiir einen Drohnenschlag erwartet werden (Relativgeschwindigkeit von ca. 100 m/s).

Kota et al. [54, 55] haben Finite-Elemente-Modelle (FE) einer Starrfliiglerdrohne und deren Einzel-
komponenten (Motor, Batterie) entwickelt und validiert. Die betrachtete Drohne hat ein Gewicht von
2.5 kg. Dafiir wurden Impacttests auf Aluminium AI2024-T3-Platten mit Geschwindigkeiten von bis
zu 128.6 m/s durchgefiihrt. Die FE-Modelle wurden mithilfe dieser Tests validiert. Sie stellen bei ihren
Tests ebenfalls fest, dass die Motoren bei jedem Test die Platten perforieren, wihrend bei den Batterien
keine Perforationen zu beobachten sind. Die Batterie hat ca. die dreifache Masse eines Motors in diesen
Untersuchungen, perforiert trotz dieses Gewichts aber aufgrund des Verhaltens der Lithium-Polymer-
zellen (LiPo) die Zielstruktur nicht [54].

Drumond et al. [56] haben eine Fliigelvorderkante so ausgelegt, dass diese einem Drohnenschlag mit
einer DJI Phantom III standhailt. Sie nutzen den FE-Solver Nastran. Die Impactgeschwindigkeit betragt
127.0 m/s. Thr Auslegungskriterium war dabei, dass die Batterie die Zielstruktur bei Reisegeschwin-
digkeit des Flugzeugs nicht durchschlagen darf. Drohnen konnen die Fliigelhaut perforieren und den
Holm schédigen. Es ist effektiver, Holm und Rippen zu verstarken im Gegensatz zu einer Verstarkung
der Haut des Fliigels. Eine Verstirkung der Struktur fiihrt zu einer Massenzunahme von knapp 10 %.
[56-58]

Lu et al. [59] haben Kollisionen zwischen fiinf verschiedenen Drohnen und Windschutzscheiben von
kommerziellen Flugzeugen simuliert und mit Testdaten verglichen. Das Gewicht und die Grofle der
Drohnen werden variiert. Dabei untersuchen sie Drohnen mit Massen zwischen 0.30 kg (DJI Spark)
und 3.33 kg (DJI Inspire I). Sie kommen zu dem Ergebnis, dass Masse, Geschwindigkeit, Material und
die Konfiguration einen Einfluss auf den Schaden der Windschutzscheiben haben. Ab einer Masse von
1.36 kg und einer Geschwindigkeit von 154.6 m/s kommt es zu einem Schaden, der zur Fluguntaug-
lichkeit fiihrt. Sie bestétigen die Ergebnisse anderer Forscher, wonach ein Drohnenschlag, bei gleicher
kinetischer Energie, schwerere Schiaden als ein Vogelschlag erzeugt. [59]

Jonkheijm ist der erste Autor, der speziell Drohnenschlége auf Helikopterscheiben untersucht [60, 61].
Er simuliert einen Drohnenschlag zwischen einer DJI Phantom III und einem Augusta A-109 Helikop-
ter (vgl. Abbildung 1.4). Seine Ergebnisse zeigen, dass die Windschutzscheibe in Fragmente zerbricht
und UAV-Komponenten ins Cockpit eindringen kdnnen. Er schliet daraus, dass aktuelle Zulassungs-
vorschriften keinen ausreichenden Schutz gegen Drohnenschlége bieten. Kritisch zu hinterfragen sind
aber seine Materialdaten, da er z. B. das E-Modul fiir Lithium mit 500 GPa angibt sowie fiir Acrylglas
mit 330 GPa, was deutlich liber vergleichbaren Werten aus der Literatur liegt. Fiir Lithium-Polymer
wird das E-Modul mit 500 MPa angegeben [62], fir Acrylglas mit 3.0 GPa [63].

a)t=0ms b) t =2.5 ms c)t=50ms

Abbildung 1.4: "Damage propagation of [...] impacted by the UAS" (entnommen und angepasst aus
[60])
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Dadouche et al. [64] haben Impacttests mit Drohnen (DJI Phantom 4) auf Windschutzscheiben von
kommerziellen Flugzeugen und Fliigelvorderkanten mit Geschwindigkeiten von bis zu 129.9 m/s
durchgefiihrt. Sowohl die Windschutzscheiben als auch die Fliigelvorderkanten zeigen schwere Scha-
den nach dem Impact. Knapp 25 % der Fragmente der inneren Glasscheibe dringen in das Cockpit ein
und konnen Insassen verletzen. Dadouche identifiziert die Batterie als Komponente, die den grof3ten
Schaden an der Fliigelvorderkante erzeugt. Die Zielstrukturen nach den Tests zeigt Abbildung 1.5.

Windschutzscheibe nach Test Fliigelvorderkante nach Test

Abbildung 1.5: Windschutzscheibe und Fliigelvorderkante nach Drohnenschlagtests mit DJI Phan-
tom 4 Drohnen (entnommen und angepasst aus [64])

May et al. [65] haben sowohl quasi-statische Tests als auch dynamische Impacttests einzelner Droh-
nenkomponenten durchgefiihrt. Sie fokussieren sich dabei auf Komponenten (Kamera, Motor, Batte-
rie) der DJI Mavic 2 Zoom Drohne. Diese hat ein Gewicht von 0.905 kg. Ihre Ergebnisse zeigen, dass
die Kamera als unkritisch eingestuft werden kann, wohingegen Motoren und Batterien Kréfte von bis
zu 200 kN auf die Zielstrukturen aufbringen konnen. Auf Basis ihrer Ergebnisse empfehlen sie, die
Batterie als SPH-Modell (Smooth Particle Hydrodynamics) numerisch zu untersuchen.

Harker et al. [66] haben Kollisionen von Renndrohnen mit Flugzeugstrukturen mithilfe von Impacttests
untersucht. Sie sehen Renndrohnen als kritisch an, da diese kein GPS-System (Global Positioning Sys-
tem) besitzen und Geofencing-Methoden bei diesen Drohnen nicht wirken. Sie untersuchen Geschwin-
digkeiten von ca. 77 m/s. Ihre Testergebnisse zeigen, dass ein Aufprall einer Renndrohne auf Struktu-
ren der allgemeinen Luftfahrt schwere Schéden erzeugen kann. Die Windschutzscheibe einer Cessna
Citation fragmentiert beispielsweise. Das Seitenleitwerk zeigt starke plastische Deformationen. In wei-
teren Studien soll untersucht werden, wie sich diese Schéden auf die Flugtauglichkeit auswirken.
Sowohl die EASA als auch die FAA haben ein grof3es Interesse am Thema Drohnenschlag. Ausgehend
von den Ergebnissen der Drone Strike Task Force der EASA [67] wurde ein Forschungsprojekt mit
Qinetiq initiiert, dass das Thema Drohnenschlag untersucht [33]. Ergebnisse werden kontinuierlich
verdffentlicht, wobei Tests- und Simulationen von realistischen Drohnenschldgen im Fokus stehen [68,
69].

In weiteren Studien werden verschiedene Drohnenschlagszenarien numerisch untersucht. Warsiyanto
et al. [70] untersuchen den Aufprall von Drohnen mit einem Gewicht von 0.735 kg auf Fliigelvorder-
kanten wiahrend Che Man et al. [71] Drohnenschldge auf Helikopterwindschutzscheiben simulieren.
Yongjie et al. [72, 73] entwickeln ein hochpréizises FE-Modell einer Logistikdrohne. Lu et al. [74]
untersuchen den Aufprall auf eine Flugzeugnase. Hou et al. [75] betrachtet den Impact in Triebwerke.
Ritt et al. [76] haben des Weiteren Drohnenschlige auf Helikopterwindschutzscheiben experimentell
und numerisch untersucht. Liu und Yu et al. [77-80] untersuchen den Einfluss der Impactpositionen
bei einem Drohnenschlag auf Fanschaufeln eines Triebwerks anhand von FE-Simulationen. Sie kom-
men zu dem Ergebnis, dass die Fluglage der Drohne und die Aufprallposition das Schadensbild signi-
fikant beeinflussen. So entsteht ein groflerer Schaden am Fanblade bei einem groferen Abstand zur
Rotationsachse. Man et al. [81, 82] untersuchen den Einfluss eines Drohnenschlags auf den Schubver-
lust von Triebwerken und stellen einen Vergleich mit Vogelschlidgen auf. Sie nutzen dazu FE- und
CFD-Simulationsmodelle. Sie zeigen, dass der Impact bei unterschiedlichen Flugphasen unterschied-
lich grole Triimmerteile erzeugt. Die Ergebnisse der verschiedenen Autoren bestétigen weitgehend die
bisherigen Erkenntnisse, dass Drohnen grofere Schiaden erzeugen als Vogelschldge bei vergleichbaren
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Impactenergien. Des Weiteren konnen Triimmer weitere Strukturen beschédigen (z. B. Hochdruckver-
dichter und Brennkammer) sowie Insassen und Piloten verletzen.

Weitere Autoren wie Rattanagraikanakorn et al. [83] ermitteln beispielsweise die Frontalaufprallfla-
chen fiir verschiedene Typen von Luftfahrzeugen sowie Starr- und Drehfliigeldrohnen. Fricke et al.
[84] sowie Clothier [85] berechnen das statistische Risiko fiir Drohnenschlédge. Diese Studien befassen
sich zwar mit dem Thema Drohnenschlag, haben aber keine relevanten Daten fiir die vorliegende Ar-
beit.

Auf populiarwissenschaftliche Art und Weise haben das University of Dayton Research Institute
(UDRI) [86] und das Format HIFLYZONE (im Auftrag von Légtér.hu) [87] Drohnenschldge unter-
sucht. Das UDRI hat eine DJI Phantom 2 mit 106.4 m/s gegen den Fliigel eines Mooney M20 Flug-
zeugs geschossen und die Ergebnisse iiber ein YouTube-Video verdffentlicht. Die Drohne erzeugt ei-
nen schweren Schaden am Fliigel. Sie dringt vollstdndig in den Fliigelkasten ein und beschédigt zu-
sétzlich den Holm (vgl. Abbildung 1.6 a)). DJI kritisiert an diesem Test, dass die Impactgeschwindig-
keit unrealistisch hoch ist und oberhalb der FAA-Testrichtlinien liegt [88]. HIFLYZONE wahlten ei-
nen pragmatischen Ansatz und steuerten eine Antonow AN-2 in eine schwebende DJI Phantom 3 mit
einer Geschwindigkeit von 27.6 m/s. Die Drohne schwebte auf Hohe der Fliigelvorderkante
(vgl. Abbildung 1.6 b)). Die Drohne wird zerstort, am Flugzeug zeigt sich ein geringer Schaden. Es ist
unter anderem zu kritisieren, dass die Geschwindigkeit unterhalb derer liegt, welche fiir kommerzielle
Verkehrsflugzeuge erwartet wird und sich die Ergebnisse deshalb nicht iibertragen lassen.

a) UDRI impact test v; = 106.4 m/s b) Légtér.hu impact test v; = 27.6 m/s

.

Abbildung 1.6: Impacttests mit einer vollstindigen Drohne; a) Impacttests der UDRI auf ein Mooney
M20 Fliigel mit einer DJI Phantom 2 und v; = 106.4 m/s; b) Impacttests von HIFLYZONE auf eine
Antonow AN-2 mit v; = 27.6 m/s

Wird der Stand der Technik bildlich dargestellt, ist ersichtlich, dass zur Erforschung von Drohnen-
schldgen hauptsédchlich Tests und FE-Simulationen genutzt werden (Abbildung 1.7). Ausfiihrliche
Testkampagnen sind zeit- und kostenintensiv. Durch validierte FE-Modelle konnen Kosten und Ent-
wicklungszeiten zwar reduziert werden, sie eignen sich aber nicht fiir eine schnelle Lastabschitzung
beispielsweise im Rahmen eines Vorentwurfs. Ein analytisches Modell zur Ermittlung der Impact-
kréfte bei einem Drohnenschlag fehlt bisher. An diesem Punkt setzt diese Arbeit an.
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Abbildung 1.7: Darstellung der Forschungslandschaft zum Thema Drohnenschlag
1.2.2 Weitere Impactforschung

Neben der Gefahr durch Drohnenschldge konnen auch andere Kollisionen mit Luftfahrzeugen auftre-
ten. Diese stellen meist umfangreiche Forschungsgebiete dar und sollen an dieser Stelle kurz erwahnt
werden.

Innerhalb der Fertigung ist es z. B. moglich, dass ein Werkzeug auf die Struktur herabféllt und einen
Schaden hinterldsst. Dabei treten sehr geringe Geschwindigkeiten und Energien auf. Diese Low-Ve-
locity-Impacts stehen nicht im Fokus dieser Arbeit. Wahrend des Einsatzes von Luftfahrzeugen konnen
weitere Schéden auftreten. Ein Beispiel hierfiir ist der Hagelschlag. Abbildung 1.8 zeigt die Front eines
Flugzeugs mit einem Hagelschaden [89]. Die Impactgeschwindigkeiten erreichen in diesem Fall bis zu
250 m/s. Es gibt verschiedene Verdffentlichungen zum Thema Hagelschlag. Pernas-Sanchez et al. [90]
haben beispielsweise ein numerisches Modell fiir das Verhalten von Eis bzw. Hagelkornern unter
Hochgeschwindigkeitsimpacts entwickelt und es mithilfe von Testdaten aus der Literatur (z. B. [91—
94]) validiert. Kim et al. [91-93] haben in mehreren Veroffentlichungen Hagelschlage auf Verbund-
werkstoffe untersucht.

Abbildung 1.8: "The nose of the Airbus A320 is badly damaged as well as the windshield" nach [89]
— Schaden an Nase und Windschutzscheibe nach Hagelschlag

Einen weiteren Schadensfall stellt der Vogelschlag dar. Fiir diesen Schaden gibt es, abhéngig von der
GroBe und Art des Luftfahrzeugs, verschiedene Zulassungsvorschriften. Generell konnen die Zulas-
sungsvorschriften so zusammengefasst werden, dass nach einer Kollision ein sicherer Weiterflug und
eine sichere Landung gewihrleistet werden miissen. Die Energie, die dabei nachgewiesen werden
muss, ist abhidngig von der GroBe des Luftfahrzeugs und der erreichbaren Geschwindigkeit.
Abbildung 1.9 zeigt exemplarisch Schiden an Luftfahrzeugen nach einem Vogelschlag. Auf Berech-
nungsmodelle wird in Kapitel 2.3 detailliert eingegangen.
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Abbildung 1.9: Beispielhafte Schiaden durch Vogelschlidge nach [95]

Impacts werden in vielen weiteren Fachdisziplinen erforscht. Diese reichen von Zusammenstoen zwi-
schen Elektronen bis hin zum Hypervelocityimpact in der Raumfahrt. Besonders die Fahrzeugtechnik
legt einen Fokus auf die Untersuchung von Zusammenstéfen, da Personen bei diesen unmittelbar ver-
letzt werden konnen. Zur Berechnung des Kraft-Zeit-Verlaufs bei einem Fahrzeugcrash wird zum ei-
nen die Energieerhaltung verwendet, z. B. nach Franz et al. [96]. Zum anderen werden Fahrzeugcrashs
iiber Feder-Masse-Dampfer-Modelle beschrieben, wie es beispielsweise Munyazikwiye in seiner Ar-
beit darstellt [97]. Die Massen werden dabei als konstant betrachtet, Federsteifigkeiten und Damp-
fungskonstanten sind abhingig vom zerstorten Anteil des Fahrzeugs (Munyazikwiye et al. [98]). Fossat
geht in seiner Veroffentlichung darauf ein, dass sich die Masse des Impactors wihrend des Aufpralls
reduziert [99]. Laut Wood [100] kann die Masse eines Fahrzeugs als gleichméBig verteilt angenommen
werden, was von Fossat [99] bestétigt wird. Fossat [99] berechnet die Kraft iiber die Verzogerung und
der zeitabhingigen Masse. Berstlasten, wie sie beispielsweise bei Flugzeugaufprillen verwendet wer-
den (vgl. Kapitel 2.5), kommen in diesem Ansatz nicht vor.

1.3 Ziele der Arbeit

Der Drohnenschlag weicht nach ersten Uberlegungen von den bisher bekannten Impactlastfillen in der
Luftfahrt ab. Bei einem Vogelschlag wird angenommen, dass sich der Vogel als Projektil im betrach-
teten Geschwindigkeitsbereich wie ein stromendes Fluid verhalt und als ,,weicher Korper modelliert
werden kann. Testdaten und Videoaufnahmen verifizieren diese Annahme, wie es Heimbs [101] zeigt.
Da die Struktur einer Drohne sich aber aus Festkorpern zusammensetzt, kann diese Annahme nicht
iibernommen werden. Auch die Modelle fiir Hagelschlag sind nicht auf einen Drohnenschlag iibertrag-
bar. Bei einem Hagelschlag wird angenommen, dass sich das Projektil (Eis) bis zum Erreichen der
Festigkeit wéhrend des Impacts wie ein Festkorper verhélt. Wird ein kritischer Wert fiir die plastische
Dehnung sowie fiir die Festigkeit {iberschritten, verhélt sich das Eis wie ein strdmendes Fluid ([102]
zitiert aus [91, 92]). Die Annahme des Auftreffens eines starren Projektils auf eine nachgiebige Struk-
tur, wie z. B. flir Rim-Release oder Steinschlag, ist als pauschaler Ansatz ebenfalls unzureichend, da
sich die Drohne aus mehreren Komponenten zusammensetzt (Motoren, Batterie, Kamera, Platine usw.)
und diese iiber ein Impactmodell beschrieben werden miissen. Ein Stein oder die Bruchteile einer Felge
konnen hingegen als Einzelmasse betrachtet werden. Im Vergleich zu bestehenden Modellen lassen
sich die folgenden Unterschiede zu einem Drohnenschlag festhalten:

- Eine Drohne besteht aus mehreren Komponenten.

- Diese Komponenten konnen als Festkorper betrachtet werden.

- Physikalisch betrachtet stellt der Drohnenschlag einen Impact von mehreren Koérpern hinter-
einander dar (Mehrkorperimpact).

- Es gibt verschiedenste Arten (Grofe, Masse, Geschwindigkeit) von unbemannten Luftfahrzeu-
gen.

- Luftfahrzeuge, die nach Zulassungsvorschrift CS 23, 25 und 29 zugelassen sind, miissen nach
einem Vogelschlag eine sichere Landung garantieren konnen. Die Strukturen sind bisher nicht
auf Drohnenschldge ausgelegt.

Diese Arbeit beschiftigt sich mit der Entwicklung eines Modells zur Bestimmung der auftretenden
Lasten bei einem Drohnenschlag. Aus dem Stand der Forschung geht hervor, dass der Drohnenschlag
bisher vor allem mit Experimenten und Simulationen untersucht wird. Es finden sich keine Ansétze
fiir analytische Berechnungsmodelle. Diese Modelle werden aber benétigt, damit Konstrukteure ihre
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Strukturen auf die zu erwarteten Lasten auslegen konnen, ohne zeit- und kostenintensive Tests und
Simulationen durchzufiihren. Das Modell soll zur Lastabschdtzung im Rahmen eines Vorentwurfs ge-
nutzt werden kénnen. An das zu entwickelnde Modell werden folgende Anforderungen gestellt:

- Der Fokus liegt auf dem Thema ,,Drohnenschlag®.

- Das Modell soll einen Kraft-Zeit-Verlauf abbilden kénnen.

- Es soll dabei die Kontaktkraft zwischen Projektil (Drohne) und Zielstruktur (starre Wand,
nachgiebige Platten, Realstruktur) analytisch berechnen kdnnen.

- Der Drohnenschlag stellt das Problem von mehreren Einschligen unterschiedlicher Korper
hintereinander dar. Dieser Mehrkorperimpact soll iiber das Modell abgebildet werden kdnnen.

- Das Berechnungsmodell soll mithilfe von Tests und expliziten FE-Simulationen validiert wer-
den.

- Es soll eine Methodik zur Bestimmung der Kontaktkraft entwickelt werden.

- Es wird ein Geschwindigkeitsbereich zwischen 20 m/s (maximale Fluggeschwindigkeit
Drohne) und ca. 150 m/s (Geschwindigkeit Flugzeug) als Untersuchungsbereich festgelegt.

- Das Modell wird primér fiir Drohnen mit einem maximalen Abfluggewicht von ca. 1.4 kg ent-
wickelt und validiert (SUAV).

Zur Abgrenzung soll herausgestellt werden, was das zu entwickelnde Modell nicht beschreiben muss:

- Verhalten des Ziels nach der Kollision;

- Die Schadensmechanik und Degradation der Zielstruktur;
- Zustandekommen der Kollision;

- MaBnahmen zur Vermeidung des Impacts.

Verschiedene Teilkapitel dieser Arbeit sind bewusst kurzgehalten, um den Umfang der gesamten Ar-
beit begrenzt zu halten. Die vorliegende Arbeit ist im Bereich der Methoden- und Modellentwicklung
einzuordnen. Am Ende der Arbeit soll ein validiertes Modell und die zugehorige Anwendungsmetho-
dik zur Ermittlung des Kraftverlaufs stehen.

1.4 Hypothesen und Aufbau der Arbeit

Aufbauend auf die Erkenntnisse aus dem Stand der Forschung und den vorangehenden Zielen wird
folgende Forschungshypothese aufgestellt:

Forschungshypothese:

Ein kleines, unbemanntes Lufifahrzeug (sUAV) ldsst sich als physikalisch-mathematisches Modell be-
schreiben. Mit diesem Drohnenmodell konnen aufiretende Lasten bei einem Drohnenschlag auf Lufi-
fahrzeugstrukturen bestimmt werden.

Es wird angenommen, dass sich die Drohne als Projektil abweichend zu bisherigen Impactoren verhalt.
Die Drohne stellt eine Kombination aus miteinander mechanisch verbundenen Bauteilen mit verschie-
denen Materialverhalten dar. Bisherige Modelle fiir Impactlastfille (z. B. Vogelschlag) gehen davon
aus, dass sich die Projektile wie ein Fluid verhalten. Eine Drohne besteht hingegen aus verschiedenen
Festkorpern mit unterschiedlichen Materialeigenschaften. Aktuelle Impactmodelle werden in Kapitel
2 genauer erldutert. In Kapitel 3 werden Daten von einer Drohne beispielhaft in bisherige Modelle
eingesetzt und die entstehenden Abweichungen erlautert. Aufbauend darauf wird ein Ansatz zur Wei-
terentwicklung fiir die Modellbildung von Drohnen ausgewdhlt. Zusammenfassen lassen sich diese
Untersuchungen in den ersten beiden Arbeitshypothesen (AH):

Arbeitshypothese 1:
Mit bisherigen Modellen zur Beschreibung von Impactvorgdngen bei Lufifahrzeugen kdonnen Kollisio-
nen mit Drohnen nicht vollstdndig beschrieben werden.

Arbeitshypothese 2:

Die Drohne ldsst sich vereinfacht als eindimensionales Linienmodell mithilfe ihrer Massenverteilung
und dem Versagensverhalten der Komponenten beschreiben. Mit diesem Modell konnen Stofkrafi-
Zeit-Verldufe bei einer Kollision ermittelt werden.
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Dieses Modell wird iiber Tests und Simulationen weiter untersucht. Im Kapitel 4 werden die experi-
mentellen Methoden und Daten diskutiert. In Kapitel 5 stehen Daten aus FE-Simulationen im Fokus.
In Kapitel 6 werden Tests und Simulationen zur Impactanalyse von Einzelkomponenten verwendet.
Diese Kapitel stehen unter der dritten Arbeitshypothese:

Arbeitshypothese 3:
Eingangsparameter fiir das Berechnungsmodell lassen sich aus Vorversuchen und Simulationen be-
stimmen.

Explizit wurde bisher noch nicht der Mehrkoérperimpact genannt. Die Drohne ist ein System aus ver-
schiedenen Komponenten. Bei einem Drohnenschlag treffen diese, in Abhéngigkeit der Flugorientie-
rung, nacheinander auf das Ziel. Dieser Mehrkorperimpact muss also iiber das neue Berechnungsmo-
dell abgebildet werden kdnnen. Dies wird in der vierten Arbeitshypothese und somit in Kapitel 7 be-
trachtet:

Arbeitshypothese 4:

Mehrkérperimpacts, wie sie beispielsweise der Drohnenschlag darstellt, lassen sich im Testbereich
tiber Ersatzstrukturen abbilden. Ein neues, analytisches Modell kann Mehrkorperimpacts beschreiben
und mithilfe von Impacttests und FE-Simulationen der Ersatzstrukturen validiert werden.

Dadurch ergibt sich der Aufbau der Arbeit, wie er in Abbildung 1.10 zu sehen ist. Nach der Einleitung
folgt die Darstellung der Grundlagen der betrachteten Impactmodelle. In Kapitel 3 werden diese auf
den Drohnenschlag iibertragen. Im Kapitel 4 werden experimentelle Methoden und die Ergebnisse
quasi-statischer Untersuchungen vorgestellt, wihrend Kapitel 5 die numerischen Modelle und deren
Validierung beinhaltet. Die Ergebnisse der Impactuntersuchungen aus Tests und Simulationen finden
sich in Kapitel 6. Mithilfe dieser und dem ausgewahlten, grundlegenden Modell wird darauf aufbauend
in Kapitel 7 ein neues ,,Drohnenschlagmodell (DSM) entwickelt. In Kapitel 8 wird das Modell mit
der zugehdrigen Methodik an einem Beispiel veranschaulicht und der Giiltigkeitsbereich der Methoden
eingeschrénkt, bevor in Kapitel 9 eine Zusammenfassung erfolgt.
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Abbildung 1.10: Aufbau der Arbeit
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Wie aus dem Stand der Forschung hervorgeht, gibt es bisher noch keine analytische Betrachtung eines
Drohnenschlags. In einem ersten Schritt werden deshalb in diesem Kapitel bestehende Impactmodelle
vorgestellt, die fiir eine Anwendung auf einen Drohnenschlag infrage kommen. Die Darstellung um-
fasst die grundlegenden Theorien sowie deren Giiltigkeitsbereiche. Zu Beginn wird auf das klassische
Impactmodell und Schadensbilder von Stoflbelastungen eingegangen (Kapitel 2.1 und 2.2). Im Detail
werden anschlieBend das Vogelschlag- sowie das Flugzeugaufprallmodell (FZAM) in den Kapiteln 2.4
und 2.5 erldutert. Der Vogelschlag ist ein grundlegender Impactfall in der Luftfahrt und ausgiebig er-
forscht (z. B. in [101-103]). Fiir Zulassungstests von Flugzeugen werden Vogel bis zu einer Masse
von 1.81 kg und der Reisegeschwindigkeit v, verwendet (z. B. Airbus A320 v, =~ 267 m/s auf Meeres-
héhe [104]) [105]. Die Masse ist vergleichbar mit der Masse einer DJI Phantom 4
(MTOW = 1.38 kg) [16]. AnschlieBend wird das Flugzeugaufprallmodell erlautert. Dieses wird bisher
zur Auslegung von Atomreaktoren gegen Flugzeugabstiirze genutzt (vgl. Kessler et al. [106]). Aus
physikalischer Sicht eignet sich dieser Ansatz auch fiir eine Anwendung auf Drohnenschlige, da eine
vergleichbare Schadensmechanik des Projektils erwartet wird. In dieser Arbeit wird u. a. ein analyti-
sches Modell fiir Drohnenschlige entwickelt. Es wird davon ausgegangen, dass die Auswahl des Be-
rechnungsmodells auch vom Verhalten der Zielstruktur abhingt. Abhingig vom Verhalten des Ziels
wird von ,,weichen® und ,,harten* St6Ben gesprochen. Auf diese Unterscheidung wird in Kapitel 2.3
genauer eingegangen.

2.1 Grundlagen von Stof3belastungen

Bei einem StoBvorgang entstehen nach dem dritten newtonschen Axiom gleich grofle Kréfte in entge-
gengesetzter Richtung in den StoBkorpern. Die Erhaltungssitze (Masse, Energie, Impuls) sind wiahrend
des StoBvorgangs giiltig.

Die folgende Einteilung der Impactszenarios geht aus der Arbeit von Kérger [19] hervor. Impactsze-
narien werden anhand der Masse und Geschwindigkeit des Projektils charakterisiert, wie in Abbildung
2.1 zu sehen ist. Von einem Crash wird gesprochen, wenn die Masse des Impactors grofer als 10 kg
ist (Large-Mass-Impact) [19]. Ein Verkehrsunfall stellt somit beispielsweise einen Crash dar. Liegt die
Masse des Projektils unter 10 kg (Low-Mass-Impact), wird von einem Impact gesprochen. Der Impact
lasst sich weiter anhand von Geschwindigkeiten und Energien unterscheiden. Fiir Massen von wenigen
Gramm wird von einem Low-Velocity-Impact (LVI) gesprochen, wenn die Geschwindigkeit des Im-
pactors unter 100 m/s liegt. Der Aufschlag eines Korpers mit einer kleinen Masse (z. B. Handy) nach
einem freien Fall aus geringer Hohe (z. B. 1.20 m) ohne weitere Beschleunigung ist ein Beispiel fiir
den LVI. In der Luftfahrt sind in diesem Bereich die Tooldrops relevant (vgl. Kapitel 1.2) [107]. Fiir
groBere Massen liegt die Grenze der LVI-Definition bei einer Energie von 50 J. Bei Geschwindigkeiten
bzw. Energien iiber diesen Werten wird von einem Hochgeschwindigkeitsimpact (High-Velocity-Im-
pact — HVI) gesprochen. Beispiele hierfiir sind der Vogel- und Hagelschlag. [19]

Uber diese Bereiche hinaus gibt es noch weitere Impactszenarien, z. B. in der Raumfahrt, bei welcher
Geschwindigkeiten von mehreren km/s angenommen werden (ballistischer Impact). Auch Teilchenbe-
schleuniger erzeugen Kollisionen, wobei die Massen der Teilchen in sehr kleinen Bereichen liegen
(103%kg). Diese Fille werden nicht betrachtet.

Die technischen Daten der Drohne grenzen den betrachteten Bereich ein. Die untere Geschwindigkeit
von 20 m/s stellt die Hochstgeschwindigkeit der Drohne dar. Im Gegensatz dazu ist die maximale Ge-
schwindigkeit v; = 150 m/s die Relativgeschwindigkeit zwischen Drohne und Flugzeug. Fiir spétere
Vergleiche mit Literaturwerten (z. B. Lu et al. [59]) wird die Hochstgeschwindigkeit auf diesen Wert
gesetzt. Die Impactmasse wird durch das Gewicht der Drohne mit 1.38 kg definiert [16].
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Abbildung 2.1: Einteilung der Impactarten (nicht mafBstéblich), mit Daten von [19] (entnommen und
angepasst aus [17])

StoBvorgéinge konnen in elastische und plastische Stofe aufgeteilt werden. Beide Bezeichnungen sind
Idealzusténde und in der Realitdt so nicht moglich. Ein annéhernd vollelastischer Stof ist der Aufprall
einer Billardkugel, wiahrend der Aufprall eines Tonklotzes anndhernd als vollsténdig plastischer Stof3
betrachtet werden kann. Jeder reale Impact besteht aus einem reversiblen, elastischen Anteil und einem
irreversiblen, plastischen Anteil.

Der Impactprozess teilt sich in zwei Phasen auf (vgl. Abbildung 2.2). In der ersten Phase (Kompressi-
onsphase) steigt die Kraft bis zum Maximum F. bei der Auslenkung §. zum Zeitpunkt ¢.. Liegt die
maximale Kraft an, ist die Geschwindigkeit des Projektils v(t.) = 0 m/s. Daran schlieft sich die Re-
stitutionsphase bis zum Zeitpunkt t; bzw. der Auslenkung & an. Die Kraft ist dann auf 0 N abgefallen.
Am Ende der Restitutionsphase hat das Projektil die Riickschlaggeschwindigkeit v,.. Bei einem voll-
standig plastischen Stof entfillt die Restitutionsphase und somit betrégt F (t) nach Erreichen des Ma-
ximums 0 N. Bei einem vollstindig elastischen Stof3 entspricht der Impuls der Kompressionsphase
dem Impuls der Restitutionsphase. [108, 109]

Der Zusammenhang zwischen Kompressions- und Restitutionsphase wird iiber den Restitutionskoef-
fizienten e beschrieben. Es gibt verschiedene Definitionen fiir diesen Koeffizienten. Zum einen gibt es
die klassische Definition nach Newton anhand der Relativgeschwindigkeiten der Aufprallkdrper. Zum
anderen kann der Restitutionskoeffizient {iber Impuls und Energie bestimmt werden. In dieser Arbeit
wird sich auf den Restitutionskoeffizienten nach Newton bezogen: [108]

Urt = Vrp

e= —Ui,p . (2.1)
Der Wert v, beschreibt die Geschwindigkeit des Ziels (Index t) und des Projektils (Index p) nach dem
Aufprall, wohingegen v; die initiale Geschwindigkeit beider ist. Es liegt ein vollstindig elastischer
StoB3 vor, wenn e = 1 betrédgt. Entspricht e = 0 ist dies ein vollstindig plastischer Sto8.
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Abbildung 2.2: Phasen des Impacts (entnommen und angepasst aus [108])

Impacts werden des Weiteren anhand ihrer geometrischen Eigenschaften untergliedert [110]:

- gerader Stof

- schiefer Stof

- zentrischer Stof3

- exzentrischer Stof

In dieser Arbeit wird von einem geraden zentrischen Stof3 auf die Zielstruktur ausgegangen. Dies fiihrt
zur grofiten Belastung senkrecht zur Ebene der Zielstruktur. Einfliisse aufgrund von exzentrischer
Lasteinleitung konnen vernachldssigt werden. Aufgrund des zentrischen Stofles kommt es nicht zur
Verdrehung wahrend des Impacts [110]. Fiir weitere physikalische Grundlagen zum Thema Impuls
und Impact sei hier auf die grundlegende Literatur verwiesen (z. B. [18, 108, 109, 111-113]).

Nach Martin [114] gibt es fiinf verschiedene Kategorien, wie sich ein Projektil bei einem Aufprall
verhalten kann. Diese sind ein elastisches, plastisches, hydrodynamisches, schall- oder explosionsarti-
ges Verhalten [114]. Elastisches sowie plastisches Verhalten werden iiber Feder-Masse-Modelle be-
schrieben (vgl. Kapitel 2.2). Ein Beispiel fiir hydrodynamisches Verhalten ist der Vogelschlag (vgl.
Kapitel 2.4). Riera [115] fiihrt, ergénzend zu den oben genannten Arten, das Modell des weichen Pro-
jektils fur sein Flugzeugaufprallmodell ein (vgl. Kapitel 2.5). Auf schall- und explosionsartiges Ver-
halten wird nicht eingegangen, da diese bei einem Drohnenschlag nicht auftreten.

Abbildung 2.3 zeigt mogliche Schadensbilder des Projektils bei Stobelastungen. Abbildung 2.3 a)
zeigt einen rein elastischen Stoffvorgang, bei dem das Projektil nicht beschiadigt wird. Abbildung 2.3 b)
zeigt hingegen ein hydrodynamisches Verhalten des Projektils. Das Projektil zerflieBt. Sprode Struk-
turen zerbrechen hingegen in kleinere Fragmente (Abbildung 2.3 c)). Das Fragmentieren kann als Er-
ginzung zur obigen Aufzihlung gesehen werden. Metallische Projektile neigen zu plastischen Defor-
mationen (Abbildung 2.3 d)).

a) Unbeschadigt b) ZerflieBen ¢) Fragmentierung d) Plastische
Deformation
..
<mm 3| o ::::«.
..
'~ 7% Ausgangszustand

Abbildung 2.3: Schadensbilder des Projektils bei Stofbelastungen
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StoBbelastungen erzeugen abhidngig vom Material und der Dicke des Ziels sowie der Masse und der
Geschwindigkeit des Projektils verschiedene Schdden aufseiten des Ziels. Bei einem rein elastischen
Impact entsteht an der Zielstruktur kein Schaden, wahrend ein plastischer Impact eine bleibende Ver-
formung in Form einer Ausbeulung hinterlésst. Generell wird weiter zwischen Penetration und Perfo-
ration der Zielstruktur unterschieden. Wenn das Projektil in die Zielstruktur eindringt, sie aber nicht
durchschligt, wird dies als Penetration bezeichnet. Durchschligt das Projektil die Zielstruktur, ist dies
als Perforation definiert. Diese Definitionen beinhalten verschiedene Schadensbilder. Das Projektil
kann die Zielstruktur penetrieren, wobei z. B. Risse auf der Riickseite des Ziels entstehen. Es kdnnen
Fragmente abplatzen oder ein sproder Bruch im Bereich der Penetration auftreten. Bei der Perforation
hingegen kann es zum Aufbléttern des Ziels, dem Abscheren bzw. Stanzen und zur Fragmentierung
kommen. Die moglichen Schadensbilder sind in Abbildung 2.4 dargestellt. Diese Aufstellung der Scha-
densbilder ist nicht vollstdndig. Weitere Schéiden, wie beispielsweise Delaminationen bei Faserver-
bundwerkstoffen, kdnnen bei Impactbelastungen auftreten. Des Weiteren tritt in der Realitét eine Kom-
bination verschiedener Schadensbilder auf.

Ziel

Projektil

g

a) Unbeschadigt b) Globale Verformung

Penetration
S

e —
DB
] ‘m (7
2P a”

¢) Penetration d) Rissbildung ¢) Sproder Bruch f) Abplatzen g) Aufblittern

Perforation

1 0] B

h) Perforation i) Aufblittern j) Stanzen k) Fragmentierung

Abbildung 2.4: Schadensbilder der Zielstruktur bei Stofbelastungen, a) unbeschidigt; b) globale Ver-
formung, c) — g) Penetration, h) — k) Perforation

2.2 Feder-Masse-Modelle

In Abhingigkeit vom Abstraktionslevel und der Aussagegenauigkeit gibt es verschiedene Methoden
zur Analyse von Impacts. Diese werden in Abbildung 2.5 dargestellt. Feder-Masse-Modelle sind 1-D
Modelle, iiber die sich das dynamische Strukturverhalten beschreiben ldsst. Sie werden fiir Impacts auf
kleine Proben genutzt [116]. Uber Feder-Masse-Modelle kénnen sowohl der Verlauf der Kontaktkraft
iiber die Zeit als auch die Deformation bestimmt werden. Mit diesen Modellen ist es mdglich sowohl
das Ziel als auch die Projektile zu untersuchen. Zudem sind die Ermittlung der Initiierung von Schiden
sowie Aussagen zum Schadenswachstum bzw. Materialdegradation moglich, wie z. B. Bogenfeld [17]
und Olsson [117] zeigen. In dieser Arbeit liegt der Fokus auf der analytischen Bestimmung des Ver-
laufs der Kontaktkraft iiber der Zeit. Laut Bogenfeld [17] kann des Weiteren iiber Modelle, die auf der
Theorie nach Kirchhoff fiir Platten basieren, das dynamische Verhalten mit einer hoheren Genauigkeit
beschrieben werden als mit Feder-Masse-Modellen, wie z. B. in [118—121]. Fiir hohere Abstraktions-
niveaus, Aussagegenauigkeiten und Detailanalysen, beispielsweise zur Ermittlung von Mikroschidden
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im 3-D Bereich, bietet sich die Finite-Elemente-Methode (FEM) an. Die FEM wird in dieser Arbeit
genutzt, um die analytischen Berechnungsmodelle zu validieren.

Aussagegenauigkeit
A
Mikroschaden
Sichtbarkeit des Finite-Elemente-|- ~
Schadens Methode

—

Balken- und Pla{ten-

modelle

Schadens- P
initiierung Fodor-

) Masse-
dynamisches

,Modelle
Verhalten )
! _ Detailierungs-
1-D 2-D 3-DMakro | 3-DMeso | 3-D Mikro grad

Abbildung 2.5: Ubersicht der verschiedenen Impactanalyse-Methoden in Bezug auf das Abstrakti-
onslevel und der Aussagegenauigkeit (entnommen und angepasst aus [17])

Zur Nachvollziehbarkeit orientiert sich die Darstellung und Nomenklatur der Modelle an der Literatur,
weshalb beispielsweise die Kontaktkraft mit P bezeichnet wird.

2.2.1 Feder-Masse-Modelle fiir einen rein elastischen Impact

Abbildung 2.6 zeigt drei verschiedene Feder-Masse-Modelle. Eine Darstellung aller moglichen Im-
pactmodelle reicht iiber den Rahmen dieser Arbeit hinaus. Unter a) befindet sich das generelle Modell.
Dieses beinhaltet verschiedene Effekte, die bei einem Impact auftreten. Jeder Effekt wird durch eine
einzelne Feder beschrieben, wodurch der Einfluss der Effekte auf das Gesamtergebnis nachvollziehbar
ist. Die Masse m entspricht in diesem Modell der Masse des Projektils und m; ist die effektive Masse
des Ziels [18, 116, 118]. Uber k. wird die Kontaktsteifigkeit modelliert, die Membransteifigkeit wird
iiber die Feder k,, beschrieben. Beide Steifigkeiten sind nichtlinear. Die linearen Biege- und Schubstei-
figkeit werden iiber k}, bzw. kg modelliert. Diese kdnnen als Reihenschaltung modelliert werden, wo-
mit sich eine Ersatzfedersteifigkeit fiir Biegung und Schub k;,; nach folgender Gleichung ergibt [18]:

1 1

/. = ko (2.2)

1
i
Wird der Schubanteil vernachléssigt, reduziert sich ky zu ki, und beinhaltet ausschlielich die Biege-
steifigkeit [116]. Der Schubanteil darf fiir diinne Platten vernachlissigt werden [18]. Die nachstehen-
den Erléuterungen folgen den Darstellungen von Abrate [116]. Das Gesamtsystem wird iiber folgende
Gleichungen beschrieben:

m15(.'1+P=0

MyX, + KpsXy + kX3 — P =0 (2.3)
Dabei ist P die Kontaktkraft, die sich {iber Gleichung (2.4) bestimmt:
P = kC(xl — xz)% (2‘4)

Der Parameter k. beschreibt die nichtlineare Kontaktsteifigkeit:
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4
kc = §Ec\/?c (25)

Die Kontaktparameter E. und R, berechnen sich aus den Elastizitdtsmodulen E, den Querkontraktions-
zahlen v und den Radien R der beteiligten Korper nach Hertz iiber [122]:

R 2.6
Re R R, (2:6)

sowie

1 1-v? 1-—v2
= Ly 2 (2.7)
E E, E,

Die Indizes 1 und 2 stehen jeweils fiir die Korper, die am Impact beteiligt sind. Es gelten die folgenden
Anfangsbedingungen:

x1(0) = x,(0) = 0; %,(0) = 0; x,(0) = v; (2.8)

Nach Abrate [116] konnen in vielen Féllen die Querdehnungen und Membransteifigkeiten
vernachldssigt werden. Die Membransteifigkeit hat einen Einfluss mit zunehmender Verformung,
wenn diese grofer als die Dicke der Zielstruktur ist. Wird zusétzlich ein lineares Kontaktmodell nach
Gleichung (2.9) angenommen, vereinfacht sich das generelle Modell zu einem linearen Zwei-Feder-
Massen-System (Abbildung 2.6 b)). Formel (2.10) zeigt dieses Modell.

P =ki(x; —x3) (2.9)

m15C'1 + kl(xl - xz) =0
mzjéz + kzXz + kl(xz - xl) =0

(2.10)

Im Vergleich zum generellen Modell ist zu erkennen, dass k; die lineare Steifigkeit des Kontaks
abbildet und k, der Federkonstante fiir Biegung entspricht. Es gelten die Anfangsbedingungen nach
(2.8). Wird weiter angenommen, dass die lokale Eindringung klein ist im Vergleich zur
Gesamtverformung, kann das System auf einen einzelnen Feder-Masse-Schwinger reduziert werden
(vgl. Abbildung 2.6 ¢)). Die Bewegungsgleichung fiir dieses System lautet dann [123]:

myX + kpsx =0 (2.11)

Dabei gelten die Anfangsbedingungen

x(0) = 0; %(0) = v, (2.12)

Die Kontaktkraft P wird tiber

. kbs
P = ’kbsmp sin m—pt (2.13)
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bestimmt. Dabei stellt m;, die Projektilmasse und v; die initiale Geschwindigkeit dar. Nach Olsson [18]
kann die Ddmpfung aufgrund der kurzen Kontaktzeiten vernachléssigt werden.

a) Generelles Modell b) 2-Feder-Massen-System ¢) 1-Feder-Massen-System
lineares Modell lineares Modell
my my
¢ X1 ¢ X1
k. ky
m, my my
¢ X2 k, ¢ X2 ¢ X
km kZ kbs
kS
m¥, +P =0 my¥; + k(e —x3) =0 mpx + kpsx =0
My¥y + kpsXy + kpx3 —P =0 My, + koxy + ky(x; —x1) =0

3 k
P =ke(x —x2)2 P =l (x1 — x3) P=vy /kbsmp sin< ft>
\ M

Abbildung 2.6: Feder-Masse-Modelle a) generelles Modell mit nichtlinearen Federsteifigkeiten k.
und k,,; b) Zwei-Feder-Masse-System mit linearen Federsteifigkeiten k; und k,; c) Ein-Feder-
Masse-System als lineares Modell

Der Vorteil von Feder-Masse-Modellen ist, dass sie direkt einen Kraft-Zeit-Verlauf liefern, wihrend
Methoden iiber die Energieerhaltung nur einen quantitativen Wert ausgeben. Das generelle Modell ist
plausibel, da es wichtige mechanische Effekte bei einem Impact beinhaltet. Abhéngig vom betrachteten
Lastfall konnen verschiedene Anteile vernachlissigt werden, wodurch das Modell bis hin zu einem
Ein-Feder-Masse-Schwinger vereinfacht werden kann. Aufgrund der Allgemeingiiltigkeit und mogli-
chen Vereinfachungen bietet sich das Modell an, um damit den Aufprall einzelner Drohnenkomponen-
ten zu untersuchen. Der Nachteil dieser allgemeinen Feder-Masse-Modelle ist, dass sie Plastizitét nicht
direkt abbilden und entsprechend erweitert werden miissen (vgl. Kapitel 2.2.2). Eigenschaften wie z. B.
Viskositit bilden Feder-Masse-Modelle des Weiteren nicht ab. Hierzu muss beispielsweise das Modell
von Maxwell verwendet werden, was nicht Teil dieser Arbeit ist. Ein viskoses Verhalten des Projektils
wird ausgeschlossen aufgrund der kurzen Dauer des Aufpralls. Feder-Masse-Modelle beschreiben au-
Berdem nur die erste Schwingungsmode, was bei einem LVI der quasi-statischen Strukturantwort ent-
spricht. Es muss beachtet werden, dass sich diese Modelle nicht eignen, sobald die erste Schwingungs-
mode nicht mehr dominant ist. Sie lassen sich somit nicht direkt auf Bereiche hoherer Geschwindig-
keiten (HVI) und geringer Massen iibertragen [17].

2.2.2 Plastizititsmodell nach Stronge

Plastizitdt ist innerhalb der Mechanik ein sehr umfangreiches Thema. In diesem Kapitel wird nur ein
Modell vorgestellt, dass fiir Drohnenschlédge im Rahmen dieser Arbeit genutzt wird. Wang et al. [124]
haben 18 elasto-plastische Kontaktmodelle anhand des Aufpralls eines spharischen Partikels auf einen
Halbraum analysiert. Diese Arbeit stellt eine gute Ubersicht fiir verschiedene Plastizititsmodelle im
Falle eines Impacts dar. Eine ausgiebige Darstellung der Grundlagen und Analyse aller 18 Modelle
reicht iiber den Rahmen dieser Arbeit hinaus, exemplarisch wird im Folgenden nur das Modell nach
Stronge [113, 124] genutzt. Wang beweist, dass das Modell nach Stronge fiir den Kraft-Zeit-Verlauf
sowie den Kraft-Verschiebungs-Verlauf geringe Abweichungen (unter 5 %) zu seinen Vergleichsdaten
zeigt. Da der Fokus in dieser Arbeit auf den Kraft-Zeit-Verldufen liegt und aufgrund der geringen
Abweichungen innerhalb der betrachteten Literatur wird das Modell nach Stronge [113] ausgewéhlt.

Der Impact wird vereinfacht iiber das Modell aus Abbildung 2.6 ¢) beschrieben. Anstatt der Steifigkeit
kys wird die Kontaktsteifigkeit modelliert. Das betrachtete Modell teilt sich auf vier Phasen auf. Zu
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Beginn steht die elastische Phase. In dieser gilt § < dy, wobei § die Eindriickung und &y, die Eindrii-
ckung bei Fliefen darstellen. Die Kontaktkraft P wird mit Gleichung (2.14) berechnet:

4 3
P = E /RS2 (2.14)

Mithilfe von Gleichung (2.15) kann §, bestimmt werden:

3P, 2
5y=<4Epcy) R. (2.15)

Der Wert p;, beschreibt den durchschnittlichen Druck auf der Kontaktfldche wenn die FlieBspannung

ay erreicht wird. Der Druck wird folgendermafBen berechnet:

py = 110, (2.16)

Diese Gleichung wird nur zur Ermittlung von p, benétigt. Die elasto-plastische Phase schlieft sich an
die rein elastische Phase an. Sie gilt zwischen §, < § < §,. Darin stellt 6, den Wert am Ubergangs-
punkt zur vollstidndig plastischen Phase dar [124]. Die Kraft in dieser Phase berechnet sich iiber:

P =P, <§ - 1) (1 +331In (% - 1)) (2.17)

Die Kraft B, wird mithilfe von Gleichung (2.18) ermittelt:

4 E2
P, = §EC\/R_C6§ (2.18)
Fir 6, gilt:
8, = 846, (2.19)

Darauf folgt die vollstindig plastische Phase § = -

26
2.8P, (5— - 1)
p=——2 =
1.1
Abschlieend kommt die Phase der Entlastung. Der Wert R¢ beschreibt den Radius wihrend der Ent-
lastungsphase. Die bleibende Eindriickung wird mit 6, beschrieben. Der Index ,,max* umfasst die er-

reichten Maximalwerte:

(2.20)

4 3
P= §EC\/R_§(6 —-6,)2 (2.21)

Der Wert RS wird folgendermaBlen bestimmt:

N~

R = y (2.22)
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Fiir 6, gilt:

8,RS
6r = 6max - R_ (223)

2.3 Unterscheidung zwischen weichen und harten Stof3en

Kinetische Energie ist bei Impactvorgéngen eine wichtige GroBe. Die kinetische Energie vor dem Im-
pact wird wihrend des Impacts in andere Energieformen umgewandelt. Als Beispiele sind hier Warme,
Reibung, Druckwellen und plastische Deformationen zu nennen. Im Forschungsbereich zum Thema
Reaktorsicherheit und Flugzeugabstiirze (vgl. Kapitel 2.5) wird zwischen weichen und harten St6Ben
unterschieden. Diese Bezeichnungen beschreiben, wo die Energieumwandlung hauptsichlich stattfin-
det und welche Zusammenhénge zur Berechnung angewendet werden miissen. Stark vereinfacht be-
deutet ein weicher StoB3, dass das Ziel hinreichend starr ist, keine bis geringe Schiden zeigt und haupt-
sdchlich das Projektil zerstort wird. Im Gegensatz dazu bedeutet der harte StoB3, dass sowohl Ziel als
auch Projektil signifikante Deformationen und Schiden zeigen. Der Flugzeugaufprall wird stark ver-
einfacht als weicher Stof3 betrachtet [110]. In der Literatur finden sich verschiedene Methoden, um
zwischen den StoBarten zu unterscheiden [110]. Die Unterscheidung soll auch auf einen Drohnen-
schlag tibertragen werden. Es werden im Folgenden zwei Methoden zur Unterscheidung vorgestellt.
Eibl [125] modelliert den Impactvorgang als linearen Zwei-Feder-Masse-Schwinger, analog zu Abbil-
dung 2.6 b). Er entwickelt seine Formulierungen fiir Stahlbetonwénde. In diesem Fall gilt, dass die
Verformung des Ziels x, deutlich geringer als die Verformung des Projektils x; ist: [125]

x1(t) > x,(t) (2.24)

Das ist nach Eibl die Bedingung fiir einen weichen StoB3. Dies ermdglicht eine Entkopplung der Diffe-
rentialgleichungen im Vergleich zu (2.10) [110]:

mljél + klxl = 0 (225)

mzjéz + k2X2 = k1x1 (226)

Der Vorteil des weichen StoBes ist es, dass sich aus (2.25) eine Belastungsfunktion ermitteln lasst,
ohne direkt die Reaktion der Zielstruktur betrachten zu miissen. Diese Reaktion kann in einem zweiten
Schritt tiber (2.26) bestimmt werden. Wenn Bedingung (2.24) nicht erfiillt ist, liegt ein harter Stof3
vor. [110]

Koeechlin und Potapov [126] kritisieren diesen Ansatz, da er nicht der intuitiven Sichtweise entspricht.
Sie schlagen eine neue Unterscheidung auf Basis des Eindringverhaltens des Projektils in den Zielkor-
per vor. Liegt eine Penetration des Zielkorpers vor, also dringt das Projektil in den Zielkorper ein,
handelt es sich um einen harten Sto. Kommt es nicht zur Penetration wird das als weicher StoB3 defi-
niert. Aufbauend auf den Ansatz von Riera [115] (vgl. Kapitel 2.5) schlagen sie folgende Formulierung
vor: [126]

0 = Opax + PV (2.27)

Dabei stellt der Term pv? die Massentriigheit des Projektils dar mit p als Dichte und v; als Geschwin-
digkeit des Projektils. Die Spannung, bei der das Projektil versagt, ist gy,,¢. Zur Unterscheidung zwi-
schen den beiden StoBarten muss o, was nach Kcechlin und Potapov eine Vergleichsspannung darstellt,


file:///C:/Users/franke/Desktop/Alternde%23_CTVL0012c057c040b7c4754bc983ac741b4d9bd
file:///C:/Users/franke/Desktop/Alternde%23_CTVL0012c057c040b7c4754bc983ac741b4d9bd
file:///C:/Users/franke/Desktop/Soft%23_CTVL001ae035762fdab4486a0b98e6ca388a3fd
file:///C:/Users/franke/Desktop/Soft%23_CTVL001ae035762fdab4486a0b98e6ca388a3fd
file:///C:/Users/franke/Desktop/Alternde%23_CTVL0012c057c040b7c4754bc983ac741b4d9bd
file:///C:/Users/franke/Desktop/Alternde%23_CTVL0012c057c040b7c4754bc983ac741b4d9bd
file:///C:/Users/franke/Desktop/Classification%23_CTVL001e65c1d02e88f47b49c1fbcd856b10a32
file:///C:/Users/franke/Desktop/On%23_CTVL001cf08b72dcb3a4a7692e1562f2d60d2a5
file:///C:/Users/franke/Desktop/Classification%23_CTVL001e65c1d02e88f47b49c1fbcd856b10a32

24 2 Grundlagen zur Beschreibung von Impactvorgingen

gleich der Druckfestigkeit der Zielstruktur gesetzt werden (0 max). Dadurch ldsst sich die folgende
Grenzbedingung ermitteln: [110, 126]

2
1= Fmax. + P (2.28)

Ot max Ot max
Abbildung 2.7 stellt diese Grenzbedingung doppelt-logarithmisch dar. AuBerhalb des gefiillten Be-
reichs liegt ein harter Stof3 vor und die Differentialgleichungen diirfen nicht entkoppelt werden. Inner-

halb des gefiillten Bereichs ist der weiche Stof3 definiert und die Differentialgleichungen konnen ent-
koppelt werden. [110]

harter Stoss

10 107
i

Ot, max

Abbildung 2.7: Grenzbedingung fiir weichen / harten Sto in Anlehnung an [110, 126]

Die weiteren Ausfithrungen in dieser Arbeit beziehen sich auf die Definition nach Keechlin und Pota-
pov fiir harte und weiche Stofe.

2.4 Das grundlegende Vogelschlagmodell nach Wilbeck

Vogelschlidge sind ein bekanntes Problem in der Luftfahrt. In der Literatur zum Drohnenschlag [15,
45, 48, 50, 59, 60] wird der Vogelschlag als Vergleich fiir Kontaktkréfte und Schiden herangezogen,
da die Eingangsparameter Gewicht, Impactgeschwindigkeit und somit die kinetische Energie dhnlich
sind. Des Weiteren liegen Vogelschlagmodelle und Modellierungsrichtlinien vor, die einen Vergleich
ermoglichen, beispielsweise von der LS-Dyna Aerospace Working Group [127]. Das folgende Kapitel
soll die theoretischen Grundlagen des Vogelschlagmodells nach Wilbeck zeigen [128].

Wilbeck und Barber haben ab 1975 [128—132] erste Untersuchungen zum Vogelschlag durchgefiihrt.
Sie ermittelten die Impactlasten und das Stromungsverhalten des Projektils iiber Impacttestreihen auf
flache, starre Ziele. Wilbeck und Barber haben die theoretischen Grundlagen fiir ein vereinfachtes hyd-
rodynamisches Modell zur physikalischen Beschreibung des Impactvorgangs auf die betrachteten Ziel-
strukturen entwickelt [101]. Mithilfe dieses Modells konnen die einzelnen Phasen des Impactvorgangs
betrachtet werden [102]. Die weitere Forschung zum Thema Vogelschlag baut auf die Testdaten und
Modelle von Wilbeck und Barber auf. Das Modell geht davon aus, dass das Projektil, aufgrund der
Menge an Wasser im Korper (90 Vol.-% nach [133, 134]), als stromendes Fluid angesehen werden
kann und bei Impact komplett zerflieBt [128]. Mit dem hydrodynamischen Modell kann das Stro-
mungsverhalten und der ausgeiibte Druck auf die Struktur bestimmt werden [101]. Die folgenden Dar-
stellungen orientieren sich an den Verdffentlichungen von Wilbeck [128], Heimbs [101] und Arias
[102].

Der Druckverlauf bei einem Vogelschlag, zu sehen in Abbildung 2.8, wird in vier Phasen aufgeteilt:

1) Schock bzw. Entstehung Schockwelle (Hugoniot-Druck)
2) Zerfall der Schockwelle

3) Stagnationsdruck (stetiger FlieBdruck)

4) Zerfall der Druckbelastung
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Tritt das Projektil mit der Zielstruktur in Kontakt, wird das Material bzw. die Partikel im Kontaktbe-
reich sofort gestoppt. Dadurch bildet sich im Impactor eine Schockwelle, die durch das Material lautft.
Die Schockwelle hat die Geschwindigkeit v;. Zwischen den Bereichen mit hohem Druck aufgrund der
Schockwelle und der freien Kanten bilden sich gro3e Druckgradienten aus. Dadurch werden die Parti-
kel im Kontaktbereich nach auflen abgelenkt und es bildet sich eine entsprechende Entspannungswelle
aus. Die Entspannungswelle fiihrt zu einer Abnahme des anfanglichen Drucks. Anschlieend bildet
sich ein stetiger Fluss des Materials in radiale Richtung aus, was zu einem konstanten Druck und kon-
stanter Geschwindigkeit im Impactor fiihrt. Fiir die Ausbildung eines stetigen Drucklevels muss das
Verhiltnis der Projektillinge zum Durchmesser [/d mindestens den Wert 2 haben.

A

- - - Hugoniot-Druck

Druck

Stagnationsdruck
(stetiger FlieBdruck)

1.2 3 4
Zeit

\/

Entspannungswelle

Schockwelle Schockwelle ﬁ' l

Radialbeschleunigung
durch Druckgradient

Abbildung 2.8: Qualitativer Druckverlauf bei einem Vogelschlag mit Einteilung in vier Phasen — 1)
Schockwelle; 2) Zerfall Schockwelle; 3) Stagnationsdruck; 4) Zerfall Druckbelastung (Einzelbilder
entnommen und angepasst aus [101, 102])

Der initiale Druck wird als Hugoniot-Druck py bezeichnet. Er lésst sich bei einem senkrechten Auf-
schlag iiber folgende Formel ermitteln: [128]

PH = PoViVs (2.29)

Dabei ist pg die Dichte des Projektils zu Beginn des Impacts. Das Modell nach Wilbeck [128] verwen-
det einen linearen Zusammenhang zwischen der Geschwindigkeit der Schockwelle vg und der Impact-
geschwindigkeit v;:

Vs = Co + CeVj (2.30)

Dabei ist ¢y die Schallgeschwindigkeit im unkomprimierten Material und c, ist eine experimentell
ermittelte Konstante [102]. Die Zeit tg bis zur vollstdndigen Ausbildung der Entspannungswelle kann
iiber
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tp = — (2.31)

bestimmt werden [128]. Dabei ist R, der Radius des Projektils und cg die Schallgeschwindigkeit im
komprimierten Material. Dessen Wert kann folgendermallen ermittelt werden: [128]

d
= |2 (2.32)

dp

Der stetige Druck (bzw. ,,Stagnationsdruck®) pg, der innerhalb des stetigen MaterialflieBens entsteht,
ergibt sich aus der Bernoulli-Gleichung fiir strémende Fluide [102]:

1

Pag = 5 po? (233)
Dieses Modell wird in ein Pythonskript iibertragen. Abbildung 2.9 zeigt den Vergleich der Daten von

Wilbeck aus [128] mit den Berechnungen des Skripts fiir Gelatine, RTV (room temperature vulcanized

— raumtemperaturvulkanisierter) Gummi und einem Vogel. Bild a) zeigt dabei den Verlauf des Hugo-

niot-Drucks in Abhéngigkeit der Impactgeschwindigkeit, Bild b) den Verlauf des Stagnationsdrucks

in Abhéngigkeit der Impactgeschwindigkeit. Das Pythonmodell berechnet fiir alle Materialien die

Werte korrekt. Es wird angenommen, dass das Material nicht pords ist. Abweichungen lassen sich auf

die Grafikqualitdt der urspriinglichen Quelle [128] von 1978 zuriickfithren. Die Daten wurden mit ei-

nem Visual-Basic-Makro aufgenommen.

a) Hugoniot-Druck b) Stagnationsdruck

400 ~ 30
V.
& § 254
E 300 = Gelatine
- 7 4
= 77, 220 Gelatine Wilbeck
x, s =~
E 200 'I E 15 RTV
E o 5 RTV Wilbeck
5 5 Vogel
E ol £ 19 Vogel Wilbeck
[e] 2
£ 1001 g5 5 g
T 9}/,’ A S
.
02 . , . 0+ . T T
50 100 150 200 50 100 150 200

Impactgeschwindigkeit v; in m/s

Impactgeschwindigkeit v; in m/s

Abbildung 2.9: Vergleich Daten Wilbeck fiir a) Hugoniot- und b) Stagnationsdruck mit Pythonskript
(originale Daten aus [128])

2.5 Das grundlegende Flugzeugaufprallmodell

Das Flugzeugaufprallmodell (FZAM) wird bisher verwendet, um die Lasten bei einem Flugzeugab-
sturz auf ein Kernkraftwerk zu ermitteln, z. B. in Vuorinen et al. [135], Siefert et al. [136] und Belov
et al. [137]. Dieses Modell wird im Folgenden erldutert. Die vorgestellten Gleichungen werden an-
schlieBend in Python implementiert und anhand eines Vergleichs mit Flugzeugaufpralltestdaten von
Sugano et al. [138] validiert.

Riera hat 1968 das FZAM entwickelt [115]. Er bezeichnet das Projektil als ,,weich* und entwickelt
darauf aufbauend ein eindimensionales Rechenmodell. In diesem Modell teilt Riera das Projektil in
zwei Zonen auf [106]. Das Projektil liegt in einem Kontrollvolumen S, innerhalb dessen sich eine
Deformationszone Sy (schwarzer Bereich in Abbildung 2.10) sowie eine Starrkorperzone S, befindet.
Die Deformationszone beinhaltet die Masse m,,, die bereits beschédigt ist, wahrend die Starrkorper-
zone die unbeschidigte Masse m,. beinhaltet [ 139]. Die Aufteilung der Zonen ist in Abbildung 2.10 zu
sehen. Das Projektil hat die Geschwindigkeit v(t). Das Modell wurde bereits ausgiebig in der Literatur
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2.5 Das grundlegende Flugzeugaufprallmodell 27

validiert, z. B. von Gardner und Wolf et al. [140, 141]. Es beruht auf dem Impulserhaltungssatz. Auf-
grund seiner Einfachheit ist es ein gutes Modell, um Strukturen im Rahmen eines Vorentwurfs fiir
Impactbelastungen zu dimensionieren.

Starrkdrperzone S, Deformationszone S

Kontroll- wf """" L

volumen S v(t) Unbeschidigte
—>
Masse m,

Starres Ziel

Crashmasse m,

Abbildung 2.10: Aufteilung Zonen im Flugzeugaufprallmodell nach [139, 142]

Uber den Impulserhaltungssatz kann eine allgemeine Formulierung fiir die StoBkraft in Abhéngigkeit
der Zeit ermittelt werden [142]:

PL(O)] = 5 (myo = mew) (.34

Dabei ist v, allgemein die Geschwindigkeit des Ziels. Die ausfiihrliche Herleitung des FZAMs wird
im Anhang A.1 dargestellt. Wird ein stationéres, starres Ziel angenommen, ergibt sich die Formel des
Flugzeugaufprallmodells nach Riera [115, 139, 142]:

Plx(®)] = P.[x(®)] + ulx(@®)]v(t)? (2.35)

Dabei ist P. die Berstlastverteilung. Die Berstlast wirkt am Ubergang zwischen Starrkérper- und De-
formationszone. Die Berstlast stellt die Kraft dar, die bendtigt wird, um einen bestimmten Anteil des
Projektils zu zerstoren. Der Parameter p stellt die Massenverteilung dar. Die Schwierigkeiten des
FZAMs liegen darin, dass detaillierte Berstlast- und Massenverteilungen vorliegen miissen, um genaue
Ergebnisse zu erhalten. Bei groen Impactgeschwindigkeiten (v; = 150 m/s) dominiert der zweite
Term des FZAMs, was bedeutet, dass die Berstlast bei einem Flugzeugaufprall einen geringeren Anteil
an der StoBkraft hat als die Masse [106]. Fiir eine Drohne muss die Giiltigkeit dieser Aussage liberpriift
werden, da die Masse deutlich unterhalb der eines Flugzeugs liegt.

Ein Pythonskript des FZAMs wird anhand des Flugzeugaufpralltests von Sugano et al. [138] validiert.
Sie haben einen Aufprallversuch mit einem Flugzeug des Typs Phantom F4 auf eine starre Betonwand
durchgefiihrt und das FZAM anhand der Testdaten validiert. Abbildung 2.11 zeigt die a) Massen- und
b) Berstlastverteilung von Sugano fiir eine Phantom F4. Des Weiteren zeigt Abbildung 2.11 c) den
Kraftverlauf bei einem Aufprall. Darin sind die ungefilterten und gefilterten Testdaten, die analytische
Berechnung von Sugano und die Berechnungsergebnisse des Pythonskripts gegeniibergestellt.

Die Berechnungen zeigen plausible Ergebnisse. Lastspitzen in den Vergleichskurven sowie der prin-
zipielle Verlauf werden abgebildet. Die Hohe der Lastspitzen der eigenen Berechnungen weichen von
den Vergleichswerten ab. Die berechneten Ergebnisse liegen bei 0.035 s insgesamt 9.7 % und bei
0.045 s insgesamt 10.0 % unter den Daten von Sugano. Die berechnete Impactdauer liegt mit 0.1 s
Gesamtzeit tiber den Ergebnissen von Sugano. Die Abweichungen entstehen durch verschiedene Be-
rechnungsmethoden. Sugano nutzt das Newmark-f-Verfahren, wéihrend in der vorliegenden Arbeit
das Runge-Kutta-Verfahren 45 (RK45) zur numerischen Integration in Anlehnung an Laczék et al.
[143] genutzt wird. Des Weiteren nutzen Sugano et al. in ihren Berechnungen eine abgewandelte Form
des Flugzeugaufprallmodells nach Kar [144]:
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28 2 Grundlagen zur Beschreibung von Impactvorgingen

Plx(®)] = P[x(O)] + a - ulx(®)]v(t)* (2.36)

Sie nutzen dabei den Parameter a. Mit diesem soll nach Kar [144] die aufgetiirmte Masse an der Im-
pactstelle beschrieben werden. Dieser Parameter wird von Sugano fiir den untersuchten Flugzeugauf-
prall auf a = 0.9 gesetzt. Der Einfluss dieses Parameters auf die eigenen Berechnungen wird in Abbil-
dung 2.11 d) in einer Parameterstudie untersucht. Es ist zu erkennen, dass mit kleinerem a die Abwei-
chungen zur Berechnung von Sugano zunehmen. Die geringsten Abweichungen sind fiir a = 1 zu se-
hen. Fiir alle zukiinftigen Berechnungen wird deshalb a = 1 gesetzt, was dem urspriinglichen FZAM
nach Gleichung (2.35) entspricht. Der Ansatz nach Kar wird deshalb nicht weiterverwendet. Da das
prinzipielle Verhalten sehr gut abgebildet wird und es nur an den Lastspitzen zu einer maximalen Ab-
weichung von 10.0 % kommt, wird das Berechnungsmodell (2.35) fiir weitere Analysen verwendet.
Das Modell wird in Kapitel 3.3 auf einen Drohnenschlag tibertragen.

a) Massenverteilung Phantom F4 b) Berstlast Phantom F4
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Abbildung 2.11: Massen- und Berstlastverteilung der Boeing Phantom F4 sowie Auszug aus Testda-
ten im Vergleich zur analytischen Berechnung, mit Daten von Sugano et al. [138];
a) Massenverteilung, b) Berstlast, c) Impactkraft, d) Variation Parameter a

Wolf et al. [141] und Laczak et al. [143, 145] haben das originale Flugzeugaufprallmodel erweitert,
um elastisches Verhalten von Zielstrukturen in den Berechnungen zu betrachten. Dazu wird die
Zielstruktur als Feder-Masse-Dampfer-System modelliert, wie es in Abbildung 2.12 zu sehen ist.
Dieses Modell wird als Grundlage fiir die Beschreibung von Impacts auf nachgiebige Strukturen
genutzt. Laczak kommt zur Beschreibung der Systeme auf folgende Differentialgleichungen [145]:

dx _R(x®) , R(ExO) , #(=©®) (d_x)z c dy ke

_____ — v(t 2.37
dt? m(t) m, m, \dt m, dt mty() @37)
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@_Pc(x(t))+u(x(t))(d_x)2 ¢ dy ke (2.38)

dez2  m, m, \dt m, dt m,

Die vollstédndige Herleitung dieser Differentialgleichungen und Validierung des Skripts sind im An-
hang A.1 dargestellt. In den obigen Differentialgleichungen stellt m; die Masse der Zielstruktur dar, c,
ist die Ddmpfung und k; die Federkonstante des Ziels. Die Anfangsbedingungen lauten wie folgt:

dx

x(0) =1 &

(©) = ~v;y(0) = 6,2 ©) = 0 (2.39)

Die Lange des Projektils ist [. Die Geschwindigkeit, mit der das Projektil zerstort wird, ist dx/dt.
Diese ergibt sich aus:

dx _dy dz

& __dy dz 2.40
. TV T A 249
v v Uy
5 'y k,
m(t) P.(x) P Zielmasse
x(t) < g m G
t
|2 |y

Abbildung 2.12: FZAM mit elastischem Ziel nach [145]
2.6 Zusammenfassung

Dieses Kapitel hat gezeigt, dass sich Impacts anhand der Impactenergie und Geschwindigkeit katego-
risieren lassen. Des Weiteren werden Impacts anhand des Verhaltens des Projektils in sechs Arten
aufgeteilt. Fiir jede Impactart gibt es Berechnungsmodelle. Elastisches und plastisches Verhalten wird
iiber Feder-Masse-Modelle beschrieben. Der Vogelschlag als hydrodynamischer Impact wird in
Schock- und stetigen Druckverlauf eingeteilt. Uber das Modell des weichen Projektils konnen Flug-
zeugaufprille modelliert werden, bei der die Zielstruktur anndhernd starr ist. Deformiert sich die Ziel-
struktur hingegen, konnen die Differentialgleichungen des linearen 2-Feder-Masse-Systems nicht mehr
entkoppelt werden und es liegt ein harter Stofl vor. Sowohl das Vogelschlag- als auch das FZAM sind
potentielle Modelle fiir eine Ubertragung und Anwendung auf einen Drohnenschlag. Drohnen haben
vergleichbare Massen und Impactgeschwindigkeiten, fiir die das Vogelschlagmodell entwickelt wurde.
AuBerdem wird der Drohnenschlag in der Literatur hdufig mit dem Vogelschlag verglichen, weshalb
eine direkte Anwendung des Berechnungsmodells naheliegend ist. Abweichungen sind zu erwarten,
da eine Drohne aus Festkorpern besteht, das Vogelschlagmodell aber einen hydrodynamischen Ansatz
nutzt. Das FZAM wird weiter untersucht, da eine vergleichbare Schadensmechanik bei einem Droh-
nenschlag erwartet wird. Tabelle 2.1 fasst die Anwendungsbereiche der verschiedenen Impactmodelle
sowie spezifische Anwendungsméglichkeiten fiir einen Drohnenschlag zusammen.
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Tabelle 2.1: Allgemeine und mogliche Anwendungsbereiche der verschiedenen Impactmodelle in

Bezug auf den Drohnenschlag

Modell

allgemeine Anwendungsbereiche

mogliche Anwendung fiir
Drohnenschlédge

Feder-Masse-Modell

Harter / Weicher Stof3

Vogelschlag

FZAM

starre Korper
infinitesimale Deformationen
plastische Deformation bei ent-
sprechender Erweiterung
LVI

gekoppelte Betrachtung des Ver-
haltens von Projektil und Ziel

hydrodynamisches Verhalten des
Projektils
LVIund HVI

zerstortes Projektil
starre Zielstruktur
HVI

Impact spezifischer, starrer
Komponenten z. B. Motor, Ka-
mera etc.

Entscheidung, ob betrachteter
Impactfall ausreichend starr
(weicher Stof3) oder nachgie-
big (harter Stof3) ist

Modell fiir Aufprall der Ge-
samtdrohne
Verhalten fragmentierender
Komponenten (z. B. Schale)

Modell fiir Aufprall Gesamt-
drohne




3 Anwendung bestehender Modelle auf einen Drohnenschlag

Im vorangegangenen Kapitel wurden verschiedene Modelle zur Berechnung von Impacts gezeigt. Vo-
gelschlag und Flugzeugaufprallmodell aus den Kapiteln 2.4 und 2.5 bieten sich fiir weitere Untersu-
chungen an. In diesem Kapitel werden die vorgestellten Modelle auf ein Drohnenschlagproblem iiber-
tragen. Dabei wird auf die benétigten Eingangsparameter und Schwierigkeiten bei deren Ermittlung
eingegangen. Es stellt sich die Frage, ob harte oder weiche Stéfe vorliegen und wie der Fall einer
moglichen Perforation des Ziels betrachtet wird. Dafiir wird die Unterscheidung zwischen harten und
weichen StoBen angepasst und eine neu definierte Perforationsbedingung eingefiihrt. Aulerdem wird
das Flugzeugaufprallmodell erweitert, sodass der Einfluss der Flugorientierung der Drohne abgebildet
werden kann. Die Ergebnisse des erweiterten Flugzeugaufprallmodells werden mit FE-Simulationser-
gebnissen von Drohnenschldgen von Lu et al. [59] verglichen. In diesem Kapitel werden die ersten
beiden Arbeitshypothesen untersucht. Die Erste lautet:

., Mit bisherigen Modellen zur Beschreibung von Impactvorgdngen bei Lufifahrzeugen konnen Kollisi-
onen mit Drohnen nicht vollstindig beschrieben werden. *

Die zweite Arbeitshypothese besagt:

,,»Die Drohne ldsst sich vereinfacht als eindimensionales Linienmodell mithilfe ihrer Massenverteilung
und dem Versagensverhalten der Komponenten beschreiben. Mit diesem Modell konnen Stofkrafi-
Zeit-Verldufe bei einer Kollision ermittelt werden. *

3.1 Harter oder Weicher Stofl — Einfithrung der Perforationsbedingung

Die Unterscheidung zwischen harten und weichen Stéen aus Kapitel 2.3 kann bis hierher auch fiir
Drohnenschlédge iibernommen werden. Aus Gleichung (2.28) geht hervor, dass zielseitig nur die Druck-
festigkeit einen Einfluss hat. Diese Annahme kann fiir dicke Stahlbetonwénde getroffen werden. Fiir
die betrachteten Zielstrukturen bei einem Drohnenschlag ist das nicht ausreichend. Die Zielstrukturen
sind wesentlich diinner (beispielsweise Fliigelvorderkante ca. h=1.2 - 2.0 mm [45, 50]). Deshalb wird
ein weiteres, neues Kriterium in dieser Arbeit eingefiihrt, welches die Dicke der Zielstrukturen mit
einbezieht. Bei einem harten Stofl wird das Modell von Laczak genutzt, um auch die Steifigkeit des
Ziels mit zu betrachten. Im Falle des weichen StoBes wird das FZAM von Riera genutzt
(vgl. Kapitel 2.5).

Um diesem Zusammenhang Rechnung zu tragen, wird als weitere Bedingung die empirisch ermittelte
»FAA Penetration Equation® herangezogen [146]. Diese Gleichung beschreibt die ballistische Grenz-
geschwindigkeit vsy von Strukturen. Diese ist definiert als der Wert, bei dem in 50 % der Fille eine
Perforation der Zielstruktur stattfindet. Die Formulierung basiert dabei auf dem Energieerhaltungssatz.
Die kinetische Energie des Projektils wird gleich der Energie gesetzt, die bendtigt wird, um ein Loch
in eine Platte des Zielmaterials zu stanzen. Diese Gleichung wurde von Buyuk et al. [147] mit Daten
aus Simulationen und Experimenten verglichen. Sie fithrt im Vergleich mit diesen zu konservativen
Ergebnissen. Es ergibt sich der folgende Zusammenhang:

1
Emp(v50 cos 3)? = C,L,h? (3.1)

Fiir diese Gleichung werden zwei Annahmen getroffen [32]:

- Die benoétigte Energie, um das Material zu perforieren, entspricht der Energie, die erforderlich
ist, um ein Loch aus dem Zielmaterial zu scheren bzw. zu stanzen.
- Es wird nur die Normalkomponente der Impactgeschwindigkeit betrachtet.

In Gleichung (3.1) stellt § den Aufprallwinkel dar. Dahingegen ist C; eine empirisch ermittelte, dyna-
mische Schubfestigkeit der Zielstruktur; L, ist der projizierte Umfang des Projektils und h ist die Dicke
des Ziels. Wilde [148] und Radi [32] nutzen fiir C; die Schubfestigkeit des Zielmaterials. Dies wird
auch fiir weitere Berechnungen in dieser Arbeit genutzt.


file:///C:/Users/franke/Desktop/Simulations%23_CTVL0011d90f85e82ca47ff898202e16c3df4f2
file:///C:/Users/franke/Desktop/Volume%23_CTVL0017a48ba0b1a424c919263cf3d8dd2d210
file:///C:/Users/franke/Desktop/Dynamic%23_CTVL001e39a3ee06d774d8ebcba564cf8ecae00
file:///C:/Users/franke/Desktop/Advance%23_CTVL0017de764a8cfcb41d9863a89cfdb49c40d
file:///C:/Users/franke/Desktop/Explicit%23_CTVL001b6b0c2ade00a40a9b3e27fb0da16e79f
file:///C:/Users/franke/Desktop/Potential%23_CTVL00141c5f5f9f42c4297a06309a7c8230657
file:///C:/Users/franke/Desktop/Aircraft%23_CTVL001b68eabd661ad4a319aec173acfa54d1e
file:///C:/Users/franke/Desktop/Potential%23_CTVL00141c5f5f9f42c4297a06309a7c8230657

32 3 Anwendung bestehender Modelle auf einen Drohnenschlag

Um zu bestimmen, ob ein weicher oder harter Sto3 vorliegt, werden die folgenden Bedingungen er-
ginzend zu Kapitel 2.3 neu in dieser Arbeit eingefiihrt. Fiir einen harten Sto3 wird neu eingefiihrt
(Perforationsbedingung):

1
Emp(vi cos 3)? > C,L,h? (3.2)

Ist die kinetische Energie des Projektils mit der initialen Geschwindigkeit v; groer als die mechanisch
notwendige Energie um ein Loch in das Ziel zu scheren, liegt Perforation vor. Das heift, das Projektil
durchschlégt theoretisch die Zielstruktur. In der Praxis wird es nicht immer zur Perforation kommen,
da die kinetische Energie nicht vollstindig in Deformationsenergie umgewandelt wird. Die Zielstruktur
wird aber grofle Deformationen zeigen. Diese Ergéinzung wird als ,,Perforationsbedingung* deklariert.
Die Differentialgleichungen konnen in diesem Fall nicht entkoppelt werden. Im Falle des weichen
StoBes gilt:

1
Emp(vi cos )2 < C;L,h? (3.3)

Ist die kinetische Energie wiederum kleiner, kann von einem weichen Stof3 ausgegangen werden. Mit
den Formeln (2.28) als Grenzbedingung und (3.2) bzw. (3.3) als Perforationsbedingung miissen zwei
Kriterien erfiillt sein, damit ein weicher Sto3 vorliegt. Wird eine dieser beiden nicht erfiillt, liegt ein
harter StoB3 vor.

Anhand eines Berechnungsbeispiels fiir den Drohnenschlag wird im Folgenden die Differenzierung
zwischen harten und weichen StoBen gezeigt. Als Beispiel werden drei Zielmaterialien ausgewahlt.
Die starre Prallwand, welche fiir die Impacttests verwendet wird, besteht aus Stahl 1.2085 mit einer
Dicke von h = 50 mm. Des Weiteren wird als Beispiel Aluminium Al2024-T3 verwendet, da dies ein
typisches Luftfahrtmaterial ist und spitere Impacttests auf dieses Material durchgefiihrt werden. Zu-
sétzlich wird die Impactart fiir Polycarbonat (PC) 2200 berechnet. PC 2200 wird untersucht, um erste
Aussagen iiber Drohnenschliage auf Kunststoffe (z. B. fiir Windschutzscheiben) treffen zu kdnnen. Die
Materialdaten fiir die Berechnungen enthilt Tabelle 3.1. Die Daten sind der Literatur entnommen.

Tabelle 3.1: Eingangsdaten Zielstruktur

Dichtep  E-Modul Zugfestigkeit Schubfestigkeit Dicke h

Material inkg/m* EinMPa  opin MPa Cs in MPa in mm Quelle
Stahl 1.2085 7750 207000 1160 696 50.0 [149]
Al2024-T3 2780 73100 440 283 2.0 [150]

PC 2200 1180 2350 62 37 5.0 [59]

Fiir die Projektile werden die folgenden Daten angenommen. Ein Projektil besteht aus AIMg3, was der
AuBenhiille eines Drohnenelektromotors entspricht. Ein Polycarbonatprojektil stellt die Schale dar,
wihrend Lithium-Polymerdaten als vorldufiges Batteriemodell angenommen werden. Fiir die Umfange
werden reale Komponenten vermessen.

Tabelle 3.2: Eingangsdaten Projektil

Dichte p E-Modul Zugfestigkeit ~Masse = Umfang

Projektil Material inkg/m* EinMPa opinMPa m,inkg L,inmm Quelle
Motor  AlMg3 2700 63000 150 0.05 88.6 [151]
Schale PC2200 1180 2350 62 0.01 100.0 [59]

Batterie LiPo 1750 500 2 0.45 2254 [62]



file:///C:/Users/franke/Desktop/Simulations%23_CTVL0011d90f85e82ca47ff898202e16c3df4f2
file:///C:/Users/franke/Desktop/Simulations%23_CTVL0011d90f85e82ca47ff898202e16c3df4f2
file:///C:/Users/franke/Desktop/Calibration%23_CTVL001b033dd29b0f043b5a7decee5e461e40f

3.1 Harter oder Weicher Stol — Einfithrung der Perforationsbedingung

Vereinfachend wird angenommen, dass o = 0y gilt (vgl. [151]). Aus der ersten Bedingung (2.28)
ergeben sich die Diagramme fiir die drei Zielmaterialien in Abbildung 3.1. Nach dieser Bedingung
liegen sowohl fiir Stahl 1.2085 als auch Aluminium Al2024-T3 fiir alle Projektile weiche StoBe vor.
Dahingegen treten harte Sto3e bei Impacts auf PC-Proben fiir alle Motoren auf. Projektile aus PC, die
auf Ziele aus PC treffen, liegen im Grenzbereich. Geringe Geschwindigkeiten kdnnen als weiche
StoBe, hohe Geschwindigkeiten als harte St6Be klassifiziert werden. Die geringe Zugfestigkeit der Bat-

terie fithrt dazu, dass die erste Bedingung alle Batterieaufprille als weiche StoBe klassifiziert.

a) Stahl 1.2085 (h = 50 mm)

______

b) Al12024-T3 (h =2 mm)
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Abbildung 3.1: Harter - Weicher Stof3; Bedingung 1 (vgl. (2.28))

Fiir die zweite Bedingung (3.2) ergibt sich Tabelle 3.3. Fiir die Stahlplatte liegen ausschlieBlich weiche
StoBe vor. Dahingegen kommt es fiir den Motor und die Batterie fiir Geschwindigkeiten oberhalb von
v; =75 m/s bzw. 50 m/s zu Perforationen bei Impact auf Aluminium oder PC. Werden die Ergebnisse
beider Bedingungen zusammengefasst, ergibt sich die folgende Tabelle 3.4.

Tabelle 3.3: Unterscheidung Harter (H) — Weicher (W) StoB3; Bedingung 2 (vgl. (3.4) und (3.5))

Motor Schale Batterie

v, in m/s Stahl Al PC | Stahl Al PC | Stahl Al PC
1.2085 2024-T3 2200|1.2085 2024-T3 2200|1.2085 2024-T3 2200

25 W W W W W W W W W
50 W \W% W W W W W H H
75 W H H W W W W H H
100 W H H W W W AW H H
125 W H H W W W W H H
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Tabelle 3.4: Kategorisierung Harter - Weicher Stof3, Gesamt

Motor Schale Batterie
. Stahl Al PC | Stahl Al  PC | Stahl Al  PC
viinm/s | o085 2024-T3 2200(1.2085 2024-T3 2200 | 12085 2024-T3 2200
25 w W H| W W w | w w w
50 W W H| W W H| W H H
75 W H H| W W H| W H H
100 W H H| W W H| W H H
125 W H H| W W H| W H H

Es ist an diesem Beispiel zu erkennen, dass bei ausschlieBlicher Nutzung der Standardbedingung (2.28)
unerwartete Ergebnisse entstehen. Die Batterie ist neunmal schwerer als der Motor, aufgrund der sehr
geringen Festigkeit wird die Standardbedingung aber nicht erfiillt und es liegt ein weicher Stof3 vor.
Die zusétzliche Betrachtung der Perforationsbedingung bringt Ergebnisse, die mit den Erwartungen
iibereinstimmen, z. B. dass der Impact einer Batterie auf eine 2.0 mm Aluplatte einem harten Stof3
entspricht und zur Perforation fithren kann.

Es bleibt zur Diskussion, ob eine weitere analytische Betrachtung von Lastfdllen mit positiver Perfo-
rationsbedingung zu verwertbaren Ergebnissen fiihrt. Des Weiteren hat das Verhalten des Projektils
selbst an dieser Stelle keinen Einfluss. Da die folgenden Modelle keine Aussagen zur GréBe des Scha-
dens treffen konnen, miissen hier FE-Simulationen zur detaillierten Analyse eingesetzt werden, was
nicht mehr Teil dieser Arbeit ist.

3.2 Anwendung des Vogelschlagmodells auf einen Drohnenschlag

Im folgenden Kapitel werden beispielhaft Drohnenschlige mit dem Ansatz fiir einen Vogelschlag be-
rechnet. Das Ziel wird als starr angenommen. In den Berechnungen wird sowohl die Dichte als auch
die Ausbreitungsgeschwindigkeit des Schalls in Festkorpern fiir Drohnenschlége variiert. Als Ver-
gleichswerte werden Daten von Wilbeck verwendet [128].

Nach Gleichung (2.29) lasst sich der Hugoniot-Druck wahrend des Impacts iiber die unkomprimierte
Materialdichte pg, die initiale Impactgeschwindigkeit v; und die Ausbreitungsgeschwindigkeit der
Schockwelle v bestimmen. Diese kann wiederum iiber Formel (2.30) ermittelt werden. Um die Glei-
chungen anzuwenden, miissen die entsprechenden Werte fiir ein sUAV ermittelt werden. Ein sSUAV
setzt sich aus verschiedenen Komponenten mit verschiedenen Dichten zusammen. Eine Variation der
Dichte ist im Vogelschlagmodell nicht vorgesehen. Deshalb werden drei verschiedene Parametersétze,
bestehend aus Dichte und Schallgeschwindigkeit, fiir Drohnenschlége untersucht. In die Ermittlung
der Parameter flieBen Materialien ein, die einen signifikanten Anteil an der Gesamtmasse der Kompo-
nenten haben. Diese sind die Batterie, die Motoren, die Schale und die Nutzlast (z. B. Kamera). Eine
differenziertere Betrachtung der Komponenten findet sich in Kapitel 4.2.1. Diese Komponenten haben
summiert einen Anteil von 89 % an der Gesamtmasse. Um alle weiteren Materialien bzw. Komponen-
ten nicht zu vernachlissigen, werden diese iiber ein Ersatzmaterial zusammengefasst. Es handelt sich
hierbei um Verkabelungen, Halterungen, Schrauben und Platinen. Aufgrund des geringen Anteils an
der Gesamtmasse und der Inhomogenitét dieser Komponenten wird fiir diese, in einer starken Verein-
fachung, das arithmetische Mittel aus Dichte und Schallgeschwindigkeit der anderen vier Materialien
gebildet (vgl. Tabelle 3.5) und als Ersatzwert angenommen. Die Tabelle 3.5 zeigt zusétzlich die Mate-
rialparameter fiir die weiteren Komponenten sowie die prozentualen Anteile an der Gesamtstruktur.

Tabelle 3.5: Materialparameter fiir Komponenten von Drohnen [40, 50, 152, 153]

Anteil Gesamt- Dichte pp in  Schallgeschwindigkeit

Komponente Material masse in % kg/m? Co in m/s
Struktur Polycarbonat 33 1200 1624
Batterie Lithium-Polymer 24 1750 535
Motor Kupfer 20 7700 4660
Nutzlast Aluminium 12 2700 6250

Sonstige Ersatzmaterial 11 3338 3267
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Um die Ergebnisse fiir Vogel- und Drohnenmodelle miteinander vergleichen zu kdnnen, wird der ex-
perimentell zu ermittelnde Parameter c, = 2 fiir alle Berechnungen gesetzt, da dieser Wert fiir Vogel-
schldge verwendet wird [128]. Tabelle 3.6 zeigt die verwendeten Werte fiir die folgenden Berechnun-
gen. Es wird zum einen das arithmetische Mittel aus den einzelnen Dichtewerten und Schallgeschwin-
digkeiten verwendet, da iiber dieses alle Komponenten einen gleichméBigen Einfluss auf die Driicke
haben (D1). Uber die prozentuale Verteilung anhand des Anteils an der Gesamtstruktur wird der Ein-
fluss auf die Driicke gewichtet betrachtet (D2). Druck und Dichte sind nach (2.29) und (2.33) direkt
proportional zueinander. Deshalb wird, zur Ermittlung des maximalen Drucks, die maximale Dichte
sowie Schallgeschwindigkeit in einem Parametersatz untersucht (D3).

Tabelle 3.6: Werte fiir Berechnungen mit dem Vogelschlagmodell

Dichte p in Schallgeschwindigkeit

Projektil ke/m?® co in m/s ce- Faktor (-)
Vogel 950 1483 2
Drohne - D1 3338 3267 2
Drohne - D2 3047 2706 2
Drohne - D3 7700 6250 2

Abbildung 3.2 a) zeigt den Hugoniot-Druck in Abhéngigkeit der initialen Impactgeschwindigkeit fiir
die Parametervariationen. Die Driicke fiir alle Parametersitze der Drohnenschlagberechnungen liegen
oberhalb der Vogelschlagwerte. Das ist auf die hohere Dichte und hoheren Schallgeschwindigkeiten
zuriickzufiihren. Es ist zu erkennen, dass die Berechnung mit der gréfiten Dichte zu den grofiten Lasten
fiihrt. Im betrachteten Geschwindigkeitsbereich hingt der Hugoniot-Druck annéhernd linear von der
Einschlaggeschwindigkeit ab. Die Abhéngigkeit des Stagnationsdrucks von der Impactgeschwindig-
keit ist in Abbildung 2.5 b) dargestellt. Auch hier liegen die Ergebnisse fiir Drohnenparameter oberhalb
der Driicke fiir einen Vogelschlag. Zwischen dem Stagnationsdruck und dem Hugoniot-Druck liegt
dabei ein signifikanter Groenunterschied vor. Der Hugoniot-Druck ist bis zum Faktor 50 groBer als
der Stagnationsdruck.

a) Hugoniot-Druck 250 b) Stagnationsdruck
125001 Vogel Vogel

<
£ -== DI E 200{ ~—— DI
E 10000{ —-— D2 = —= D2
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Abbildung 3.2: Hugoniot- und Stagnationsdruck in Abhéngigkeit der Impactgeschwindigkeit v; fiir
unterschiedliche Parametersitze von Drohnen im Vergleich zu einem Vogelprojektil

Anhand der Berechnungsergebnisse lésst sich annehmen, dass der Drohnenschlag zu groferen Schéden
fiihrt als ein Vogelschlag. Die Driicke liegen bis zu einem Faktor von 30 iiber den der Vogelschlagbe-
rechnungen. Bei der Anwendung des Vogelschlagmodells auf einen Drohnenschlag haben sich somit
die folgenden Punkte gezeigt:

- Der Vogelschlagansatz ist fiir stromende Fluide giiltig. Diese Annahme kann fiir Vogel getrof-
fen werden, da sie zu 90 Vol.-% aus Wasser bestehen.

- Die Komponenten einer Drohne bestehen aus verschiedenen Materialien. Die Batterie ist ein
Lithium-Polymer-Akku, der Elektromotor besteht aus Kupferspulen, Magneten (Eisenkern)
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und einem Aluminiumgussgehduse. Die Schale der Drohne besteht aus Polycarbonat. Auf3er-
dem tragen Drohnen oft Lasten, beispielsweise Kameras, welche aus weiteren Materialien,
z. B. Aluminium, bestehen.

- Zur Anwendung der Modelle werden gemittelte bzw. einzelne Werte benutzt, um die erwarte-
ten Driicke berechnen zu kénnen.

- Des Weiteren entsteht nur eine Spitzenlast mit einem anschlieBenden stetigen Druckverlauf
iiber der Zeit (vgl. Abbildung 2.8).

- Aufgrund der Kombination der Komponenten innerhalb der Drohnenstruktur wird erwartet,
dass mehrere Lastspitzen {iber den Zeitverlauf auftreten, welche mit dem Vogelschlagmodell
nicht abgebildet werden konnen.

- Variationen des Drucks aufgrund der variierenden Dichte der Einzelkomponenten und dem
sequenziellen Aufprall der Komponenten werden nicht abgebildet.

3.3 Anwendung des Flugzeugaufprallmodells auf einen Drohnenschlag

In diesem Kapitel wird gezeigt, wie sich das FZAM auf ein Drohnenschlagproblem iibertragen lésst.
Es werden dabei die Unterschiede eines Drohnenschlags zum Flugzeugaufprall explizit herausgestellt.
Teile dieses Kapitels wurden vom Autor bereits in [154] veroffentlicht.

Das Flugzeugaufprallmodell wurde zur Auslegung von Reaktorhiillen gegen Flugzeugabstiirze entwi-
ckelt. Die physikalischen Randbedingungen fiir die Entwicklung dieses Modells unterscheiden sich
deutlich von denen eines Drohnenschlags. Bei einem Drohnenschlag wirkt nur ein Bruchteil der kine-
tischen Energie im Vergleich zum Flugzeugaufprall aufgrund der Massen- und Geschwindigkeitsun-
terschiede. Des Weiteren ist es moglich, dass sich die Zielstruktur bei einem Drohnenschlag zum einen
bewegt (v, = 0) und zum anderen, dass diese Struktur nachgiebig ist, wihrend bei einem Flugzeugauf-
prall eine starre Zielstruktur angenommen wird. Vergleichbar sind Flugzeug und Drohne als Projektil
hinsichtlich des Spannweiten- zu Léngenverhéltnisses b/l. Die Parameter sind in Tabelle 3.7 aufge-
fithrt.

Tabelle 3.7: Vergleichsparameter Flugzeugaufprall (exemplarische Daten fiir eine Boeing B707-300
nach [155]) und Drohnenschlag (exemplarisch fiir DJI Phantom 4, Daten aus [16])

m in kg Vpax IN M/S Eyin in] b/l(-) v inm/s

Flugzeugaufprall 141700.0 249 439-107 0.93 =0
Drohnenschlag 1.38 20 276 1 >0

Die Annahmen zur Herleitung des FZAMs lassen sich aber wiederum nicht direkt auf einen Drohnen-
schlag {ibertragen. Das Flugzeugaufprallmodell geht davon aus, dass das Projektil (Flugzeug) auf eine
stationdre, starre Struktur (z. B. Reaktorhiille) trifft. Bei einem Drohnenschlag hingegen trifft eine
Drohne auf eine bewegte, nachgiebige Zielstruktur (z. B. Windschutzscheibe), vgl. Abbildung 3.3.

a) Flugzeugaufprall b) Drohnenschlag

Abbildung 3.3: a) Flugzeug vs. starre Struktur und b) Flugzeug vs. Drohne (nicht maf3stabsgetreu)

Aufgrund der hohen kinetischen Energie bei einem Flugzeugaufprall werden bei diesem alle Kompo-
nenten zerstort. Es findet keine Summierung der Massen am Ziel statt. Da die kinetische Energie eines
Drohnenschlags deutlich (vgl. Tabelle 3.7) geringer ist, wird erwartet, dass nicht alle Komponenten
vollstdndig zerstort werden und sich dadurch Massen am Ziel aufsummieren kénnen. Trotz dieser be-
kannten Einschrinkung wird in einer ersten Untersuchung das FZAM auf einen Drohnenschlag tiber-
tragen. Damit wird eine erste Aussage iiber die Anwendbarkeit und somit zur ersten Arbeitshypothese
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getroffen. Die Ubertragung des FZAMs auf einen Drohnenschlag beantwortet gleichzeitig die zweite
Arbeitshypothese zur Modellbildung.

Abbildung 3.4 zeigt die prinzipielle Skizze eines Drohnenschlags auf eine starre Zielstruktur. Die
Drohne als Projektil hat vor dem Impact eine initiale Geschwindigkeit v; sowie eine Masse m. Durch
die Verzogerung reduziert sich die Anfangsgeschwindigkeit des unzerstorten Anteils mit zunehmender
Impactzeit (v(t)). Die Masse des Projektils reduziert sich wiahrend der Kollision um den zerstorten
Anteil m,.

vi v(t)
M-y,

Abbildung 3.4: Skizze Drohnenschlag auf eine nicht nachgiebige Struktur, entsprechend dem Riera
Modell (aus [154])

Fiir das Flugzeugaufprallmodell wird das Projektil zu einem Linienmodell vereinfacht. Das Projektil
wird tiber eine Massenverteilung p(x) und Berstlastverteilung P.(x), beide abhidngig von der Position
x entlang der Linie, beschrieben. Uber diese Funktionen werden die Komponenten des Gesamtsystems,
z. B. Triebwerke, Fliigel, Leitwerke etc. abgebildet. Riera vereinfacht das Flugzeug zu einem Linien-
modell trotz eines groBen Breiten- (bzw. Spannweiten-) zu Langenverhéltnisses von b/l =0.93. Das
Breiten zu Langenverhéltnis betrdgt b/l = 1.0 fiir die untersuchte Drohne, weshalb diese mit der iden-
tischen Methodik zu einem Linienmodell vereinfacht wird.

Die Massenverteilung p stellt die Summe der Einzelmassen der Komponenten an ihren Positionen
entlang der Projektillange [ dar.

K@ =T® =) @ (36)
i=1

Darin ist n die Anzahl der Komponenten, [; ist die Lange der Komponente und m; die entsprechende
Masse. Das Landegestell, die Kamera bzw. Nutzlast sowie elektrische Systeme werden nicht explizit
betrachtet. Nicht jede Drohne trigt eine Kamera, die Nutzlast kann also variieren. Das Landegestell ist
eine diinne PC-Struktur. Das elektrische System besteht aus einer Vielzahl kleinerer Komponenten,
die sich hauptsichlich im Bereich um die Batterie verteilen. Die Masse dieser Komponenten wird
gleichmaBig verteilt auf die Strukturmasse addiert. Da der unbeschédigte Teil des Projektils als starr
angenommen wird, 16sen sich keine Komponenten vor dem Aufprall auf die Zielstruktur.

Die Berstlast beschreibt die Tragfahigkeit der Projektilstruktur. Sie hdngt von der Belastungsrichtung,
den Materialeigenschaften, dem Design der Komponenten und den Versagensmoden ab. Beispiels-
weise knickt ein Stab bei einer Druckbelastung aus, wihrend eine Platte aus dem gleichen Material bei
einer Belastung senkrecht zur Ebene perforiert. Deshalb hat jede Komponente eine spezifische Berst-
last. Ruch untersucht in ihrer Dissertation verschiedene Methoden zur Bestimmung dieser Last [156].
In der vorliegenden Arbeit werden die Drohnenkomponenten vereinfacht, um deren Berstlasten ab-
schétzen zu kdnnen. Der Motor wird zu einem Hohlzylinder aus Aluminium AIMg3 vereinfacht, da
das duflere Gussgehduse aus diesem Material besteht. Die Batterie wird als quaderformiger Festkorper
aus Lithium-Polymer betrachtet, wie es in der Literatur der aktuelle Standard ist (z. B. [50, 56, 59]).
Die Schale wird als hohler Kegelstumpf aus Polycarbonat modelliert, wodurch die Versagenslast von
der Position x abhéngig ist. Es wird angenommen, dass die Komponenten vollstdndig versagen, wenn
die Versagenslast erreicht ist. Die Versagenslast der Batterie wird {iber Testdaten (vgl. Kapitel 5.7.2)
bestimmt. Die weiteren Versagenslasten basieren auf den FlieBspannungen der Materialien.
Tabelle 3.8 fasst die Parameter zusammen.
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Tabelle 3.8: Versagenslast der betrachteten Komponenten

Komponente Material Versagenslastin N g, in MPa  Quelle
Schale Polycarbonat 0.6346 (x-103mm)? 50 [152]
Batterie Lithium-Polymer 5000 n. a. Test
Motor AlMg3 / AAS5754-H111 12546 170 [157]

Abbildung 3.5 zeigt normierte Massen- und Berstlastverteilungen fiir eine DJI Phantom 4 und eine
B707-720. Dabei ist ein Arm der Drohne in Flugrichtung orientiert. Die Verldufe sind jeweils mit ihren
Maximalwerten normiert. Im Bereich der Projektilmitte sind die groBten Ausschlége fiir alle Verldufe
zu sehen, da dort die Komponenten mit den groften Einzelmassen liegen. Die Verldufe der Drohne
und des Flugzeugs unterscheiden sich an den Réndern. An den Enden der Drohnenarme liegen die
Motoren. Diese fiihren zu Ausschlidgen in der Massenverteilung und der Berstlast. Wéhrend fiir das
Flugzeug mittig ein globales Maximum auftritt, zeigen die Verldufe der Drohne drei lokale Maxima,
da die Komponenten dezentral platziert sind. Die Batterie und Nutzlast liegen beispielsweise in der
Mitte der Drohne, zu sehen in Abbildung 3.6.

a) Normierte Massenverteilung Drohne & Flugzeug b) Normierte Berstlast Drohne & Flugzeug
MO — uBr07 7 101 — p B707
E == usUAV —-== P.sUAV
g 0.81 0.81
=}
£ ~
3 5
o 0.6 g 0.6
2 g
= £
§ 0.4 2° 0.4
&
2
202 0.2 1
> 1
!
0.0 - - - - : 0.0+ - - - - 2
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Position x (normiert) Position x (normiert)

Abbildung 3.5: Normierte a) Massenverteilung; b) Berstlastverteilung fiir DJI P4 und B707-720
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Abbildung 3.6: DJI P4 Drohne mit einzelnen Komponenten und Ersatzschale

Daraus lésst sich ableiten, dass fiir die experimentelle Untersuchung des Drohnenschlags mehrere lo-
kale Lastspitzen zu erwarten sind, wihrend bei einem Flugzeugaufprall ein Maximum zu beobachten
ist (vgl. Abbildung 2.11 ¢) und d)). Aus der physikalischen Herleitung des Modells ergeben sich keine
Einschréankungen fiir den Fall der dezentralen Massen, weshalb das Modell auf einen Drohnenschlag
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tibertragen werden kann. Die Gleichungen werden mit dem RK45-Verfahren gelost. Auf dieses soll an
dieser Stelle nicht ndher eingegangen werden. Es wird auf weiterfithrende Literatur (z. B. [158]) ver-
wiesen.

Die betrachteten Quadcopter sind in der Lage 360° um die eigene Hochachse zu rotieren (Gierwinkel).
Die Massenverteilung sowie die Versagenslast hingen von der Flugorientierung ab. Um diese Funkti-
onen in Abhéngigkeit der Flugorientierung zu bestimmen, wird die Drohne als Modell zweier gekreuz-
ter Linien betrachtet. Die Linien stehen senkrecht zueinander. Es wird der Winkel « eingefiihrt. Dieser
beschreibt den Winkel zwischen Flugrichtung und einem Drohnenarm, wie in Abbildung 3.7 zu sehen
ist. Der Winkel kann Werte zwischen 0° und 45° annehmen. Die Berechnungen werden beispielhaft
fiir 0°, 15°, 30° und 45° durchgefiihrt. Der Parameter [, ist die Lange eines Drohnenarms. Entlang
dieser Lénge werden die beiden Verteilungen bestimmt. Es wird angenommen, dass diese symmetrisch
zum Schnittpunkt des Linienmodells verlaufen.

O\ o)
\ / \ / N %
r—Gespiegelter Anteil
Flugrichtung <— w \\ e —_—
/ \
/o N\ Berechneter Teil )
/ O\ es Linienmodells -
~ e O "
‘L\ )/ \@)!

- Betrachtete Projektilldnge / >

Abbildung 3.7: Vereinfachtes UAV Linienmodel mit Winkel a (vgl. [154])

Die Massen- und Berstlastverteilungen entlang eines Drohnenarms bilden die Grundlage fiir die Win-
kelabhingigkeit. Beide Verteilungen werden tiber trigonometrische Beziehungen auf ein Linienmodell
in Flugrichtung iibertragen. Die Gesamtmassenverteilung ist die Summe der Massenverteilungen der
Drohnenausleger in Bezug auf die Flugrichtung. Die Masse ist ein Skalar, daher dndert sich nur die
betrachtete Lange. Dies flihrt zu hoheren Ausschlagen im Verlauf der Massenverteilung fiir kleinere
Winkel (vgl. Abbildung 3.9). Die Gesamtmasse bleibt konstant. Abbildung 3.8 zeigt die Methodik zur
Ermittlung der Verteilungen entlang der Flugrichtung.

p(x) = p1 (xq) + pa(x2) (3.7)
a) Massenverteilung entlang Flugrichtung b) Berstlastverteilung entlang Flugrichtung
Py
[N 7 ..
Flugrichtung | Flugrichtung  p_=p 1(X1) cos &~
< W (x1) [a < < <—¢. ........................
O Po py=Pyx)sina/
Hew =
M (X)) 12 (X2)
P/
4

Abbildung 3.8: Ermittlung der Massen- und Berstlastverteilung entlang der Flugrichtung (vgl. [154])

Im Gegensatz zur Masse stellt die Versagenslast P. einen Vektor dar. Nur der Anteil des Vektors in
Flugrichtung wird zur Berechnung herangezogen. Der Parameter P, stellt die Berstlastverteilung eines
Drohnenarms entlang I, dar.

P.(x) = Pq(x1) "cosa + Py(x;,) - sina (3.8)
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Bei einem Aufprall der realen Drohne kommt es zu Rotationen. Diese werden vernachléssigt. Bei ei-
nem Aufprall unter 0° bzw. 45° entstehen keine Rotationen um die Hochachse. Diese Winkel stehen
im weiteren Verlauf der Arbeit im Fokus. Des Weiteren kann das 1-D Linienmodell Rotationen nicht
abbilden. Insgesamt kann der Einfluss des Rotationsimpulses als gering kategorisiert werden. Im realen
Lastfall ist die Kontaktzeit zu kurz, um einen signifikanten Drehimpuls zu erzeugen.

Abbildung 3.9 zeigt Massen- und Berstlastverteilungen fiir variierende Flugorientierungen. Die Ver-
teilungen fiir @ = 45° sind in Abbildung 3.9 a) dargestellt. Die Massenverteilung zeigt drei Spitzen von
anndhernd gleicher Hohe. Auch die Versagenslast zeigt drei Spitzen. Das ist plausibel, da die mittlere
Spitze durch die Batterie definiert wird, die erste und letzte Spitze durch je zwei Motoren, die auf der
gleichen x-Position liegen. Mit abnehmenden Winkeln dndern sich die Positionen der Motoren. Das
fiihrt zu weiteren Peaks in beiden Verteilungen, wie aus b) und c) fiir 30° bzw. 15° hervorgeht. Um
eine Singularitéit durch die trigonometrischen Funktionen bei einer 0°-Flugorientierung zu vermeiden,
wird in diesem Fall mit direkt ermittelten bzw. gemessenen Verldufen gerechnet. Wenn die Massen-
verteilung iiber die betrachtete Lange integriert wird, entspricht das Ergebnis der Gesamtmasse der
Drohne fiir alle Winkel. Das Integral der Versagenslast ist hingegen nicht konstant, da sie als Vektor
direkt von der Flugorientierung abhingt.
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Abbildung 3.9: Massen- und Berstlastverteilung fiir unterschiedliche Flugorientierungen;
a) 45°,b) 30°, ¢) 15°, d) 0° (vgl. [154])
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Die Neigung der Zielstruktur hat einen Einfluss auf die Impactkraft. Reale Zielstrukturen, wie
beispielsweise Cockpit-Windschutzscheiben, haben sowohl eine Neigung um die globale y,- als auch
um die xg-Achse (y, ), zu sehen in Abbildung 3.10. Die Flugrichtung ist in die globale z,-Richtung.

Zur Modellierung dieser Neigung wird Formel (2.36) um die Winkelbeziechungen folgendermafen
erweitert:

Plx(®)] = (R[x(®] + a - ulx@®)]v(t)*) - sin(y) - cos () (3.9)

. .
Zg Zg

— R

a)
Abbildung 3.10: Winkelbeziehungen bei geneigtem Ziel; a) Neigung um x,-Achse, b) Neigung um
Yy-Achse

b)

Aus diesen Funktionen ergibt sich iiber Formel (3.9) der Impactkraft-Zeit-Verlauf. Jede Lastspitze in
diesem Verlauf bildet den Aufschlag einer Komponente ab. Es hingt von der Flugorientierung und der
initialen Projektilgeschwindigkeit ab, ob und zu welchem Zeitpunkt die Komponenten die Zielstruktur
treffen. Ein exemplarischer Impactkraft-Zeit-Verlauf mit Zuordnung der Komponenten zu den Last-
spitzen ist in Abbildung 3.11 zu sehen, anhand dessen das Modell auf Plausibilitit gepriift wird. Auf-
grund der dezentralen Komponentenanordnung und der Vernachlissigung von Rotationsbeschleuni-
gungen werden mehrere Lastspitzen erwartet. Diese Lastspitzen bilden den Einschlag der Komponen-
ten nacheinander ab. In Abbildung 3.11 schlédgt zuerst Motor M1 ein, dann folgt Motor M2, anschlie-
Bend die Batterie B bevor die Motoren M3 und M4 das Ziel treffen. Diese Reihenfolge ist auch im
Kraft-Zeit-Verlauf zu sehen. Diese fiinf Komponenten erzeugen nacheinander fiinf Lastspitzen. Jede
Spitze ldsst sich dem Impact einer Komponente zuordnen. Wie erwartet erzeugt die Batterie als
schwerste Komponente die grofite Impactkraft. Wahrend des Impactvorgangs wird der unzerstorte Teil
der Drohne kleiner und verliert Geschwindigkeit. Das fiihrt zu einer Abflachung der Kraft mit zuneh-
mender Zeit. Die Kraft-Zeit-Verlaufe sind somit plausibel.
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Abbildung 3.11: Exemplarischer Impactkraft-Zeit-Verlauf mit Zuordnung der Komponenten

Das Berechnungsmodell wird anhand von Literaturdaten validiert. Dafiir werden Daten aus Finite-
Elemente-Analysen (FEA) von Lu et al. [59] verwendet. Diese sind im Stand der Forschung,
Kapitel 1.2.1, genauer erldutert. Abbildung 3.12 zeigt die FEA-Daten von Lu et al. im Vergleich zu
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den Ergebnissen des dargestellten, erweiterten FZAMs. Das erweiterte FZAM zeigt fiir a = 0° (a)
qualitativ eine gute Ubereinstimmung mit den Vergleichswerten. Eine Abweichung der Kraftspitze zur
FE-Simulation von 22.8 % ist zu sehen. Das FZAM nimmt an, dass das Projektil vollstindig zerstort
wird. Das ist flir die Motoren nicht zu beobachten. Diese Annahme kann diese Abweichung erkléren.
Die Impactdauer ist mit 3.02 ms deutlich geringer als die Dauer der Vergleichssimulation. Diese
Abweichung kommt aus der Vereinfachung zum 1-D Linienmodell. Wéhrend das vollstindige FE-
Modell am Ziel abgelenkt wird, bleibt es beim FZAM in Kontakt mit diesem. Dieser Kontakt spiegelt
sich in einer Kontaktkraft und einer entsprechenden Kontaktzeit wieder, die das Linienmodell des
FZAMSs nicht abbildet. Der Verlauf fiir @ = 45° (b) weicht qualitativ stiarker von den Vergleichswerten
ab. Auch hier kann die Vereinfachung als 1-D Linienmodell angefiihrt werden, da geometrische
Effekte und Impactzeitpunkte hieriiber nicht abgebildet werden. Die Ausschlige im Bereich der
Projektilmitte liegen 12.4 % unterhalb der Vergleichswerte. Das FZAM zeigt, aufgrund der Annahme
des zerstorenden Projektils, Kraftplateaus bzw. Kraftspitzen. Es wird aber erwartet, dass sich ein
parabelformiger Verlauf ausbildet, wenn eine Komponente wie ein Motor aufprallt, vergleichbar mit
Abbildung 2.2. Das FZAM zeigt solche Verldufe nicht.

a) a=0° b) a=45°
200 200
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Abbildung 3.12: Vergleich FEA-Daten und erweitertes FZAM fiir verschiedene a; Vergleich mit
FEA-Daten von Lu et al. [59]. Abweichungen sind fiir die Lastspitzen und Impactdauer zu sehen

Es ldsst sich festhalten, dass das erweiterte FZAM eine qualitative Ubereinstimmung mit
Vergleichswerten aus der Literatur zeigt. Quantitativ weichen die Verldufe im Bereich der Lastspitzen
noch stark voneinander ab. Die Impactdauer weicht ebenso von den FEA-Daten ab, aufgrund der
getroffenen Vereinfachungen. Eine Anpassung des erweiterten FZAMs an das beobachtete Verhalten
bei Drohnenschlidgen in Form einer differenzierten Betrachtung der Impactmechanik der Koérper mit
grofer Dichte (z. B. Elektromotoren) kann zu geringeren Abweichungen fiihren. Diese Anpassungen
soll in den folgenden Kapiteln liber Tests- und Simulationen entwickelt und validiert werden.

3.4 Vergleich der Modelle fiir die Anwendbarkeit auf Drohnenschlige

In den vorangegangenen Kapiteln werden detailliert sowohl das Vogelschlag- als auch das Flugzeug-
aufprallmodell vorgestellt und auf einen Drohnenschlag iibertragen. Beide Modelle werden in
Tabelle 3.9 verglichen. Die Anwendung der Modelle auf einen Drohnenschlag verifiziert gleichzeitig
die erste Arbeitshypothese. Bisherige Modelle eignen sich in der bestehenden Form nicht direkt zur
Beschreibung von Drohnenschldgen. Wahrend das Vogelschlagmodell fiir eine dhnliche Masse wie die
betrachtete Drohne entwickelt wurde, ist das FZAM vergleichbar in Bezug auf das erwartete Materi-
alverhalten. Das Vogelschlagmodell beschreibt ein hydrodynamisches Projektilverhalten. Beide Mo-
delle wurden auf das Beispiel einer Kollision einer DJI Phantom 4 mit einer starren Zielstruktur {iber-
tragen. Diese Ergebnisse zeigen, dass sich die grundlegende Methodik der Betrachtung iiber die Im-
pulserhaltung, wie sie das FZAM nutzt, eignet, um auf einen Drohnenschlag angewendet zu werden.
Das Flugzeugaufprallmodell muss dabei jedoch um drei Punkte erweitert werden. Zum einen muss das
Projektilverhalten differenzierter modelliert werden. Aufgrund der geringeren Impactenergien eines
Drohnenschlags im Vergleich zum Flugzeugaufprall ist zu erwarten, dass nicht alle Komponenten frag-
mentieren, sondern dass Komponenten mit hohen Dichten plastisch deformieren und es zum Riickstof3
kommt. Zur Modellierung dieses Verhaltens eignet sich beispiclsweise ein Feder-Masse-Modell. Zum
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anderen hat die Flugorientierung einen Einfluss auf die Impactkraft. Diese Erweiterung des Modells
wird bereits im Kapitel 3.3 eingefiihrt und bildet somit das erweiterte FZAM. Des Weiteren muss die
Nachgiebigkeit der Zielstruktur betrachtet werden. Die Anwendung des erweiterten FZAMs zeigt zu-
sétzlich auch eine Abweichung in der Impactdauer. Diese wird in Kapitel 7.2.1 weiter untersucht. Das
Vogelschlagmodell wird aufgrund der genannten Beschridnkungen (vgl. Tabelle 3.9) nicht weiterver-

folgt.

Tabelle 3.9: Vergleich der Modelle fiir die Anwendbarkeit auf Drohnenschlagprobleme

Vogelschlag

FZAM

Einfache Aufteilung des
Impacts in vier Phasen

Einfacher Zusammenhang iiber Im-
pulserhaltung

Abhéngigkeit des Impactkraft-Zeit-
Verlaufs von Projektilparametern

Einsatzbereich Massen und Geschwin- (Masse und Versagenslast) darstell-
digkeiten zwischen Vogel bar
und Drohne sind ver- Differenzierte Betrachtung des Ein-
gleichbar flusses einzelner Komponenten
moglich
Detaillierte Massen- und Versa-
genslastverteilung wird bendtigt
Abhingigkeit der Versagenslast
von Materialeigenschaften, Struk-
turversagen und Komponentende-
Annahme stromende Flu- sign
ide Annahme Starrkorper
Beschréankun- Nur Modellierung als Perfekt plastisches Materialverhal-
gen Einzelmasse ten
Keine Darstellung der In- Verformungen von Ziel und Projek-
teraktion der Einzelkom- til werden nicht betrachtet
ponenten Bisher keine Anwendung auf Pro-
jektile mit geringem Gewicht
Annahme der vollstdndigen Zersto-
rung des Projektils nicht iibertrag-
bar
Modell fiir sprodes Materialverhal-
ten entwickelt, eignet sich fiir den
Modell fiir hydrodynami- Einsatz zur Berechnung von Droh-
. sches Verhalten entwi- ngnschlagen
Fazit und Er- ckelt Einfacher Ansatz und Anwendbar-
weiterungen keit

eignet sich nicht fiir den
Einsatz zur Berechnung
von Drohnenschlégen

Einfluss einzelner Komponenten
kann untersucht werden
Massen- und Berstlastverteilung
muss genau ermittelt werden

Zur Anwendung des Flugzeugaufprallmodells auf einen Drohnenschlag wurden in Kapitel 3.3 bisher
folgende Fragestellungen geklért:

- Ermittlung einer konkreten Massenverteilung fiir eine spezifische Drohne (DJI Phantom 4)
- Ermittlung einer Versagenslastverteilung fiir eine spezifische Drohne (DJI Phantom 4)
- Abhingigkeit der Eingangsparameter von der Flugorientierung der Drohne
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Die Anwendung verifiziert parallel die zweite Arbeitshypothese. Die Drohne kann als 1-D Linienmo-
dell betrachtet werden, tiber dieses sich Stofkraft-Zeit-Verldufe ermitteln lassen. Abweichungen zei-
gen sich noch im Bereich der Lastspitzen und der Impactdauer. Damit bleiben folgende Punkte offen,
um ein validiertes Drohnenschlagmodell zu entwickeln:

- Wie kann das Impactverhalten des Projektils in Abhéngigkeit des Verhaltens der Einzelkom-
ponenten modelliert werden?

- Welchen Einfluss hat das Ziel auf den Kontaktkraftverlauf?

- Welchen Einfluss haben die Eingangsparameter auf die Impactkraft?

- Wie kann die Impactdauer im Modell angepasst werden?

- Wie konnen die Eingangsparameter fiir das Modell bestimmt werden?

- Kann das Modell mithilfe von Impacttests und Simulationen validiert werden?

Diese Punkte werden in den folgenden Kapiteln untersucht, wobei in den beiden nachstehenden Kapi-
teln die experimentellen und simulativen Methoden beschrieben werden.
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Innerhalb dieses Kapitels werden die Experimente erldutert. Aufbauend auf das Testprogramm werden
die ausgewihlten Projektile detailliert betrachtet. Es werden Experimente auf verschiedenen Anlagen
durchgefiihrt (quasi-statische Zug / Druckpriifung, Gaskanone), die Zielstrukturen erldutert und die
Messsysteme beschrieben. Abschlielend werden die quasi-statischen Voruntersuchungen ausgewertet,
da diese zur Validierung der FE-Modelle verwendet werden. Dieses Kapitel beschéftigt sich rein mit
den Testmethoden und den quasi-statischen Voruntersuchungen (vgl. Abbildung 4.1). Ergebnisse aus
den Impacttestreihen folgen in Kapitel 6. Ausziige aus diesem Kapitel wurden vom Autor in [159] ver-
offentlicht.

Analytik Test FEA
Quasi-statische Kapitel 4
Voruntersuchungen

Abbildung 4.1: Einordnung Kapitel 4 in Gesamtkontext Drohnenschlag
4.1 Testprogramm

Das Testprogramm folgt dem Building-Block-Approach. Der Ansatz ist dabei, eine grole Anzahl an
Tests mit geringer Komplexitit, z. B. auf quasi-statischer Ebene, durchzufiihren. Mit steigender Kom-
plexitit nimmt die Anzahl der Tests ab. Dadurch ergibt sich eine Testpyramide (vgl. Abbildung 4.2), an
deren Spitze wenige Tests mit hoher Komplexitit stehen. In dieser Arbeit werden die unteren drei Ebe-
nen experimentell untersucht: quasi-statisch, dynamisch ,,starr* und dynamisch ,,deformierbar*. Die Be-
griffe ,,starr* und ,,deformierbar* beziehen sich dabei auf das Verhalten der Zielstrukturen. Dynamisch
»starr bedeutet, dass Impacttests auf starre Strukturen durchgefiihrt werden. Damit wird das Projektil-
verhalten untersucht und FE-Simulationsmodelle (genauere Erlduterung in Kapitel 5) validiert. Dyna-
misch ,,deformierbar umfasst alle Impacttests auf deformierbare Strukturen, z. B. Platten aus Alumi-
nium. Das Berechnungsmodell wird auf diesen beiden Ebenen validiert. Die Komponentenebene als
Spitze des Building-Block-Ansatzes wird in dieser Arbeit nicht im Testprogramm, sondern rein iiber
FE-Simulationen untersucht. Tests auf dieser Ebene gehen iiber den Rahmen dieser Arbeit hinaus. Auf
der Komponentenebene wird das Modell einer Fliigelvorderkante analysiert.

Komponenten-
ebene
Dynamisch
"deformierbar" %
<,
[ip)
%
3,
o

Dynamisch "starr"

Quasi-statisch

Abbildung 4.2: Testprogramm nach Building-Block-Approach
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4.2 Projektile

Der Drohnenschlag stellt einen parallelen bzw. sukzessiven Aufschlag mehrerer Kérper dar und kann
als Mehrkorperimpact beschrieben werden. Im Gegensatz dazu steht der Mehrfachimpact, der den wie-
derholten Aufprall eines Projektils auf eine Zielstruktur beschreibt (z. B. Mehrfachaufprall Gummiball).
Die Einzelkomponenten verhalten sich unterschiedlich wiahrend des Impactprozesses. Eine Auswahl der
Komponenten der Drohne muss getroffen werden, da eine Untersuchung vollstdndiger Drohnen auf den
bestehenden Priifstinden aufgrund von GroBenbeschrinkungen nicht durchfiihrbar ist. Des Weiteren
sind Aussagen zum Einfluss einzelner Komponenten auf die Kontaktkraft bei der Untersuchung voll-
standiger Drohnen nur bedingt moglich. In diesem Teilkapitel werden deshalb die Auswahl der Kom-
ponenten sowie die Einzelkomponenten im Detail vorgestellt.

4.2.1 Auswahl der sUAV-Komponenten

Uber Reverse Engineering wird eine DJI Phantom 4 vollstindig zerlegt, vermessen und gewogen. Ab-
bildung 4.3 zeigt solch eine zerlegte Drohne mit Eingruppierung der einzelnen Komponenten. Die Ein-
zelteile werden in sechs Gruppen zusammengefasst: Batterie, Struktur, Motor, Rotor, Kamera sowie
Elektrik. Jede Gruppe wird fiir sich gewogen und in Abbildung 4.4 dargestellt. Die gréften Anteile an
der Gesamtmasse haben die Batterie, die Struktur und die Motoren inklusive der Rotoren. Die Masse
beeinflusst die Impactenergie direkt, deshalb werden die drei schwersten Komponenten detaillierter be-
trachtet. Die Elektrik ist dezentral iiber die komplette Drohnenstruktur verteilt, weshalb der Einfluss
dieser Gruppe nicht weiter untersucht wird. Die Nutzlast der DJI Phantom 4 stellt die Kamera dar. Eine
Drohne im Allgemeinen muss nicht zwingend eine Kamera transportieren, je nach Einsatzzweck variiert
die Nutzlast. Da die Kamera den kleinsten Anteil an der Gesamtmasse hat und nicht bei jedem sUAV
verwendet wird, wird die Kamera im weiteren Verlauf nicht genauer untersucht. Die folgenden Unter-
punkte A bis C betrachten je eine der drei Komponenten im Detail:

Batterie

T

S 7 4
Kamera und . — :
Halterung & 1
il Y [ —

——
l - e
Rotoren )
> Elektrik [4%
@i
Motoren +—] ,@ '
Struktur ~ «100mm,

Abbildung 4.3: Zerlegte DJI P4 Drohne mit Aufteilung der Komponenten
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Kamera

11.8% Batterie

Elektrik
12.3%

19.1%
Motor (inkl. Rotor)

Struktur
Abbildung 4.4: Prozentuale Massenverteilung (m = 1387.6 g)

A) Batterie

Abbildung 4.5 zeigt exemplarisch eine Batterie im angelieferten Zustand. Die Zellen an sich liegen unter
einer Polycarbonathiille. Es handelt sich dabei um vier Pouchzellen (,,Taschenzellen®). Diese vier
Pouchzellen bestehen aus Lithium-Polymer, die iiber ein Energiemanagementsystem angesteuert wer-
den. Die Pouchzellen sind in Abbildung 4.6 zu sehen. Die Batterien haben ein Gewicht von durchschnitt-
lich 460.0 g, eine maximale Linge von 113.0 mm, eine Breite von 55.8 mm sowie eine Dicke von
40.2 mm. Es werden insgesamt neun Batterien auf quasi-statischer Ebene untersucht.

Abbildung 4.5: Komplettsystem Batterie DJI Phantom 4

L

Abbildung 4.6: Energiespeicherzellen (Pouchzellen) mit Energiemanagementsystem aus dem Inneren
der Batterie
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B) Struktur

Die Einzelkomponenten sind iiber die Verkleidung miteinander verbunden. Die Verkleidung besteht aus
Oberseite, Unterseite, Landewerk sowie mehrerer Anbauteile. Es handelt sich dabei um Spritzgussbau-
teile aus Polycarbonat. Die beiden Schalenhilften haben ein gemitteltes Gewicht von 84.7 g, eine ma-
ximale Lange von 393.0 mm und eine Hohe von 34.0 mm. Die Verkleidung wiegt insgesamt 335.2 g.
Abbildung 4.7 zeigt beispielhaft die Oberschale einer DJI P4 Drohne von a) auflen und b) innen. Auf-
grund der Einfachheit der quasi-statischen Drucktests der Drohnenschale werden die Test- und Simula-
tionsergebnisse dieser direkt in Kapitel 5.7.3 betrachtet.

a) - " b)

Abbildung 4.7: Oberseite Drohnenschale a) aufien; b) innen

C) Motor

Die Motoren der sUAV haben im Durchschnitt einen Durchmesser von 28.2 mm, eine Hohe von
36.0 mm und ein Gewicht von 53.0 g. Sie bestehen aus verschiedenen Einzelteilen: Ober- und Unterseite
des Gehduses, Welle (inklusive Kugellager), Verschluss, Magneten, Eisenkern und der Kupferspule.
Der Verschluss zur Anbringung der Rotorblétter wird mit drei Schrauben befestigt. Das Gehduse des
Motors ist ein Aluminiumguss (AlMg3), der Eisenkern besteht aus dem Stahl AISI 4030 laut ASSURE
[45]. Die weiteren Komponenten werden von ASSURE nicht betrachtet, da sie nur ein vereinfachtes
Modell des Motors nutzen. Die Spule besteht aus Kupferdraht, die Welle ebenfalls aus Stahl. Eine de-
taillierte Beschreibung der Materialien im Hinblick auf die FE findet sich in Kapitel 5.1.1.
Abbildung 4.8 zeigt einen Motor der Phantom 4. Die Rotoren und deren Halterungen werden nicht wei-
ter betrachtet.

Abbildung 4.8: Motor Quadcopter

4.2.2 Ersatzmodell der Verkleidung

Aufgrund der GroBenbeschrankung der Gaskanone (siehe Kapitel 4.3.2.) ist ein Impacttest mit einer
vollstdndigen sUAV nicht moglich. Dadurch kann der Effekt des Mehrkorperimpacts nicht direkt {iber
Tests an der vollstandigen Drohne untersucht werden. Der Mehrkorperimpact stellt aber ein physikali-
sches Grundproblem und signifikantes Merkmal des Drohnenschlags dar und kann {iber Tests von Ein-
zelkomponenten nicht vollstidndig abgebildet werden. Das bedeutet, dass Ersatzmodelle verwendet wer-
den miissen. Abbildung 4.9 zeigt die grundlegende Idee hinter dem Ersatzmodell.
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Abbildung 4.9: Idee Ersatzstruktur Drohne; Vereinfachung auf den grundlegenden physikalischen Ef-
fekt des Mehrkdrperaufpralls {iber ein stark vereinfachtes Ersatzmodell der Drohne

Anstelle der Verwendung von vollstindigen Drohnen werden Ersatzstrukturen mit definierter Massen-
und Versagenslastverteilung eingesetzt. Dies ermoglicht die Vergleich- und Wiederholbarkeit der Un-
tersuchungen. Die Ersatzstruktur setzt sich aus einer Ersatzschale und realen Drohnenkomponenten zu-
sammen. In der Ersatzschale konnen verschiedene Komponenten der Drohne platziert werden, um die
Interaktion der Komponenten und deren Einfluss auf die Kontaktkraft vereinfacht zu untersuchen. Die
Ersatzstruktur stellt eine starke Vereinfachung des gesamten Projektils dar. Die kreuzformige Grund-
form der Drohne wird in ersten Tests auf eine rechteckige Struktur vereinfacht. Dadurch wird der Fokus
auf die Interaktion der Komponenten gelegt und Effekte durch das Design der Struktur vernachléssigt.
Durch Tests mit der Ersatzstruktur wird das analytische Berechnungsmodell aus Kapitel 7 validiert. Die
Ersatzschale wird iiber 3-D-Druck produziert. Diese simuliert die Schale der Drohne. Als Material wird
Polylactat (PLA) verwendet. Die Materialauswahl der Ersatzschale wird im Anhang A.2 erlautert. Die
relevanten Komponenten (vgl. Kapitel 4.2.1) sitzen innerhalb dieser 3-D-Druckstruktur. Das Modell
kann beliebig erweitert werden, um weitere Komponenten im Impactprozess zu untersuchen. In dieser
Arbeit wird sich auf eine Ersatzschale mit zwei Motoren beschrankt. Die additiv gefertigte Ersatzstruk-
tur bringt folgende Vorteile:

- Die Massen- und Berstlastverteilung sind bekannt.

- Sie kann zur Validierung des Berechnungsmodells genutzt werden.

- Sie ermdglicht eine wiederholbare, giinstige Versuchsdurchfiihrung fiir Beschusstests mit Droh-
nenkomponenten.

- Eine Untersuchung der Komponenteninteraktion ist moglich.

- Beliebige Kombinationen von Komponenten sind moglich. Dabei ist eine Anpassung der Form
der Ersatzschale entsprechend notwendig.

Als Nachteil ist zu nennen, dass es sich um eine starke Vereinfachung des gesamten sUAV handelt. Im
Fokus stehen aber die Interaktion der Komponenten und die Validierung des Berechnungsmodells. Das
validierte Modell wird auf FE-Simulationen von vollstindigen Drohnenschldgen in Kapitel 8 angewen-
det. Die Ausarbeitung eines vollstdndigen Ersatzmodells von Drohnen ist ein Ansatzpunkt fiir weitere
Forschung und geht {iber den Schwerpunkt dieser Arbeit hinaus. Abbildung 4.10 zeigt die genutzte Er-
satzstruktur mit sUAV-Motoren.
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Abbildung 4.10: Die 3-D gedruckte Ersatzschale mit DJI P4 Motoren bildet die Ersatzstruktur

4.3 Experimentelle Methoden

Die Tests zur Validierung des Berechnungsmodells werden auf verschiedenen Priifstinden durchge-
fiihrt. Dadurch ist es moglich, die Komponenten des Quadcopters mit unterschiedlichen Dehnraten zu
untersuchen. Fiir diese bieten sich verschiedenste Priifverfahren an, wie in Abbildung 4.11 zu sehen ist.
Im Folgenden werden kurz die verschiedenen Verfahren erléutert, um die Auswahl der Gaskanone fiir
weitere Impactuntersuchungen nachvollziehbar begriinden zu kénnen.

Zur Ermittlung des Materialverhaltens unter quasi-statischer Beanspruchung werden Zug- und Druck-
tests durchgefiihrt. Die Dehnraten ¢ liegen im Bereich von 107...10" s!. Pendelschlagversuche (Kerb-
schlagbiegeversuch) werden durchgefiihrt, um Kerbschlagzihigkeiten zu ermitteln (¢ = 10°...10° sh.
Mithilfe von Falltests kann die Energieabsorption sowie der Versagenstyp bestimmt werden. Die Dehn-
rate liegt hier im Bereich von 10°...10° s . Zur Ermittlung von Materialparametern unter hoheren
Dehnraten (ca. 0.5-10%...10* s'') werden Split-Hopkinson-Pressure-Bar-Tests (SHPB) durchgefiihrt.
Uber Taylor-Impact-Tests (ca. 10%...10° s') kann die dynamische FlieBspannung bestimmt werden.
Das Verhalten unter sehr hohen Dehnraten im Bereich von 10%...10'* s”! kann mit Beschusstests unter-
sucht werden. [108, 160]

107 107 10! 10° 10' 10? 10° 10* 10° 10° 107 108 10° 10"

Dehnrate log(de/dt) %
i_statisch
Beanspruchung < Quasi-statisc| > Schlag - Impuls -

| | \

Zug / Drucktest

A

>
Pendelschlagtest
1zod / Charpy

Prifverfahren Falltests

Taylor-Impact-Test

\J

€

SHPB

Beschusstests

< >
<< >

Abbildung 4.11: Charakteristische Beanspruchungen mit entsprechenden Priifverfahren fiir unter-
schiedliche Dehnraten nach [108, 160]

Abbildung 4.12 zeigt fiir verschiedene Priifsténde die maximal zu erreichenden Testgeschwindigkeiten.
Bei einem Fallwerk werden Impactgeschwindigkeiten von bis zu 4 m/s erreicht, bei einem Fallturm bis
zu 12 m/s. Servohydraulische SchnellzerreiBmaschinen kénnen bis zu 30 m/s Priifgeschwindigkeit er-
reichen. Gaskanonen koénnen Impactgeschwindigkeiten von bis zu 1000 m/s erzeugen. Lastfdlle fiir
Drohnenschldge werden anhand von realen Geschwindigkeiten der beteiligten Ziele und Projektile de-
finiert. Der untersuchte Bereich fiir die vorliegende Arbeit liegt zwischen 20 m/s und 150 m/s (vgl. Ka-
pitel 2.1). [161]
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Abbildung 4.12: Testgeschwindigkeiten fiir verschiedene Priifstédnde

Innerhalb dieser Arbeit werden quasi-statische Drucktests sowie Beschusstests mit einer Gaskanone
durchgefiihrt. Auf quasi-statischer Ebene werden Kraft-Verschiebungverldufe ermittelt. Damit werden
anschlieBend die FE-Modelle der Komponenten validiert. Uber dynamische Impacttests werden Kraft-
Verschiebung, Kraft-Zeit, Energien sowie die plastischen Deformationen bestimmt. Diese Daten dienen
zum einen ebenfalls zur Validierung der FE-Modelle, zum anderen zur Validierung der analytischen
Modelle fiir starre und deformierbare Ziele. Die folgende Abbildung 4.13 zeigt eine Ubersicht iiber
Parameter, Priifstinde sowie den Verwendungszweck der Messdaten in Bezug auf den BBA.

Komponenten-

ebene Ermittelte Parameter Priifstand Verwendungszweck

Validierung FE Modelle

Dynamisch Kraft-Verschiebung, Kraft-Zeit, . .
. . . Gaskanone Validierung analytisches Modell
"deformierbar" plastische Deformation

"deformierbares Ziel"

. . Validierung FE Modelle
i Kraft-Verschiebung, Kraft-Zeit, . .
Dynamisch "starr" . R Gaskanone Validierung analytisches Modell
plastische Deformation

"starres Ziel"

Validierung FE Modelle

uasi-statisc raft-Verschiebung ug / Druckpriifmaschine
i-statisch Kraft-Verschieb Zug / Druckpriifi hi
der Komponenten

Abbildung 4.13: Ubersicht Parameter, Priifstinde und des Verwendungszwecks der Testdaten

4.3.1 Priifstinde fiir quasi-statische Komponententests

Quasi-statische Tests werden mithilfe einer Zug- bzw. Druck-Priifmaschine von ZwickRoell Z250 so-
wie einer modifizierten Druckpresse durchgefiihrt. Die Priifmaschine kann bis zu 250 kN Kraft erzeu-
gen. Es wird die Kraft, der Traversenweg und die Zeit aufgezeichnet. Auf den Priifmaschinen wurden
Drucktests mit Motoren, Drohnenschalen und den Materialien fiir die Ersatzschale durchgefiihrt. Batte-
rietests konnen aufgrund von Sicherheitsvorschriften nicht auf dieser Anlage durchgefiihrt werden. Zer-
storende Versuche von Energiespeichern unterliegen strengen Sicherheitsauflagen. Bei den Tests be-
steht die Moglichkeit, dass der Priifkérper explodiert, sich entziindet oder giftige Gase bzw. Saduren
entstehen. Deshalb ist eine Untersuchung mit einer standardisierten Priifmaschine nicht moglich. Die
Tests wurden auf einer modifizierten Druckpresse im Freien durchgefiihrt, die fiir Tests von Energie-
speichern ausgelegt ist. Die Druckpresse wurde um Sensoren zur Kraft- und Wegmessung erweitert. Der
Druckstempel kann dabei eine maximale Kraft von 100 kN erzeugen. Die Daten werden mit einer Fre-
quenz von 50 Hz aufgezeichnet. Die Kraftmessung erfolgt iiber den Kraftsensor KD80s +- 20 kN [162].
Die Kontaktflichen zum Priifkdrper sind elektrisch isoliert. Die untere Kontaktfldche ist mit einer
Wanne versehen, um gegebenenfalls austretende Fliissigkeiten aufzufangen. Der obere Stempel wird
iiber einen Servomotor mit 3 mm/min bewegt. Das Wegsignal wird aufgezeichnet, gemessen durch ei-
nen KAMI BG200 [163]. Als Messverstiarker wird ein GSV-8DS SUBD15HD [164] verwendet. Kommt
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es wihrend der Versuchsdurchfiihrung zu Komplikationen (Rauch, Feuer, Explosion), wird der Test
abgebrochen. Die getesteten Priifkdrper werden in einer Losung aus Kalziumchlorid gelagert, um diese
vollstidndig zu entladen und eine spétere Entziindung zu vermeiden. Die Batterien wurden entlang der
lokalen x- und z-Richtung (vgl. Abbildung 4.5) untersucht. In x-Richtung wurden zudem Tests ohne
Gehéuse durchgefiihrt, um das Verhalten der LiPo-Zellen ohne Einhausung betrachten zu konnen. Ab-
bildung 4.14 zeigt den Priifaufbau fiir eine Untersuchung in z-Richtung.

Druckstempel mit el. ]sohem%
e

¥ - »
E -

Kraftsensor

Abbildung 4.14: Druckpresse Batterieversuche

4.3.2 Beschussanlage fiir Impacttests

Im Gegensatz zum Fallwerk bzw. Fallturm fiir niedrige Geschwindigkeiten werden fiir die Untersu-
chung des HVI-Verhaltens Beschussanlagen verwendet. Werkstoffe zeigen ein unterschiedliches Ver-
halten bei variierenden Belastungsgeschwindigkeiten. Das Materialverhalten von beispielsweise Ther-
moplasten ist abhéngig von der Dehnrate €, weshalb bei hohen Geschwindigkeiten ein anderes Verhal-
ten festgestellt werden kann als bei niedrigeren Belastungsgeschwindigkeiten [165-167].

Fiir die Hochgeschwindigkeitimpacttests wird eine Gaskanone verwendet. Als Gas wird Luft genutzt.
Ein Drucktank mit einem Volumen von 90 | wird mit bis zu 10 bar Luft befiillt. Uber die Einstellung
des Drucks im Tank kann die Impactgeschwindigkeit variiert werden. Uber ein Schnelldffnungsventil
entweicht die Luft in ein Beschleunigungsrohr, in dem das Projektil in einem Projektiltrager (Sabot bzw.
Treibspiel) liegt. Dieser wird im Rohr iiber eine Strecke von fiinf Metern beschleunigt. Am Ende des
Rohres werden Sabot und Projektil iiber eine Abfangvorrichtung getrennt. Die Geschwindigkeit des
Projektils wird iiber Lichtschranken ermittelt. Ist ausreichend Energie vorhanden, findet eine Penetration
der Zielstruktur statt, ansonsten ist ein Riickprall des Projektils zu beobachten. Zur Ermittlung der Im-
pacteigenschaften des Materials miissen die Initial- und Restgeschwindigkeit gemessen werden [93].
An der Zielstruktur sind vier Piezosensoren von HBM/HBK (Hottinger Baldwin Messtechnik bzw. Hot-
tinger Briiel Kjaer) zur Kraftmessung verbaut. Der Impactvorgang wird iiber eine Highspeed-Kamera
mit 30000 Bildern pro Sekunde (frames per second — fps) aufgezeichnet. Alle Messsysteme werden in
Kapitel 4.5.1 detailliert erldutert. Abbildung 4.15 zeigt den prinzipiellen Aufbau eines entsprechenden
Priifstands.
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a) Skizze Aufbau Beschussanlage b) Zielbereich reale Anlage
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Abbildung 4.15: Aufbau Beschussanlage: a) Skizze Aufbau Beschussanlage; b) Zielbereich reale An-
lage

4.4 Zielstrukturen fiir Impacttests

Hochgeschwindigkeitimpacttests werden auf zwei verschiedene Zielstrukturen durchgefiihrt. Zum einen
wird das Projektilverhalten bei Aufprall auf eine starre Struktur untersucht. Zum anderen wird der Auf-
prall auf deformierbare Strukturen analysiert. Beide Zielstrukturen werden im Folgenden vorgestellt.

4.4.1 Zielstruktur starre Platte

Zur Untersuchung des Berechnungsmodells wird eine starre Zielstruktur in Komponentenbauweise
entwickelt. Zur Auslegung wird der Solver ,,Optistruct” verwendet. Es wird von einer 50 mm dicken
Stahlplatte mit einer Breite von 620.0 mm und einer Lange von 500.0 mm ausgegangen. Diese Breite
und Lange sind durch den Zielbock, auf die die Platte aufgespannt wird, vorgegeben. Die Dicke wird
auf 50 mm definiert, um ein mdglichst starres Ziel zu erhalten. Fiir die optimierte Struktur sind die
Randbedingungen gegeben, dass die Ecken fest eingespannt sind und dass bei einer maximalen
punktuellen Belastung von 100 kN in der Plattenmitte die maximale Verschiebung in z-Richtung
weniger als 1 % der Dicke der Platte betragen muss. Durch die Optimierung der Struktur wird das
Gewicht von 120.0 kg auf 30.0 kg reduziert. Die Platte besteht aus X33CrS16 bzw. 1.2085 Stahl. Unter
den vier Ecken liegen CFW 100 kN Piezosensoren, welche im Uhrzeigersinn von S1 bis S4 nummeriert
sind. Diese werden zur Kraftmessung verwendet. Abbildung 4.16 zeigt die Front- und Seitenansicht der
starren Platte mit den Positionen der Piezosensoren S1 bis S4.

620 50
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Abbildung 4.16: Front- und Seitenansicht der starren Platte mit Positionen der Piezosensoren S1 bis
S4
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4.4.2 Deformierbare Zielstrukturen

Uber die starre Zielstruktur wird das Verhalten der Projektile untersucht. Des Weiteren werden die Si-
mulationsmodelle validiert. Eine starre Zielstruktur entspricht aber wiederum nicht der Realitét. Struk-
turen werden sich bei einem Impact verformen. Zur Untersuchung deformierbarer Strukturen wird eine
Pictureframe-Probenhalterung nach [91] verwendet. Dabei wird die Zielstruktur zwischen zwei Stahl-
rahmen mit insgesamt 14 M8 Senkkopfschrauben befestigt. Die Zielproben sind aus Aluminium
Al2024-T3 und haben die folgenden Abmessungen: 385 mm x 290 mm x 2.54 mm. Es wird A12024-T3
verwendet, da:

- es ein Standardmaterial der Luftfahrt ist.
- es ein isotropes Materialverhalten hat.
- dies die Moglichkeit zum Vergleich mit Literaturdaten liefert (z. B. [45]).

Der frei deformierbare Bereich hat Abmessungen von 275 mm x 175 mm. Die Aluminiumstruktur hat
eine Masse von 0.728 kg. Abbildung 4.17 zeigt die Zielhalterung mit Aluminiumprobe vor einem Im-
pacttest.

Abbildung 4.17: A12024-T3-Platte innerhalb der Pictureframe Probenhalterung
4.5 Messsysteme fiir Impacttests

Zur Auswertung der Impacts miissen verschiedene Messwerte erfasst werden. Von Interesse ist zum
einen die initiale Aufprallgeschwindigkeit, wortiiber die kinetische Energie bestimmt werden kann. Zum
anderen wird das Kraftsignal hinter der Probenhalterung aufgenommen und zur Validierung der FE-
Modelle genutzt. Die Kraftmodelle aus Kapitel 3 geben den Kraft-Zeit-Verlauf an der Kontaktstelle
zwischen Projektil und Ziel aus. Hier ist eine direkte Messung tiber Sensoren nicht mdglich, weshalb
auf eine visuelle Messung iiber eine Hochgeschwindigkeitskamera zuriickgegriffen wird. Die einzelnen
Messsysteme werden in Kapitel 4.5.1 erldutert, wiahrend in Kapitel 4.5.2 die visuelle Kraftmessung va-
lidiert wird.

4.5.1 Messsysteme

Die komplette Messung der Impactversuche findet tiber drei Messsysteme statt. Die Geschwindigkeit
wird direkt iiber ein Lichtschrankensystem erfasst. Die Kraft wird iiber Piezosensoren gemessen. Die
Versuche werden liber eine Highspeed-Kamera aufgezeichnet. Aus den Videos wird iiber die Open-
Source-Software ,, Tracker Video Analysis and Modeling Tool“ [168] die Geschwindigkeit, Beschleu-
nigung, Weg, Kraft sowie der Impuls ermittelt.

Zur Kraftmessung werden vier CFW 100 kN Piezoelemente der Firma HBK verwendet [169]. Diese
sind an Ladungsverstirkern CMD2000 angeschlossen [170]. Jeder Sensor ist mit einem einzelnen La-
dungsverstirker verbunden. Die Sensoren werden iiber Vorspannsitze mit 10 kN angezogen. Die Vor-
spannkraft kann iiber die CMD-Software eingestellt werden. Dafiir ist fiir die Empfindlichkeit der Wert
aus den mitgelieferten Priifprotokollen einzustellen. Im eingebauten Zustand haben die Kraftsensoren
eine abweichende Empfindlichkeit. Diese liegt ca. 7-12 % unterhalb der Empfindlichkeit im nicht ein-
gebauten Zustand [169]. Deshalb muss eine erneute Kalibrierung der Piezoelemente im eingebauten
Zustand durchgefiihrt werden. Dadurch wird ein systematischer Messfehler im eingebauten Zustand
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vermieden. Zum Einmessen wird eine Druckpriifmaschine als Referenz verwendet. Die Sensoren wer-
den einzeln mit 45 kN belastet. Die ausgegebene Ladung wird in der CMD-Software ermittelt. Die La-
dung wird durch die aufgebrachte Kraft geteilt und somit die neue Empfindlichkeit ermittelt. Pro Sensor
werden dabei drei Messungen durchgefiihrt. Aus den Werten wird ein Mittelwert gebildet, der wiederum
die Empfindlichkeit fiir die Hochgeschwindigkeitstests darstellt. Fiir die Pictureframehalterung der de-
formierbaren Ziele wird dieser Vorgang wiederholt. Tabelle 4.1 und Tabelle 4.2 zeigen je die Empfind-
lichkeiten der starren Platte sowie des Pictureframes.

Tabelle 4.1: Empfindlichkeiten CFW 100 kN ,,starre Platte*

Sensor Messung Ladung in pC Kraftin N Empfindlichkeit in pc/N

Ml 161497 45000 3.589

S1 M2 159115 45000 3.536 3.539
M3 157138 45000 3.492
Ml 161943 45000 3.599

S2 M2 162302 45000 3.607 3.604
M3 162302 45000 3.607
Ml 163197 45000 3.627

S3 M2 163388 45000 3.631 3.627
M3 163102 45000 3.624
Ml 166616 45000 3.703

S4 M2 174584 45000 3.880 3.828
M3 175639 45000 3.903

Die neuen Empfindlichkeiten werden in der CMD-Software eingestellt. Die Ladungsverstirker sind an
einen Quantum MX410B Messverstéirker angeschlossen. Um die hochste Messrate von 192 kHz des
Messverstirkers nutzen zu konnen, diirfen maximal zwei der vier Anschliisse am MX410B belegt wer-
den. Zur vollstindigen Aufnahme der Kraftsignale werden entsprechend zwei MX410B benétigt. Uber
einen dritten Messverstiarker kann ein Triggersignal aufgenommen werden. Insgesamt werden drei
Messverstirker benotigt. Diese drei Verstirker werden iiber FireWire-Kabel verbunden.

Tabelle 4.2: Empfindlichkeiten CFW 100 kN ,,Pictureframe*

Sensor Messung Ladung in pC Kraftin N Empfindlichkeit in pc/N

MI 187385 45000 4.164

S1 M2 185028 45000 4.112 4.141
M3 186582 45000 4.146
M1 183862 45000 4.086

S2 M2 184665 45000 4.104 4.099
M3 184898 45000 4.109
M1 185727 45000 4.127

S3 M2 193189 45000 4.293 4.233
M3 192583 45000 4.280
Ml 172798 45000 3.840

S4 M2 178472 45000 3.966 3.935
M3 180000 45000 4.000

Zur Aufnahme der Messsignale wird die HBM Software Catman V5.13 verwendet. In der Sensordaten-
bank miissen die Piezosensoren angelegt werden. Die CMD-Software zeigt pro Sensor einen Span-
nungswert an. Die ausgegebene Ladung der Sensoren wird in Spannung gewandelt. Dieser Spannungs-
wert muss in der Catman Sensordatenbank fiir die Kraftsensoren eingestellt werden. Die Sensoren wer-
den dann entsprechend den Eingangskanidlen zugewiesen. Die Messung ist synchron einzustellen, da
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sonst Verzogerungen in den aufgenommenen Messdaten von mehreren Millisekunden auftreten. Die
Messtechnik ist so aufgebaut, dass die Betétigung des Ausloseschalters am Drucktank ein Spannungs-
signal von 3.3 V erzeugt. Dieses Signal wird von einem der drei MX410B aufgezeichnet und als Trigger
verwendet. Die Software ist so eingestellt, dass ab einem Spannungssignal von 2 V die Messung startet.
Das Spannungssignal wird zudem durch den Messverstérker geschleift und ebenfalls als Triggersignal
fiir die Highspeed-Kamera verwendet. Die Kamera ist auf einen Pre-Trigger gestellt. Das heif3t, dass ab
dem Triggersignal die Videoaufzeichnung beginnt. Es wird eine FASTCAM Nova S12 type 1000K-M-
16 GB benutzt. Zur Videoaufzeichnung wird die PFV 4.0.2 Software verwendet. Die Kamera ist auf
30000 fps eingestellt. Die Belichtungszeit betragt 1/70000 bzw. 1/100000 fps. Die Videos konnen in-
nerhalb der Software nachbearbeitet werden (Filter, Zuschneiden, Beschriften). Die nachfolgende Aus-
wertung erfolgt mit der Software ,, Tracker (vgl. Kapitel 4.6).

Die Geschwindigkeitsmessung erfolgt iiber drei Lichtschranken. Es handelt sich dabei um eine eigens
gebaute Sender-Empfanger-Kombination. Durchbricht ein Projektil eine der Lichtschranken wird ein
Signal ausgegeben und der Zeitpunkt gespeichert. Mithilfe der Lichtschranken werden iiber eine Strecke
von 0.3 m drei Zeitpunkte aufgenommen. Der erste Zeitpunkt entspricht dabei t; = 0 's. Uber die Ab-
stinde von [; =1, = 150 mm sowie [3 =300 mm zwischen den Lichtschranken und den gemessenen
Zeitpunkten konnen so drei Geschwindigkeiten ermittelt werden. Die Messwerte der Geschwindigkeiten
werden gemittelt. Ein Raspberry Pi 2 wird zur Messung und Berechnung verwendet. Es werden somit
bis zu vier Geschwindigkeiten ausgegeben, wobei die gemittelte Geschwindigkeit weiterverwendet
wird. Abbildung 4.18 veranschaulicht das Konzept zur Geschwindigkeitsmessung. Entwickelt und va-
lidiert wurde die Lichtschranke im Rahmen eines Studierendenprojekts [171].

;=300 mm

=< 50 =150 > Projekil

Abbildung 4.18: Konzept Geschwindigkeitsmessung Gaskanone (entnommen und angepasst aus

[171])

4.5.2 Validierung der visuellen Kraftmessung

Die Kontaktkraft bei einem Impact kann nicht direkt gemessen werden. In dieser Arbeit wird tiber ein
visuelles Verfahren mithilfe der Highspeed-Kamera die Kontaktkraft bestimmt. Die Kraftmessung {iber
die Highspeed-Kamera soll validiert werden. Dafiir wird vom bekannten physikalischen Zusammenhang
von Impuls und Kraftstof3 ausgegangen:

e
I=f0 F(t)dt 4.1)

ve
I =j mdv (4.2)
V;

i
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Es werden Impacttests auf einem CEAST Instron 9440 Fallwerk durchgefiihrt [172]. Dieser Priifstand
wird nur zur Validierung der visuellen Kraftmessung genutzt. Das Fallwerk nimmt den Kraftverlauf
tiber die Impactdauer auf. Zusitzlich werden verschiedene Geschwindigkeiten gemessen. Die Falltests
werden mit der bereits beschriebenen Highspeed-Kamera aufgezeichnet. Die Aufnahmerate betragt in
diesem Fall 12800 fps, da die Priifgeschwindigkeiten geringer sind als bei den Beschusstests.

Zur Auswertung der Videos werden in der Software ,, Tracker* drei Punkte entlang des Impactors ge-
wiahlt und diese mit der Autotrack-Funktion verfolgt. Dabei wird jeweils die aktuelle Geschwindigkeit
ermittelt. Aus den Geschwindigkeiten vor dem Aufschlag wird die durchschnittliche Impactgeschwin-
digkeit (arithmetisches Mittel) berechnet. In Bezug auf diese Geschwindigkeit wird der Impuls be-
stimmt. In Abbildung 4.19 sind in der oberen Reihe die Impulse der drei Falltests dargestellt. Die blaue
Linie ist der Impuls, der aus dem gemessenen Kraftverlauf numerisch integriert wurde. Die orange Linie
sind die Rohdaten der Highspeed-Kamera. Diese werden mit einem Butterworth-Filter gegléttet. Die
griine Linie zeigt den geglatteten Verlauf. Die zweite Reihe zeigt die Kraft-Zeit-Verlaufe fiir die Fall-
tests. Es ist zu sehen, dass die gefilterten Verlaufe mit den Messdaten libereinstimmen. Die Abweichun-
gen der Lastmaxima betragen hochstens 6.1 %. Eine Abweichung bis 10 % wird als sehr gut definiert
(vgl. Kapitel 5.6). Die plotzlichen Anstiege bei Aufprall konnen iiber die Messung der Hochgeschwin-
digkeitskamera nicht abgebildet werden. Abweichungen lassen sich unter anderem aus der ungenauen
Bestimmung des Auftreffzeitpunktes sowie der Kalibrierung der Abmessungen im Video erkléren.
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Abbildung 4.19: Impuls und Kraft iiber Zeit der Validierungstestreihe

4.6 Auswertung der Messdaten

Zur Nachvollziehbarkeit der Daten wird hier die Methodik erldutert, wie die Messdaten ausgewertet
werden.

Daten der quasi-statischen Tests konnen direkt ohne Nachbearbeitung verwendet werden. Die Videos
der Hochgeschwindigkeitskamera hingegen werden nachbearbeitet, gefiltert und aufgehellt. Anschlie-
Bend werden sie iiber die Software ,, Tracker” ausgewertet. In Tracker wird die Aufnahmerate der Videos
eingestellt, das Koordinatensystem mit Ursprung auf die Kontaktfldche gesetzt, eine Referenzlénge ein-
gestellt und Punkte entlang des Projektils wihrend des Impacts verfolgt. Die Projektile werden vor der
Testdurchfiihrung gemustert, um die optische Auswertung zu vereinfachen. Abbildung 4.20 zeigt einen
Ausschnitt aus der Videoauswertung. Es werden die Position, Geschwindigkeit sowie Verzogerungen
ermittelt.
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Koordinatensystem
mit Ursprung auf
Kontaktflache

Verfolgte Punkte zur
Geschwindigkeitsmessung

Referenzlange

Abbildung 4.20: Videoauswertung im Tool "Tracker"

Die Kontaktkrifte P der Impacttests werden durch Messung der Verzogerung aus den Hochgeschwin-
digkeitsvideos und Multiplikation mit der Projektilmasse bestimmt. Die gemessenen Kréfte aus den
Piezosensoren F werden mit einem Butterworth-Tiefpassfilter 4. Ordnung und einer Frequenz von
1000 Hz gefiltert. Die Deformation des Projektils wird aus den Videos ermittelt. Zwischen den Mess-
punkten wird linear interpoliert (sowohl fiir das Kontaktkraft- als auch das Wegsignal) und anschlieend
ein Polynom siebter Ordnung fiir den Kontaktkraftverlauf bzw. ein Polynom sechster Ordnung fiir die
Deformation als Interpolationsfunktion verwendet. Dadurch kann der Kraft-Weg-Verlauf dargestellt
werden. Exemplarisch sind die Schritte in Abbildung 4.21 dargestellt.
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Abbildung 4.21: Exemplarische Darstellung Auswertung HVI-Tests



4.7 Quasi-statische Voruntersuchungen 59

Zum Vergleich zweier Werte wird, wenn nicht anders genannt, der relative Fehler in Bezug auf die
analytischen bzw. Testdaten berechnet. Eine Fehlerrechnung wird anhand der DIN Normen 1319-1 /
1319-3 durchgefiihrt [173, 174].

4.7 Quasi-statische Voruntersuchungen

Die Literaturrecherche hat ergeben, dass bisher ASSURE [45], Yu et al. [79] und May et al. [65] Im-
pacttests in begrenzter Anzahl mit Einzelkomponenten von Drohnen durchgefiihrt haben. Um FE-Simu-
lationen zu validieren, sind reale Testdaten aber essenziell. Im folgenden Teilkapitel werden deshalb die
Testdaten der quasi-statischen Tests der Komponenten genau betrachtet und zur Validierung der FE-
Modelle in Kapitel 5 genutzt.

Konkret werden in diesem Kapitel die quasi-statischen Kraft-Weg-Verldufe der gewdhlten Hauptkom-
ponenten Motor und Batterie ausgewertet. Testdaten der Schale werden direkt in Kapitel 5.7.3 mit FE-
Daten verglichen. Anhand von Videoaufnahmen werden Wegpunkte bestimmt, zu welchen ein Beginn
der Schidigung zu beobachten ist und diese in den Kraft-Weg-Verldufen markiert. Mithilfe dieser quasi-
statischen Voruntersuchungen konnen erste Aussagen zum Schiadigungsverhalten getroffen werden, bei-
spiclsweise welche Stellen plastische Deformationen zeigen, an welchen Stellen es zu neuen Kontakten
kommt, welche Auswirkungen die Verstrebungen zeigen und ob Knicken bzw. Beulen auftritt. Die
Kraft-Weg-Signale sowie die Schiden der Einzelkomponenten dienen der Validierung der FE-Modelle.

4.7.1 Drucktests Motoren

Die Motoren werden in drei Varianten untersucht. In radialer Richtung wird der Einfluss der Position
der Stege betrachtet. Dazu werden Tests mit Positionen des Stegs a) ,,oben“ und b) ,,quer* durchgefiihrt,
dargestellt in Abbildung 4.22. Weitere Tests werden in c) longitudinaler Richtung durchgefiihrt. Der
Motor wird zwischen zwei starren Strukturen, der Auflageflache der Priifmaschine und dem Druckstem-
pel, belastet. Es wird davon ausgegangen, dass sich im Kraft-Weg-Verlauf keine Unterschiede fiir die
Ausrichtung des Stegs nach ,,oben® (positive z-Richtung) bzw. nach ,,unten (negative z-Richtung) er-
geben. Der Ort des Beginns der plastischen Deformation wird sich aber dndern. In Abbildung 4.22 a)
liegt der Steg oben und stellt somit ein umgekehrtes Y dar, weshalb die Deformation auf der unteren
Auflagefliche beginnt. Liegt der Steg unten, wird die Deformation am oberen Kontaktpunkt zwischen
Druckstempel und Motor beginnen, was aber keinen Einfluss auf den Kraft-Weg-Verlauf hat. Die Kraft-
Weg-Verlaufe sind des Weiteren unabhéngig von der Ausrichtung des Motors in Abbildung 4.22 b).

a) Steg oben b) Steg quer c¢) Longitudinal

Abbildung 4.22: Untersuchte Ausrichtungen des Motors: a) Steg "oben", b) Steg "quer", c) longitudi-
nale Richtung

Die Kraft-Weg-Daten (Traversenweg) fiir die drei Testvarianten zeigen die Diagramme a) bis c¢) in Ab-
bildung 4.23. In Diagramm d) werden die Mittelwerte inklusive Standardabweichungen der drei Test-
reihen iiberlagert. Bei den Tests in radialer Richtung sind drei Punkte hervorzuheben (vgl.
Abbildung 4.23 d):

1. Lastumlagerung bei u = 0.65 mm durch Kontakt des Stators mit der dulleren Aluminiumhiille;
Rissinitiierung bei u =2.1 mm, was zu einer Anderung der Steigung der Kraft-Weg-Kurve
fiihrt;

3. Lastumlagerung bei u = 7.5 mm durch das SchlieBen der Kiihlluftbohrungen auf der oberen
Motorseite.
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Die Lastumlagerung durch das SchlieBen der Kiihlluftbohrungen ist fiir die Orientierung ,,Steg oben*
stirker ausgepréagt, da bei der Orientierung ,,Steg quer* keine Bohrung in Richtung der wirkenden
Druckkraft liegt. Diagramm d) zeigt, dass sich die Standardabweichungen der Tests a) und b) {iberlap-
pen, weshalb der Einfluss der Position der Stege im Folgenden vernachléssigt werden kann.

In longitudinaler Richtung zeigen sich zwei Lastumlagerungen. Die erste tritt bei u = 0.4 mm auf, auf-
grund des Versagens der Lagerung der Welle. Bei einer Verschiebung von u = 2.7 mm knickt zum einen
die Halterung der Rotoren, zum anderen schlieBen sich die Lamellen der Unterseite. Damit Motoren in
Langsrichtung auf das Ziel prallen, muss sich die Drohne um 90° um die Querachse drehen. Dieser Fall

wird als nicht wahrscheinlich betrachtet, weshalb im Folgenden nur Testdaten in radialer Richtung ver-
wendet werden.
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Abbildung 4.23: Kraft-Verschiebungsverldufe Drucktests Motoren
4.7.2 Drucktest Batterie

Untersuchungen von Batterien bediirfen besonderer Sicherheitsmafinahmen. Es kann bei der Testdurch-
fithrung zu Ausgasungen, Brand und Explosionen kommen. Die Testumgebung muss entsprechend auf
diese Gefahren ausgelegt sein. Aufgrund der Sicherheitsvorschriften kénnen Tests mit Batterien nur im
Freien durchgefiihrt werden. Mithilfe der Druckpresse, erldutert unter Kapitel 4.3.1, werden Kraft-Ver-
schiebungssignale unter quasi-statischer Belastung ermittelt. Priifstinde zur Ermittlung des Verhaltens
unter Sto3belastungen stehen im Freien nicht zur Verfligung. Deshalb wird in dieser Arbeit ausschlief3-
lich das quasi-statische Verhalten der Batterien ermittelt. Die LiPo-Zellen im Inneren der Batterie wer-
den getrennt von den weiteren Subkomponenten untersucht. Fiir die LiPo-Zellen finden sich in der Li-
teratur Materialdaten fir FE-Modelle. Deshalb werden zuerst die FE-Modelle der LiPo-Zellen validiert,
bevor das Gesamtmodell der Batterie untersucht wird. Des Weiteren wird Aluminiumschaum als Er-
satzmaterial fiir die Lithium-Polymer Innenstruktur der Batterie vorgeschlagen. Dieses Material verhilt
sich mechanisch vergleichbar zu den Lithium-Polymer Pouchzellen der untersuchten Batterien, weif3t
gleichzeitig aber keine Sicherheitsrisiken wéhrend der Testdurchfiithrung auf.

Analog zu den Motorentests werden die Batterien in zwei Richtungen und insgesamt drei Varianten
untersucht. In x- bzw. z-Richtung mit Casing, in x-Richtung zudem ohne Casing. Diese Varianten sind
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in Abbildung 4.24 dargestellt. Auf Versuche in y-Richtung wird bewusst verzichtet, da diese Richtung
bei einem Drohnenschlag mit geringer Wahrscheinlichkeit auftritt. Zur Validierung der FE-Simulatio-
nen der Lithium-Polymer Subkomponente der Batterie dient die Untersuchung ohne Casing.

a) z mit Casing b) x mit Casing ¢) x ohne Casing

Abbildung 4.24: Varianten Drucktests Batterien

Die Kraft-Verschiebungsverldufe der Tests zeigt Abbildung 4.25. Testserien mit Gehéuse in z-Richtung
(Abbildung 4.25 a)) zeigen bei 5.0 mm einen Kraftabfall. In x-Richtung zeigt sich solch ein Lastabfall
ab 12.0 mm. Das Knicken des Polycarbonatgehiduses erzeugt diese Lastumlagerung. Bereits bei 9.5 mm
Verschiebung zeigt sich in Abbildung 4.25 b) eine starke, signifikante Anderung der Steigung des Kraft-
verlaufs. Diese Anderung ist auf die Unebenheit der Auflagefliche der Batterie zuriickzufiihren. Die
obere Abdeckung ragt iiber die Einhausung der LiPo-Zellen hinaus und dient der vollstindigen Drohne
als eine Art Flansch, sodass die Batterie in die Drohne gesteckt werden kann. Diese Unebenheit wird
bei den Untersuchungen ausgeglichen, was zur Steigungsdnderung fiihrt. Tests in z-Richtung zeigen
einen weiteren Lastabfall, der zwischen # =21.2 mm und 27.4 mm auftritt. In diesem Bereich beginnt
das PC-Gehéuse Risse auszubilden und Fiigestellen 16sen sich. Die Testdaten ohne Gehéduse (Abbildung
4.25 ¢)) zeigen einen Kraftanstieg bis zu einer Verschiebung von u = 2.7 mm auf Werte zwischen 1.9 kN

und 4.3 kN. Dann knicken die LiPo-Pouchzellen aus, weshalb auch hier eine Kraftreduktion zu beobach-
ten ist.
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Abbildung 4.25: Kraft-Verschiebungsverldufe Drucktests Batterien
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Abbildung 4.26 zeigt die Deformation einer Batterie in z-Richtung an diesen Punkten. Das Diagramm
von dF /du iiber F beweist, dass es an diesen Punkten zu Lastumlagerungen kommt. F’ wird negativ,
was eine Abnahme der gemessenen Kraft bedeutet. Im Endzustand sind die Risse, das Knicken und
aufgetrennte Fiigestellen deutlich erkennbar. Im Kraft-Weg-Verlauf zeigen sich sowohl in x-Richtung
als auch in z-Richtung zwei Lastumlagerungspunkte. In z-Richtung treten diese bei Kréften von 1.6 kN
und 4.9 kN auf, wie es auch im F' iiber F Verlauf zu erkennen ist (Abbildung 4.26 b)). Bei der Belastung
in x-Richtung tritt der zweite Lastumlagerungspunkt bei 5 kN auf (Abbildung 4.25 d)). Da dies der

grofBite Wert ist, an dem signifikante Lastumlagerungen auftreten, wird festgelegt, dass die Berstlast der
Batterie 5.0 kN betragt.
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Abbildung 4.26: Deformation der Batterie sowie Beginn der Schédigung bei Druckbelastung in z-
Richtung zu unterschiedlichen Zeitpunkten
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4.8 Zusammenfassung

Dieses Kapitel erldutert das Testprogramm zur Untersuchung von Drohnenschldgen. Dabei wird detail-
liert auf Projektil- und Zielstrukturen sowie die verschiedenen Priifstinde eingegangen. Die Messtech-
nik wird vorgestellt, um eine Reproduzierbarkeit der Tests sicherzustellen. Die quasi-statischen Druck-
tests der Motoren zeigen, dass die Position der Stege auf den Kraft-Weg-Verlauf einen vernachlissig-
baren Einfluss hat. Die Daten zeigen drei markante Punkte, die auch iiber die anstehenden FE-Simula-
tionen abgebildet werden sollen. Auch die Kraft-Weg-Verldufe der Batterien zeigen Lastumlagerungen.
Eine Lastumlagerung findet im Bereich von 5 kN statt, sowohl in x- als auch in z-Richtung. Aus diesem
Grund wird die Berstlast der Batterie auf den Wert festgelegt. Weitere Parameter werden {iber FE-Mo-
delle untersucht. Die Testdaten werden zur Validierung der FE-Simulationen genutzt, deren Modelle im
néchsten Kapitel vorgestellt werden.



64

4 Experimentelle Methoden fiir Drohnenschlége




5 Numerische Methoden fiir Drohnenschlige

Die Experimente werden von FE-Simulationen begleitet. Das entwickelte Berechnungsmodell in Kapi-
tel 7 wird anhand von Testdaten und FE-Simulationen validiert. FE-Simulationen ermoglichen eine de-
tailliertere und differenziertere Betrachtung der Ergebnisse sowie eine breitere Untersuchung der Ein-
fliisse verschiedener Parameter. Die Modelle werden mit dem Preprocessor Altair Hyperworks erstellt
und mit dem Postprocessor Altair Hyperview ausgewertet. Der explizite Solver Radioss 2017 wird zur
Berechnung genutzt. Dieser Solver wird genutzt, um Modelle aufzubauen, die so auch in der Praxis
verwendet werden konnen.

In diesem Kapitel werden alle Simulationsmodelle erldutert und gegen die Testdaten aus dem vorange-
gangenen Kapitel validiert (vgl. Abbildung 5.1). Auf die Grundlagen der FE-Methode wird an dieser
Stelle nicht eingegangen und auf die Literatur verwiesen (z. B. [175, 176]). Ausziige aus diesem Kapitel
wurden im Rahmen von Konferenzbeitrdgen vom Autor in [159, 177] veroffentlicht.

Analytik Test FEA

. Validierung

Kapitel 4 Kapitel 5

Abbildung 5.1: Einordnung des Kapitels 5 in den Gesamtkontext Drohnenschlag
5.1 Finite-Elemente-Modelle der sUAV-Komponenten

Quasi-statische
Voruntersuchungen

5.1.1 Motor

Das FE-Modell des Drohnenmotors besteht aus fiinf Subkomponenten: Aluminium-Gusshiille, Welle,
Stator, Rotor sowie Unterseite. Alle Komponenten sind mit Volumenelementen (/PROP/TYPE14 (SO-
LID)) vernetzt. Der Vorteil dieser Elemente ist, dass sie eine einfache Modellierung ermdglichen und
das Komponentenverhalten realititsnah simulieren ohne weitere Annahmen bzw. Vereinfachungen tref-
fen zu miissen, wie es z. B. bei Schalenelementen der Fall ist. Es wird die Einstellung Isia= 17 gesetzt.
Dies entspricht einem 8-Knoten Element mit voller Integration und acht Integrationspunkten (H8C Ele-
mente). Da vollintegrierte Elemente verwendet werden, tritt kein Hourglassing auf [178]. Es wird ange-
nommen, dass die Auflenhiille des Motors aus einer Aluminium-Magnesium-Gusslegierung (AIMg3)
besteht, auf Basis der Erkenntnisse von ASSURE [45]. Der Stator des Elektromotors ist ein M530-50A
Elektrobandstahl. Die exakten Materialien des Stators und der Magnete sind unbekannt. ASSURE gibt
das Material dieser beiden Komponenten als AISI 4030 Stahl an [45, S. 22] und verweisen auf das
MMPDS (Metallic Materials Properties Development and Standardization) Handbuch [179]. Zu diesem
Stahl werden im MMPDS aber keine Angaben gemacht. Eine Untersuchung verschiedener Materialien
(vgl. Kapitel 5.7.1) fiihrt zur Auswahl des M530-50A Stahls. Der Stator ist mit einer Spule aus Kupfer
umwickelt, welche im Simulationsmodell vernachléssigt wird. Dadurch ist das FE-Modell des Motors
ca. 10.1 g leichter als der reale Motor. Die Spule wird vernachldssigt, da ihr Einfluss auf das Impactver-
halten gering ist. Tests (vgl. Kapitel 6.1) zeigen, dass das Impactverhalten des Motors durch das Gehduse
und den Stator bestimmt wird. Des Weiteren sind die Windungen der Spule nicht effizient modellierbar.
Die Eingangsparameter fiir alle Materialien sind unter Kapitel 5.4 in Tabelle 5.1 und Tabelle 5.2 aufge-
fiihrt. Zur Kontaktmodellierung zwischen den Komponenten wird der allgemeine Kontakt /IN-
TER/TYPE7 genutzt. Das Modell besteht aus insgesamt 37999 Knoten und 25056 Elementen. Die
durchschnittliche Elementgrofe ist 1.0 mm. Die Wandstérke der Gehduse-Oberseite betriagt 1.5 mm. Bei
der Nutzung von Volumenelementen wird empfohlen, drei Elemente {iber die Dicke zu modellieren. Um
den numerischen Aufwand gering zu halten, werden zwei Elemente {iber die Dicke modelliert, was zur
0. g. durchschnittlichen Elementgrof3e fiir den Motor fiihrt. Abbildung 5.2 zeigt das FE-Modell des Mo-
tors in Explosionsdarstellung und der Gesamtansicht. Die z-Achse gibt fiir alle Projektile die Richtung
an, in der die Impactgeschwindigkeit wirkt. [159]
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Abbildung 5.2: FE-Modell des Motors in Explosionsdarstellung mit Materialzuordnung und Gesamt-
ansicht (vgl. [159])

5.1.2 Batterie

Das FE-Modell der Batterie, dargestellt in Abbildung 5.3, besteht aus 27 Subkomponenten mit fiinf
verschiedenen Materialien, 115896 Elementen und 112714 Knoten. Das Grundmodell im Hinblick auf
Geometrievereinfachung und Vernetzung stammt aus der Arbeit von Schwab [180]. Die vier Lithium-
Polymer-Zellen bestehen aus 20 Einzelschichten mit einer Dicke von jeweils h =0.394 mm. Sie sind
mit einer Folie eingehiillt, welche eine Dicke von A= 0.15 mm besitzt. Eine genaue Untersuchung der
LiPo-Zellen wird in Kapitel 5.7.2 gezeigt.

Batteriezellen
(Lithium-Polymer)

Gehause
(Polycarbonat)

113.0 mm

s
10 mm

Schaum
(Polyurethan)  Ladeeinheit

72.0 mm 40.0 mm

Abbildung 5.3: FE-Modell Batterie, Gesamtansicht und innere Struktur

Die elektrischen Platinen (PCB — Printed Circuit Board) sowie die Ladeeinheit werden als glasfaserver-
stirkter Verbundwerkstoff G-10 mit Kupferschicht modelliert. In Radioss wird G-10 mit dem Compo-
site-Shell /MAT/LAW25 (COMPSH) Modell beschrieben. Es wird dabei standardmiBig das Modell
nach Tsai-Wu genutzt. Die Eingangsparameter sind in Kapitel 5.4 gelistet. Die Polycarbonathiille wird
mit einem ideal-plastischen Materialverhalten (/MAT/LAW36) mit Eingangswerten von ASSURE mo-
delliert. Gehiuse und LiPo-Zellen werden mit Schalenelementen Ls..ii = 24 vernetzt, was einem QEPH
(Quadrilateral ElastoPlastic Physical Hourglass Control) Schalenelement entspricht. Nach [178] haben
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QEPH Elemente den Vorteil, dass sie unabhidngig von der Belastung genauere Ergebnisse als Bely-
tschko-Elemente liefern. Der Nachteil ist, dass sie nicht fiir orthotrope Werkstoffe genutzt werden kon-
nen. Die Platinen werden deshalb mit Belytschko-Elementen vernetzt. Die Schaumstrukturen sowie die
Ladeeinheit werden mit HS§C Solidelementen mit 2x2x2 Integrationspunkten vernetzt. Die Schiume
werden ideal-plastisch modelliert. Als Kontakt wird /INTER/TYPE7 genutzt. Die durchschnittliche Ele-
mentgrofe ist 2.0 mm. Das Batteriemodell hat eine Masse von 512.6 g im Vergleich zur durchschnittli-
chen Masse der realen Batterie von 458.1 g. Das entspricht einem Unterschied von 11.9 %. Dieser Un-
terschied kommt durch die vereinfachte Modellierung der LiPo-Zellen. Die realen Zellen sind ein
Schichtverbund unterschiedlicher Materialien (vgl. [62]) verschiedener Dichten. Durch die vereinfachte
Annahme, dass die Zellen aus mehreren Lagen LiPo bestehen, entsteht eine Abweichung zur realen
Masse. Da die Batteriemodelle mit quasi-statischen Tests validiert werden, hat dieser Massenunter-
schied keinen Einfluss und im Gesamtmodell der Drohne ist eine Abweichung von 54.5 g in Bezug auf
die Gesamtmasse von ca. 1.4 kg vernachléssigbar.

5.1.3 Schale

Das FE-Modell der Drohnenschale zur Auswahl des Materials der Ersatzschale besteht ausschlieBlich
aus der Oberseite. Diese ist mit Schalenelementen (/PROP/P1_SHELL) vernetzt. Es werden 4 Knoten
Belytschko-Elemente verwendet. Wie in Abbildung 5.4 b) zu sehen ist, werden die Verstrebungen der
inneren Struktur zusétzlich modelliert. Die Verstrebungen haben eine Dicke von 1.0 mm, die Hiille hat
eine Dicke von 1.8 mm. Die reale Schale besteht aus Polycarbonat. Selbstkontakte werden iiber /IN-
TER/TYPE7 modelliert. Die Oberseite besteht aus insgesamt 18407 Knoten und 18151 Elementen. Die
durchschnittliche ElementgroBe betrdgt 1.7 mm. Fiir die spiteren Impactsimulationen wird eine verein-
fachte Schale genutzt, wie sie in Kapitel 5.2 gezeigt wird.

b)

Y
Abbildung 5.4: FE-Modell Oberseite Drohnenschale; a) AuBlenstruktur, b) Innenstruktur

5.1.4 Ersatzstruktur

Das FE-Modell der Ersatzschale ist ein Hohlkorper, der mithilfe von Schalenelementen
(/PROP/P1_SHELL) diskretisiert wird. Es handelt sich hier um QEPH Schalenelemente. Zur verein-
fachten Vernetzung werden die Verrundungen der Ecken vernachldssigt. Das Modell besteht aus 3038
Knoten und 2992 Elementen. Die Schalenelemente haben eine Dicke von h = 1.5 mm. Die durchschnitt-
liche Elementgrofle ist 1.7 mm. Das Material ist Polylactat. Kontakte werden iiber einen generellen
Type7 globalen Kontakt modelliert. Abbildung 5.5 a) zeigt das FE-Modell der einzelnen Ersatzschale
mit den entsprechenden Abmessungen, wahrend Abbildung 5.5 b) das vollstdndige Modell der Ersatz-
struktur zeigt. Das Modell der Ersatzschale hat eine Masse von 10.7 g, wiahrend die reale Struktur 10.3 g
wiegt. Die Vernachléssigung der Verrundungen erklért die Abweichung von 3.9 %. Da die Abweichung
unter 5 % liegt, ist diese akzeptabel.
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a) Ersatzschale b) Vollstiandiges Modell der
Ersatzstruktur

Abbildung 5.5: FE-Modell der Ersatzstruktur
5.2 Finite-Elemente-Modell der vollstindigen Drohne

Mithilfe eines FE-Modells der vollstindigen Drohne wird das Berechnungsmodell in Kapitel 8 mit rea-
len Anwendungen verglichen. Das vollstindige Modell besteht aus vier Motoren, einer Batterie, Lande-
werk sowie Ober- und Unterseite der Schale (vgl. Abbildung 5.6). Weitere Komponenten, z. B. Rotoren,
Sensoren, Elektrik, Kamera usw. der realen Drohne werden im Berechnungsmodell nicht modelliert. Im
FE-Modell wird, aufgrund der Erkenntnisse aus einem Reverse Engineering der DJI P4, die Masse der
Schale zentral um die Batterie erhoht, um den Gewichtsverlust durch die Vernachlédssigung der Kom-
ponenten auszugleichen. Die Masse der Schale wird in diesem Bereich iiber eine Anpassung der Dichte
erhoht. Die Dichte wird auf 6000 kg/m?® gesetzt, sodass die Masse des Modells der Masse einer realen
Drohne entspricht, ohne dass die Wandstirke der Schale verdndert wird. Es wird fiir die Simulationen
der vollstindigen Drohne ein vereinfachtes Modell der Ober- und Unterseite der Schale verwendet. Die
Elementgrofe wird auf durchschnittlich 3.9 mm erhoht. Die Innenstruktur wird vernachléssigt, um keine
Auswirkungen dieser auf die Berstlastverteilung zu erzeugen und im analytischen Modell betrachten zu
miissen. Sowohl die Batterie als auch die Motoren werden iiber starre Elemente mit der Schale verbun-
den. Zwischen den Komponenten wird ein /INTER/TYPE7 Kontakt modelliert. Der /INTER/TYPE7
wird zudem auch flir Kontakte zu den Zielstrukturen genutzt. Die vollstindige Drohne besteht aus
272170 Knoten und insgesamt 223675 Elementen.

a) Vollstandiges Drohnenmodell b) Drohnenmodell — Positionierung Batterie

Abbildung 5.6: FE-Modell sUAV: a) Vollstiandiges Modell; b) Positionierung der Batterie innerhalb
der Schale
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5.3 FE-Modelle der Tests

Zusétzlich zu den Modellen der Priifkdrper werden die Modelle der Priifstinde innerhalb dieses Kapitels
beschrieben.

5.3.1 Quasi-statische Tests der Drohnenkomponenten

Die Drucktests der Komponenten werden mithilfe von starren Elementen (Rigid-Wall) modelliert. Der
obere Druckstempel hat dabei in den Tests eine Geschwindigkeit von 1 mm/min. In den Simulationen
hat sich gezeigt, dass der Motor zwischen den Platten rutscht, da keine Reibung definiert ist. Die Kno-
tenreihe, mit der der Motor aufliegt, wird als fest eingespannt modelliert, um diesen Effekt zu unterdrii-
cken. Zur Auswertung wird die Kraft an der oberen und unteren Druckplatte aufgezeichnet und den
Testdaten gegeniibergestellt. Die Verschiebung der oberen Druckplatte wird ebenfalls ausgewertet. Va-
riiert wird die Ausrichtung der Unterseite des Motors (vgl. Abbildung 4.22). In Abbildung 5.7 sind
Realversuch und Simulationsmodell gegeniibergestellt.

Druckstempel

Auflage

Abbildung 5.7: Gegeniiberstellung Realversuch / Simulation

5.3.2 FE-Modelle der Hochgeschwindigkeitsimpacts

In diesem Teilkapitel werden beide Zielstrukturen der Impacttests (vgl. Kapitel 4.4) in FE-Modelle iiber-
tragen. Abbildung 5.8 zeigt das Modell der starren Prallwand. Es besteht aus sechs Teilkomponenten
sowie drei Materialmodellen. Die Adapterplatten bestehen aus S235 Stahl mit rein elastischem Verhal-
ten. Alle vier Adapterplatten werden in den Ecken als feste Einspannung modelliert. Zwischen den
Adapterplatten und den Armen der Aufprallplatte befinden sich die Kraftmessdosen, welche als Balken-
elemente modelliert sind. Befestigungsbolzen werden als zusdtzliche Balkenelemente modelliert. Als
Material wird ebenfalls S235 mit elastischem Verhalten verwendet. Die Aufprallplatte besteht aus vier
Armen, einer Riick- sowie einer Vorderseite. Alle Arme sowie die Riickseite sind mit Stahl 1.2085 (A-
ISI 422+s) rein elastisch modelliert. Die Vorderseite wird mit dem Johnson-Cook-Modell (vgl. Kapitel
5.4.1) beschrieben. Ein Arm besteht aus 801 vollintegrierten Volumenelementen (H8C). Volumenele-
mente werden aufgrund der Dicke der Arme gewéhlt. Vollintegrierte Elemente kommen zum Einsatz,
um Hourglassing zu vermeiden. Die Riickseite besteht aus 851 Schalenelementen, die Adapterplatten
aus 680 Schalenelementen. Die Vorderseite wird mit 31632 Volumenelementen modelliert. Das Netz
ist hier mit einer durchschnittlichen Elementgr6e von 6.3 mm grober als das der Projektile. Bei einem
Master/Slave Kontaktmodell (vgl. Kapitel 5.5) werden dadurch numerische Instabilitdten und Penetra-
tionen vermieden. Die Dicke der Oberseite betrdgt 10 mm und wird mit sechs Schichten aus Volumen-
elementen modelliert. Das Modell besteht insgesamt aus 34836 H8C voll integrierten Solidelementen,
3571 QEPH Schalenelementen sowie 40 Balkenelementen und insgesamt 47373 Knoten.
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Feste Einspannung der Ecken aller
Adapterplatten

AISI 422+S

Johnson-Cook $235

AISI 422+S
elastisch

100 mm

Abbildung 5.8: FE-Modell der starren Prallwand

Abbildung 5.9 zeigt das FE-Modell fiir deformierbare Ziele. Grundrahmen und Pictureframe bestehen
aus AISI 4140 Stahl mit Johnson-Cook-Modell. Das Probenmaterial ist Aluminium Al2024-T3, eben-
falls mit dem Johnson-Cook-Ansatz modelliert. Die Adapterplatten bestehen aus S235 mit rein elasti-
schem Verhalten. Zwischen dem Grundrahmen und den Adapterplatten liegen die Kraftmessdosen, mo-
delliert als Balkenelemente. Die Befestigungen werden ebenfalls als Balkenelemente mit RBE3-Anbin-
dung modelliert. Die Zielstruktur ist auf zwei Balken des Targetbocks befestigt (vgl. Abbildung 4.17).
Das Modell des Targetbocks besteht aus Schalenelementen. Die beiden Balken sind auf der Unterseite
fest eingespannt und auf der Oberseite am Anschluss des realen 45° Balkens ebenso fest eingespannt.
Schraubenverbindungen werden tiber RBE3- und Balkenelemente modelliert. Das Modell besteht aus
41300 H8C-Solidelementen, 22040 QEPH-Schalenelementen und 14 Balkenelementen. Die durch-
schnittliche Elementgrofe des Gesamtmodells betrdgt 3.8 mm. Die A12024-T3-Probe hat eine Element-
grofie von 2.0 mm (vgl. Anhang A.3). Die Zielstrukturen werden iiber Diractests validiert (vgl. Anhang
A.4 und Projektbericht DESIRE [181]). Die Validierung hat gezeigt, dass dieses Modell bessere Ergeb-
nisse liefert, wenn die Balken des Targetbocks zusitzlich modelliert werden.

Pictureframe

Al12024-T3 Probe Schraubenverbindung
aus RBE3 und

Balkenelement

AISI 4140
Grundrahmen|

AISI 4140
Pictureframe

S235
Targetbock

Einspannung

S235
’ Adapterplatten

} | } ‘ T <—|—‘7 Grundrahmen
— Kraftmessdose

— Adapterplatte

290 mm

Targetbock

Abbildung 5.9: FE-Modell "deformierbares Ziel"
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5.3.3 Modell einer generischen Fliigelvorderkante

Das Drohnenschlagmodell wird in Kapitel 8.5 mit der Simulation eines realitidtsnahen Drohnenschlags
verglichen, um den Anwendungsbereich und die Moglichkeiten des Modells zu tiberpriifen. Als Ziel-
struktur wird fiir diesen Fall eine generische Fliigelvorderkante (WLE — Wing Leading Edge) modelliert,
die sich an den Abmallen eines kommerziellen Flugzeugs orientiert (vgl. Abbildung 5.10; vgl. [57]).
Modelliert wird die Fliigelvorderkante bis zum ersten Holm ohne den Fliigelkasten. Das Modell ist
1500 mm lang, die Rippen sind parabelférmig mit einer Breite und Hohe von je 400 mm. Es werden
fiinf Rippen mit einem Abstand von je 375 mm modelliert. Sowohl der Holm als auch die Rippen be-
stehen aus Aluminium der Sorte Al7075-T6. Es wird ein elasto-plastisches Materialmodell gewéhlt
(M36_PLAS_TAB). Der Holm hat eine Dicke von 3.5 mm, die Rippen eine Dicke von je 2 mm. Uber
Holm und Rippen liegt die Haut aus Aluminium (A12024-T3). Sie hat eine Dicke von 1.6 mm. Al2024-
T3 wird mit dem Johnson-Cook-Modell beschrieben. Die Hinterkante ist fest eingespannt. Die durch-
schnittliche Elementgrofe ist 2.64 mm. Alle Elemente sind vollintegrierte Schalenelemente. Die Haut
wird {iber Connectorelemente (Nieten) mit Holm und Rippen verbunden. Zwischen den drei Kompo-
nenten wird ein /INTER/TYPE7 Kontakt modelliert. Insgesamt besteht das WLE-Modell aus 426945
QEPH-Schalenelementen und 428830 Knoten.

a) Vollstindiges Modell der Fliigelvorderkante b) Randbedingung ~
o e
feste 8 /
Connectorelemente Einspannung A |
(Nieten) . = P,
Rippen L g
(A17075-T6) Skin (A12024-T3) | -
h=2.0 mm h=1.6 mm |
¢) Abmalle y
X ‘/L‘ z

Holm (A17075-T6)
h=3.5mm

400

Abbildung 5.10: Generisches Modell Fliigelvorderkante: a) Vollstindiges Modell; b) Randbedingun-
gen; ¢) Abmalie

5.4 Materialmodelle

In den numerischen Modellen werden verschiedene Materialmodelle verwendet. Diese werden in die-
sem Kapitel mit den entsprechenden Materialparametern vorgestellt.
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5.4.1 Johnson-Cook-Modell

Das Johnson-Cook-Modell wird als Materialmodell am haufigsten fiir 0. g. Komponenten verwendet.
Dieses Modell hat den Vorteil, dass es Dehnratenabhingigkeit, Temperaturabhingigkeit und Verfesti-
gung in einer Gleichung (5.1) vereint [182]. Das Modell wurde fiir Metalle entwickelt. Es ist fiir grofe
Dehnungen, Dehnraten sowie Variation von Temperaturen anwendbar [108]. Es wird in dieser Arbeit
verwendet um eine Vergleichbarkeit zur bestehenden Literatur zu gewihrleisten.

0y (g1 61, T) = [+ B(z,)" ] [1 +Cln (g?p;)] [1 - (%)ms] (5.1)

Die Funktion zur Ermittlung der FlieBspannung o, besteht aus drei Termen. Mithilfe des ersten Terms
wird die Verfestigung modelliert. Der Parameter A ist dabei die initiale FlieBspannung, B stellt einen
Verfestigungskoeffizienten dar, n den Verfestigungsexponent und & die plastische Dehnung. Der mitt-
lere Term beschreibt die Abhingigkeit von der Dehnrate. Der Parameter C ist der Dehnratenkoeffizient,
&p st die plastische Dehnrate und & ist eine Referenzdehnrate. Der letzte Term umfasst die Tempera-
turabhéngigkeit mit ms als Softeningexponent. Ty stellt eine Referenztemperatur, wie z. B. die Raum-
temperatur, dar, T, ist die Schmelztemperatur des Materials [108, 182]. In Tabelle 5.1 sind die ver-
wendeten Parameter fiir die verschiedenen Materialien aufgelistet. Die Daten werden aus unterschiedli-
chen Literaturquellen entnommen. Das Materialmodell in Radioss ist M2 (/MAT/PLAS JOHNS/). Uber
dieses Modell lassen sich keine Effekte aufgrund von Anisotropie abbilden. Die Schadensentwicklung
kann ebenfalls nicht untersucht werden.

Tabelle 5.1: Johnson-Cook-Materialmodelle (MAT/PLAS JOHNSY/)

. kg . Ain B in & In
pin E in MPa v (-) MPa MPa " ) C(-) ms() s Quelle

m3

AlMg3 2700 68000 03 28.13 278.67 0.183 0.00439 2.527 0.1 [157
Al2024-T3 2770 73000 0.33 369 684 0.73  0.0083 1.7 1 [183
AISI 1006 7872 190000 0.3 350 275 0.36 0.022 1.0 1 [108

]
]
]
AISI'4140 7850 219000 0.29 595 580  0.133  0.023 1.03 1 [184]

Zur Schadensmodellierung wird ebenfalls auf ein Modell zuriickgegriffen, dass Johnson-Cook [185]
entwickelt haben. Dieses basiert auf der Schadensakkumulation nach Miner. Dafiir wird der Schédi-
gungsparameter D eingefiihrt. Erreicht der Parameter D den Wert 1 fiir ein Element, versagt dieses voll-
standig und wird geldscht. Der Parameter D ist nach folgender Gleichung definiert [108]:

Ae
D=Y— (5.2)
Efail
Dabei ist Ae ein Inkrement der plastischen Vergleichsdehnung. Dieses wird nach jedem Integrations-
zyklus aufsummiert. Die Vergleichsdehnung fiir den Bruch &gy ist nach folgender Gleichung definiert:
[185]

o (D35%) Epl T—T, >]
gt = D1 + D] [1 + Dy ln ( éo)] [1 + Dy (—Tmelt - (5.3)

Die Werte D; — D5 sind Materialparameter, die empirisch ermittelt werden miissen [108]. Der Wert *
ist definiert {iber:

ot =— (5.4)
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Dabei ist o, die mittlere Beanspruchung am Ort, die aus den drei Hauptspannungen berechnet wird und
Oeq st die von-Mises-Vergleichsspannung [108]. In Tabelle 5.2 sind die Versagensparameter fiir die

Materialien mit Quellenangaben aufgelistet.

Tabelle 5.2: Parameter fiir Johnson-Cook-Schadensmodell in Radioss (FAIL/JOHNSONY/)

Dy D, Ds D, Dg Quelle
AlMg3 -0.2 1.133 -0.229 0.0897 7.978 [157]
Al2024-T3 0.112 0.123 -1.5 0.007 0 [183]
AISI 1006 -0.8 2.1 -0.5 0.002 0.61 [108]

Radioss bietet die Moglichkeit, Johnson-Cook-Parameter aus der Streckgrenze oy, Zugfestigkeit op und
Bruchdehnung g intern iiber das Programm zu bestimmen. Diese Moglichkeit wird fiir M530-50A so-
wie AISI 422+s mit den folgenden Parametern in Tabelle 5.3 genutzt:

Tabelle 5.3: Materialdaten M530-50A & AISI 422+s (MAT/PLAS_JOHNS/ mit Ifae= 1)

p in 8 FinMPa v () oyinMPa gginMPa &g(-)  Quelle

m3
M530-50A 7700 210000 0.3 295 430 0.89 [186]
AISI 422+s 7850 207000 0.3 735 880 0.25 [187]

5.4.2 Elastisches, elasto-plastisches und sprodes Materialmodell

Materialdaten fiir rein elastisches Verhalten (Modell M1 /MAT/ELAST) sind in der folgenden Tabelle
5.4 aufgelistet:

Tabelle 5.4: Materialien elastisches Materialmodell (/MAT/ELASTY/)

pin 8 FinMPa v(-)

m3

S235 7850 210000 0.3
AISI422+s 7850 207000 0.3

Fiinf Materialien werden mit elasto-plastischem Verhalten modelliert (Tabelle 5.5). Das Materialmodell
in Radioss ist M36 (/MAT/PLAS TABY/). Die Daten fiir PC werden von ASSURE iibernommen. AS-
SURE verwendet aber ein Johnson-Cook-Modell mit dem Parameter n = 2 fiir PC im Solver LS-Dyna.
Diese Einstellungen sind in Radioss nicht moglich, da hier nur Werte zwischen 0 und 1 fiir n zuldssig
sind. PC wird deshalb als elastisch-ideal-plastisch modelliert, wobei angenommen wird, dass A der
Streckgrenze oy, entspricht. Entspricht oy, = o, liegt ein ideal plastisches Verhalten vor. AA7075-T6 ist
das Material des Holms der Fliigelvorderkante. Die Daten werden aus dem MMPDS-Handbuch entnom-
men [179]. Die Schaumstrukturen werden mit einem Polyurethanschaum beschrieben. Schaummateria-
lien neigen zu numerischen Instabilitdten. Kommen Schiume in den Simulationen in Kontakt mit Ma-
terialien mit einem deutlich hoheren E-Modul, fiihrt das zu numerischen Instabilitdten. Dem kann ent-
gegengewirkt werden, indem der E-Modul des Schaummaterials kiinstlich erhoht wird. Teile der Batte-
rie sind Schdaume, die als Polyurethan modelliert werden [188]. Die Schaume haben eine geringe Fes-
tigkeit sowie Dichte und dadurch einen vernachlissigbaren Einfluss auf die Kontaktkraft. Sie dienen der
vollstdndigen Darstellung des Batteriemodells und wurden so angepasst, dass sie keine numerischen
Instabilitdten bei den Impactsimulationen erzeugen. Das bedeutet, der E-Modul wird von 10 MPa auf
200 MPa erhoht. Diese Anderung hat einen vernachléssigbaren Einfluss auf den Kraftverlauf, aufgrund
der geringen Festigkeit und geringen Masse des Schaums.

In einer Parameterstudie wird der Aufprall auf Acryl untersucht. Dieses wird als sprodes Material (M27)
mit Daten aus Hedayati et al. [63] und Slowik [189] modelliert (vgl. Tabelle 5.6).
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Tabelle 5.5: Elasto-plastisches Materialverhalten (/MAT/PLAS TAB/)

pint EinMPa v() oyinMPa oyinMPa & () Quelle
PLA 1200 1605 0.3 15.8 31.8 0.03  Test, vgl. Anhang
PC 1200 2590 0.3 80 80 0.20 [45, 50]
Al7075-T6 2796 71016 033 476 538 0.09  [179, S. 3-549]
Polyurethan 1000 2004 0.1 5 5 0.1 [188]*
LiPo 1750 500 0.0l vel. Kapitel 5.7.2 [62]

*angepasst zur Vermeidung numerischer Instabilititen (Originalwert: 10 MPa)

Tabelle 5.6: Sprodes Materialverhalten (/MAT/PLAS BRIT/)

pine EinMPa v(-) o,inMPa n() oginMPa &inl/s & ()

m3

Acryl 1180 3000 0.4 60 0.5 102.5 0.025 0.1266

5.4.3 Orthotropes Materialmodell

Die Platinen der Batterie werden mit Glasfaserverbundwerkstoff G-10 als orthotropes Material model-
liert. Es wird das Tsai-Wu-Kriterium genutzt, ab dem sich das Material nichtlinear verhélt. Die Litera-
turquelle [45] gibt dabei nur einen Schubmodul und eine Schubfestigkeit fiir alle Richtungen an. Als
Materialmodell wird in Radioss M25 gewéhlt (MAT/COMPSHY/).

Tabelle 5.7: Materialparameter G-10 [45, 190] (/MAT/COMPSH/)

pin % El\}llpgn El\%lngn V12 (5)  V13,V23 ()
G-10 1850 18830 19260 0.136 0.118
G in Oy11i0  Oyopin Oycq1in Oygop i T, in
MPa MPa MPa MPa MPa MPa
8275 365 300 233 310 152

5.5 Kontaktmodellierung

Kontaktmodelle sind essenziell in der Analyse von Impactproblemen. Der Kontakt eines Impactors mit
der Zielstruktur ist nichtlinear. Kontakte konnen zu Instabilitdten in expliziten FE-Simulationen fiihren.
Dies beeinflusst wiederum mafgeblich den Zeitschritt und somit die Simulationsdauer.

Es gibt zwei Methoden, um Kontakte zu modellieren, die sogenannte ,,Penalty* Methode und die ,,Lag-
range Multiplier Methode. Zweitere verwendet ein System nichtlinearer Gleichungen und wird vor
allem fiir statische Probleme eingesetzt [191]. StandardmiBig wird die Penalty-Methode bei expliziten
Simulationen verwendet. Knoten werden dabei in ,,Master” und ,,Slave* aufgeteilt. Eine Kontaktkraft,
modelliert liber eine elastische Feder, wirkt entgegen der Slave-Knoten, sobald diese in die Masterflache
eindringen bzw. sobald ein vordefinierter Grenzwert fiir den Abstand zwischen Slave- und Master un-
terschritten wird (,,Gap®, vgl. Abbildung 5.11).
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Master
Abbildung 5.11: Kontaktmodell

Komponenten mit feinerem Netz werden in der Regel als Slave definiert. Da die Impactoren feiner ver-
netzt sind als die Zielstrukturen, werden jene als Slave-Gruppe definiert. Fiir die Modelle wird der ge-
nerelle Kontakt /INTER/TYPE7 genutzt. Dieser kann neben dem Kontakt zweier Komponenten auch
Selbstkontakt abbilden, weshalb er sich fiir Impactsimulationen besonders eignet.

Bogenfeld analysiert in seiner Arbeit den Einfluss der Master / Slave Zuordnung fiir den Projektil / Ziel
Kontakt im Solver ABAQUS [17]. Er kommt zu dem Ergebnis, dass der Impactor zwingend als Master
definiert werden muss, um Instabilitdten bei den Berechnungen zu vermeiden. Erwartet wird aber fiir
Radioss, dass das Projektil als Slave definiert werden muss. Die Master / Slave Zuordnung wird im
Solver Radioss untersucht. Wird das Projektil als Masterseite definiert, entstehen, wie erwartet, unrea-
listische Elementdeformationen. Diese sind in Abbildung 5.12 zu sehen. Fiir die Definition des Projek-
tils als Slaveseite zeigen sich diese Deformationen nicht. Ebenfalls entstehen diese Deformationen nicht,
wenn beide Seiten jeweils als Master und Slave definiert werden. In diesem Fall zeigt der Kraftverlauf
aber unplausible Werte. Wenn das Projektil keinen Kontakt mehr zum Ziel hat, muss die Kraft 0 N
betragen. Fiir die zweiseitige Kontaktdefinition ist das nicht zu sehen. Die Kontaktkraft bleibt auf einem
konstanten Wert. Diese Untersuchung beweist, dass das Projektil als Slave und die Zielstruktur als Mas-
ter definiert werden muss.

Motor: Master

Ziel: Slave
i —— M: Master; T: Slave
601
I —==M: Slave; T: Master [Unrealistische Elementdeformationen
501 | \ —-— M: Slave / Master; T: Slave / Master aufgrund der Kontaktzuordnung
!
Z F
Mag0q 1)
£ Y
i, v Motor: Slave
< 30 W . Ziel: Master
g \.~'_...,.~~\.-I WY LA e A A A A A A e
201
10+
0 ¥
0.0 0.5 10 15 20 25
Zeit t in ms Motor: Slave / Master

Ziel: Slave / Master

Abbildung 5.12: Auswirkungen der Kontakteinstellungen auf Kraftverlauf und Deformationen im FE-
Modell mit M als Motor und T als Ziel. Unnatiirlich Deformationen treten auf wenn der Motor als
Masterseite definiert wird

Des Weiteren wird Coulomb‘sche Reibung zwischen den Komponenten definiert. Abhdngig von den
Materialien liegt der Reibbeiwert zwischen 0.1 und 0.3. Alle weiteren Einstellungen entsprechen den
Standardwerten von Radioss. Uber die Kontakteinstellungen kann zusétzlich Dampfung aufgebracht
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werden. Es werden die Radioss-Standardeinstellungen fiir die Dampfung genutzt. Der Dampfungskoef-
fizient, der auf die Kontaktsteifigkeit wirkt, liegt standardméaBig bei 0.05 [178].

5.6 Auswerteverfahren

Die Simulationen werden mithilfe von Hyperview und Hypergraph 2017 und 2019 ausgewertet. Diese
Verldufe werden exportiert und mithilfe von Python den analytischen Verldufen und Testdaten gegen-
iibergestellt. Die Kontaktkraft zwischen Ziel und Impactor wird iiber die Impactdauer ermittelt. Da im
Test an der Schnittstelle zwischen Projektil und Ziel die Kraft nicht direkt gemessen wird, werden die
Kréfte an den Positionen der Kraftmessdosen zur Validierung verwendet. Impacttests einzelner Ersatz-
schalen konnen nicht mit Simulationsdaten verglichen werden, da die gemessenen Kréfte der Experi-
mente zu gering sind (vgl. Kapitel 6). Deshalb wird das Verhalten {iber einen rein optischen Vergleich
validiert. Kraftverldufe der Mess- und Simulationsreihen werden iiber Butterworth Tiefpassfilter 4. Ord-
nung mit einer Frequenz von 1000 Hz gefiltert.

Um Aussagen zur Giite der Modelle treffen zu kdnnen, werden mehrere Grenzwerte definiert. Zum
einen wird der Unterschied der Kraftmaxima bewertet. Eine Abweichung der FE- zu den Testdaten von
+ 5 % wird als sehr gutes Ergebnis definiert, = 10 % stellen ein gutes Ergebnis dar, wihrend £+ 15 % als
akzeptabel definiert werden. Werden FE-Daten und Ergebnisse des analytischen Modells verglichen,
liegt ein sehr gutes Ergebnis im Bereich von -5 bis +10 %. Ein Wert von + 15 % wird als gutes Ergebnis
definiert, Abweichungen bis + 20 % sind akzeptabel. Gute und akzeptable Ergebnisse sollen konserva-
tive Ergebnisse liefern und die Last liberschitzen statt unterschétzen, um Fehlkonstruktionen zu vermei-
den. Des Weiteren wird die Energiebilanz betrachtet. Befindet sich die Abweichung der Gesamtenergie
am Ende der Simulation im Bereich von + 5 %, liegt ein sehr gutes Ergebnis vor. Eine Abweichung von
+ 15 % wird als akzeptabel betrachtet. Um Aussagen zur Ubereinstimmung von Kraft-Zeit-Verldufen in
Kapitel 8 zu treffen, wird das BestimmtheitsmaB8 R? verwendet. Das Bestimmtheitsmal wird nach fol-
gender Formel berechnet [192]:

Yie (i — P1)?
Xie i — yi)?

Dabei ist y; der Messwert; ¥; der Wert des Berechnungsmodells und y; der empirische Mittelwert. Ent-
spricht R* dem Wert 1, liegt eine vollstindige Ubereinstimmung vor. Ab einem R* Wert von 0.75 wird
von einer sehr guten Ubereinstimmung gesprochen, Werte zwischen 0.5 und 0.75 sind eine gute Uber-
einstimmung, Werte zwischen 0.25 und 0.5 sind eine akzeptable Ubereinstimmung. Werte unter 0.25
zeigen nur eine geringe Ubereinstimmung. Negative R* Werte sind mdglich und zeigen an, dass keine
Ubereinstimmung der Verliufe vorliegt. Als Bewertungsmatrix ergibt sich damit die folgende Tabelle
5.8:

R2=1- (5.5)

Tabelle 5.8: Bewertungskriterien zur Giite der Modelle

Parameter Kriterium Bezug sehr gut gut akzeptabel

Kraftma-  rel. Abweichung FE-Test +5 +10 +15
xima in % FE-Analytik -5<x<+10 +15 +20
P(t) R? (- FE-Analytik 0.75<x<1.0 05<x<0.75 0.25<x<0.5

rel. Abweichung

E@©) in %

E(ty) +5 - +15

5.7 Validierung durch quasi-statische Untersuchungen

5.7.1 Quasi-statische Drucktests Motoren

Parallel zu den Tests werden FE-Simulationen durchgefiihrt. Dabei wird das Materialmodell
(Abbildung 5.13 a)), die Belastungsgeschwindigkeit (b) sowie das Material des Stators (c) variiert. Es
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ergibt sich aus Abbildung 5.13 d), dass mit dem Johnson-Cook-Modell, einer Belastungsgeschwindig-
keit von 3 m/s und dem Material M530-50A die FE-Modelle die geringsten Abweichungen zu den realen
Tests zeigen. Die reale Belastungsgeschwindigkeit liegt bei 1 mm/min. Die Rechenzeit auf 12 Kernen
betrdgt in diesem Fall 24 Tage, weshalb die Belastungsgeschwindigkeit von 3 m/s gewéhlt wird. Bei
dieser Geschwindigkeit zeigen sich keine Abweichungen zu z. B. 1 m/s, die Rechenzeit auf 12 Kernen
betridgt mit der neuen Belastungsgeschwindigkeit 3.1 Stunden. Der Bereich zwischen © = 2.1 mm und
u =7.5 mm liegt oberhalb der Testdaten. Dies liegt am Modell des Stators, wie Diagramm c) zeigt. Eine
differenzierte Ermittlung des Materials und der mechanischen Eigenschaften des Stators kann die Ab-
weichungen in diesem Bereich verringern, liegt aber auflerhalb des Schwerpunkts dieser Arbeit. Auf-
grund der Ubereinstimmung mit den Testdaten im Bereich der Standardabweichung wird im weiteren
Verlauf das Johnson-Cook-Modell fiir alle Subkomponenten des Motors verwendet.

a) Variation Materialmodell b) Variation Belastungsgeschwindigkeit
1754 175
—— Mittel Testdaten —— Mittel Testdaten
1501 === Johnson-Cook 150 v=1m/s
Elasto-Plastisch -== v=3m/s
1251 . . A 125 _
z - - - Elasto-Plastisch mit Versagen V; z == v=50m/s
] X
.8 100 .£ 100
& 9
‘Es 751 £ 751
M ‘p.'\._ S
501 501 ™ =
s
25 254 e
o
_—vl
0 T T T T T T 0 == T T T T T
0.0 2.5 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0 0.0 2.5 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0
Verschiebung u in mm Verschiebung u in mm
¢) Variation Material Stator d) Finales Modell
1754 . 1751 .
—— Mittel Testdaten —— Mittel Testdaten
1504 === MS530-50A 1501 === Johnson-Cook
AISI 4130 \
- 1231 AISI 1045 - 1231 7
= 00| - AISI4340 = 100 ,_/
& 9
g 751 £ 751
Y, v,
50 50+
251 eaz== 251 oo
0 T T T T T T 0 T T T T T T
0.0 2.5 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0 0.0 2.5 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0
Verschiebung u in mm Verschiebung u in mm

Abbildung 5.13: FE-Daten der quasi-statischen Untersuchungen Motor: a) Variation der Materialmo-
delle, b) Variation Belastungsgeschwindigkeit, ¢) Variation Material des Stators, d) Finales Modell

Erginzend zu Abbildung 5.13 zeigt Abbildung 5.14 den Verlauf der Deformation des Motors wéihrend
Tests und FE-Simulationen. Fiir das FE-Modell werden Ober- und Unterseite des Motors gezeigt.
Punkt 1 zeigt den Ausgangszustand des Motors. Im Vergleich dazu werden die Ober- und Unterseite
des Motors gezeigt, zum einen mit Abdeckung, zum anderen ohne diese, um die Deformation des Stators
beobachten zu kénnen. Zum Punkt 2 kommt der Stator mit den Magneten in Kontakt und gleichzeitig
bilden sich erste Risse aus (vgl. Kapitel 4.7.1). Im Testverlauf ist hier eine Steigungsdnderung zu be-
obachten, die in den Simulationen nicht auftritt. An Punkt 3 schlie3en sich die Kiihlluftbohrungen auf
der Oberseite und die Lamellen auf der Unterseite des Motors kommen in Kontakt mit den Verstrebun-
gen. Zu den Zeitpunkten 2 und 3 ist zu erkennen, dass das FE-Modell die reale Deformation abbildet.
Das Modell des Motors wird auf Basis der Verldaufe aus Abbildung 5.13 sowie dem Vergleich der De-
formationen aus Abbildung 5.14 als validiert betrachtet.
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Abbildung 5.14: Deformation Motor im Vergleich zwischen Test und FE-Simulation
5.7.2 Quasi-statische Drucktests & Ersatzstruktur Batterie

Das FE-Modell der Batterie (vgl. Kapitel 5.1.2) wird schrittweise aufgebaut und validiert. Begonnen
wird mit dem Nachrechnen von Literaturdaten von Sahraei et al. [62]. Sie haben ein FE-Modell einer
LiPo-Zelle gegen quasi-statische Drucktests mit LS-Dyna validiert. Dies ist das Standardmodell im Be-
reich der Drohnenschlagforschung fiir Lithium-Polymere. Fiir die Pouchzelle wird ein Schaummodell
(crushable foam, Material 63 in LS-Dyna) genutzt, die Zelle wird mit vollintegrierten H8C-Solidele-
menten vernetzt. Die Elemente haben eine Kantenlédnge von 1.0 mm und eine Hohe von 0.48 mm. Die
Zelle besteht somit aus 15000 Elementen. Abbildung 5.15 zeigt das Modell mit den Abmaf3en. Fiir den
Drucktest werden zwei starre Platten modelliert, wobei Druck auf die Pouchzelle durch Bewegung der
oberen Platte in negative z-Richtung aufgebracht wird. Es werden die folgenden Materialparameter ver-
wendet (Tabelle 5.9):

Tabelle 5.9: Materialparameter fiir LiPo Zelle nach Sahraei et al. [62]

E in MPa v(-) p in ke

m3

500 0.01 1750
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Auflageflache

Abbildung 5.15: Simulationsmodell der Pouchzelle, modelliert nach [62]

In Radioss steht als vergleichbares Materialmodell fiir Schaum MAT33 zur Verfiigung. Mit den Ein-
gangswerten aus Tabelle 5.9 ergibt sich der Strich-Punkt-Verlauf ,,Schaum‘ in Abbildung 5.16 a). Bis
zu einer Verschiebung von u = 0.5 mm stimmt die Simulation mit den Daten von Sahraei et al. iberein.
Fiir groBere Verschiebungen weichen die Kraftwerte deutlich von den Vergleichsdaten ab, was auf das
Materialmodell zuriickzufiihren ist. Es wird ein akzeptabler Bereich von £10 % um die Literaturdaten
definiert. Aufgrund dieser Beobachtung werden die Materialmodelle variiert und untersucht. Ein rein
elastisches Materialmodell zeigt eine lineare Kraftentwicklung. Das elasto-plastische Materialmodell
MAT36 zeigt eine gute Ubereinstimmung mit den Literaturdaten bis u = 1.62 mm. Es wird zusitzlich
ein Skalierungsfaktor f einbezogen, der nach Formel (5.6) auf das E-Modul wirkt [178]:

E(ey) =E - f(gp) (5.6)

In diesem Fall ist die Abweichung ab u =2.18 mm groBer als 10 %. Dabei ist f abhingig von der plas-
tischen Dehnung &, (vgl. Abbildung 5.16 b)). Die groBte Abweichung zwischen Literatur- und Simula-
tionsdaten betrdgt 20 % bei einer Verschiebung von u = 2.5 mm.

300 a) Simulation Drucktest Pouch Zelle b) Skalierungsfaktor f fiir E-Modul MAT36
=== Testdaten Literatur 1.01 —— Skalierungsfaktor f
250 Elastisch
—-— Schaum /f t 0.8
Z PAULL R Elasto-Plastisch 7 ot 5
4
£ —— Elasto-Plastisch mit Skalierung =" o g 06
& 1501 o 28
i 5 041
.8
100 | 2
©“ 0.2
501
0.0
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Verschiebung u in mm Plastische Dehnung &, (-)

Abbildung 5.16: Simulation Drucktest Pouchzelle; a) Vergleich der Kraft-Verschiebungsverlaufe der
Literaturdaten mit Simulationen unterschiedlicher Materialmodelle; b) Degradation des Skalierungs-
faktors f fiir das E-Modul im Materialmodell 36 in Abhingigkeit von der plastischen Dehnung

Aufbauend auf diese Ergebnisse wird der Drucktest der Batteriezellen ohne Schale simuliert. Die Ori-
entierung der Batterie ist in diesem Fall in x-Richtung, weshalb Knicken erwartet wird.
Abbildung 5.17 b) zeigt, dass die LiPo-Zellen im realen Test knicken.
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a)u=0mm b) u =35 mm

Abbildung 5.17: LiPo-Zellen a) vor und b) nach Drucktest. Die Pouchzellen knicken aus

Neben dem Materialmodell hat auch die Geometrie der LiPo-Zellen einen Einfluss auf den Kraft-Weg-
Verlauf. In der Literatur zum Drohnenschlag wird bisher vereinfacht das Blockmodell aus
Abbildung 5.15 mit Volumenelementen genutzt. Der Batterieblock besteht aber in Realitét aus vier Ein-
zelblocken mit einer Dicke von A = 7.9 mm. Der Vergleich zwischen Test- und Simulationsdaten fiir
diese Geometrie der Einzelblocke zeigt starke Abweichungen, wie in Abbildung 5.18 a) zu sehen ist.
Das LiPo-FE-Blockmodell knickt bei einer Verschiebung von u=12.5mm und einer Last
von F = 37.4 kN. Die Testdaten zeigen im Vergleich dazu bei F = 3.0 kN und u = 7.0 mm eine Lastum-

lagerung sowie eine maximale Kraft von F =4.9 kN. Das Blockmodell eignet sich somit nicht fiir ein
FE-Modell der LiPo-Zellen.

a) Simulation Drucktest Batterie

501 === Testdaten
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b) Blockmodell ¢) Layermodell d) Pouchmodell

[Einzelschichten|

u=20 mm u=20 mm u=20 mm u=35mm
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Abbildung 5.18: Kraft-Verschiebungsverldufe fiir unterschiedliche LiPo-Zellmodelle. Das Pouchmo-
dell zeigt eine plausible Ubereinstimmung mit den Testdaten
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Reverse Engineering der LiPo-Blocke zeigt, dass diese aus mehreren Schichten bestehen (vgl. [62]).
Deshalb werden die Einzelzellen in je 20 Schichten mit einer Dicke von h = 0.394 mm geteilt (Layer-
modell). Das Material der Einzelschichten ist Lithium, modelliert mit Schalenelementen. Dieses Modell
knickt bei einer Verschiebung von u =2.18 mm und einer Kraft von F =2.18 kN. Nach dem Knicken
konnen die Einzelschichten keine Lasten mehr tragen und die Kraft féllt auf O N ab. Die Testdaten zeigen
dieses Verhalten nicht. Aufgrund dieser Beobachtung wird um die Einzelschichten eine Tasche (Pouch-
modell) modelliert. Diese Tasche besteht aus Schalenelementen. Das Material dieser wird vereinfacht
als Aluminium mit rein elastischem Verhalten (p = 2750 kg/m?; E = 70000 MPa) angenommen. Die Di-
cke der duBeren Tasche betrigt h = 0.1 mm. Der Kraftverlauf dieser Simulation zeigt eine Ubereinstim-
mung im Bereich von +10 % mit den Testdaten bis zu einer Verschiebung von u = 21.7 mm, anschlie-
Bend liegen die Kraftwerte iiber den Testdaten. Dieses Verhalten korrespondiert mit den Ergebnissen
aus Abbildung 5.16. Das Pouchmodell zeigt im Gegensatz zu den vorherigen Modellen die beste Uber-
einstimmung mit den Testdaten. Die Abweichungen mit zunehmender Verschiebung entstehen durch
das Materialmodell. Das Pouchmodell wird fiir weitere Untersuchungen verwendet.

Tests mit LiPo-Strukturen sind in Bezug auf Arbeitssicherheit kritisch. Ein Ersatzmaterial, das keine
Auswirkungen auf die Arbeitssicherheit hat, kann das Testvorgehen vereinfachen. In Frage kommt als
Ersatzmaterial, auf Basis der Materialdaten, ein Aluminiumschaum mit den folgenden Materialdaten:

Tabelle 5.10: Materialdaten Aluschaum

EinMPa pinkg/m® o,inMPa Quelle

ERG Aerospace Doucel®

Aluminum Metal Foam 48 81 1.24 [193]

Modelliert wird ein Quader, welcher der Hohe der vier Einzelschichten entspricht. Abbildung 5.19 zeigt
Kraft-Verschiebungsverldufe fiir die Aluminiumschdume im Vergleich zum Pouchmodell. Die Steigun-
gen bis zur Lastumlagerung stimmen iiberein. Ein vollstindiger Aluminiumschaumquader kann das
Beulen nicht abbilden, womit die Abweichungen zwischen Pouchmodell und Aluminiumschaum zu er-
kliren sind. Uber Skalierung des Querschnitts kann z. B. der Eintritt des Versagens gesteuert werden.
Weitere Untersuchungen zur Ermittlung einer Ersatzgeometrie der LiPo-Zellen sind notwendig, diese
sind aber nicht mehr Teil dieser Arbeit.
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Abbildung 5.19: Aluminiumschaum Ersatzmaterial fiir LiPo-Pouchmodell

Testdaten der Gesamtbatterie in z-Richtung werden im Folgenden Simulationsergebnissen des vollstan-
digen Batteriemodells gegeniibergestellt. Abbildung 5.20 zeigt, dass Kraftverldufe der Simulationen mit
dem Pouchmodell ab einer Verschiebung von u = 17.5 mm unterhalb der Testdaten liegen. Diese Er-
gebnisse zeigen, dass das Pouchmodell versteift werden muss. Die Moglichkeit besteht durch Anpassen
der Tasche. Dafiir werden sowohl das E-Modul als auch die Dicke der Tasche erh6ht, wie in Tabelle
5.11 dargestellt. Eine Anpassung des Pouchmodellmaterials der LiPo-Zellen (Abbildung 5.21) auf ein
E-Modul von 75000 MPa sowie einer Dicke von h = 0.15 mm zeigt einen Verlauf, der im Rahmen der
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Standardabweichung bis zu einer Verschiebung von u = 38.0 mm mit den Testdaten iibereinstimmt.
Eine weitere Versteifung des Modells, z. B. durch eine weitere Erhdhung der Taschendicke, bewirkt
einen hoheren Kraftverlauf (vgl. Abbildung 5.20 ,steifes Pouchmodell).

Tabelle 5.11: Eingangsdaten Pouchmodelle

pinkg/m® EinMPa v(-) hinmm

Pouchmodell 2750 70000 0.3 0.1
angepasstes Pouchmodell 2750 75000 0.3 0.15
steifes Pouchmodell 2750 75000 0.3 0.2
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Abbildung 5.20: Kraft-Verschiebung der Gesamtbatterie; Vergleich zwischen Test- und Simulations-

daten
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Abbildung 5.21: Einfluss der Anderung der Tascheneigenschaften auf den Kraft-Verschiebungsverlauf
bei reiner Betrachtung der LiPo-Zellen

Trotz der Variation des Pouchmodells bildet das FE-Modell die Versteifung ab u = 12 mm der Batterie
nicht ab, unabhéngig vom Modell der LiPo-Zellen. Die zweite Lastumlagerung bei u = 25 mm wird vom
Simulationsmodell ebenso nicht abgebildet. Neben den LiPo-Zellen haben auch weitere Komponenten
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einen Einfluss auf den Kraft-Verschiebungsverlauf. Eine mogliche Begriindung fiir die Abweichung ist,
dass die Rissbildung im Polycarbonatgehiuse nicht simuliert wird. Des Weiteren kdnnten die LiPo-
Zellen ein orthotropes Verhalten aufweisen und dadurch in z-Richtung abweichende mechanische Ei-
genschaften aufweisen. Untersuchungen ohne Schale wurden ausschlieBlich in x-Richtung durchge-
fiihrt. Es liegt eine Testreihe der Gesamtbatterie in z-Richtung vor, aus der das mechanische Verhalten
der LiPo-Strukturen nicht differenziert ermittelt werden kann. Somit kann keine Aussage zum Verhalten
der LiPo-Zellen in z-Richtung getroffen werden und es werden an dieser Stelle weitere Untersuchungen
benoétigt, um das Modell vollstdndig validieren zu kénnen, was nicht mehr Teil dieser Arbeit ist. Da das
angepasste Pouchmodell im Vergleich mit den Tests der Gesamtbatterie eine Ubereinstimmung im Rah-
men der Standardabweichung bis u = 38.0 mm zeigt, wird mit diesem in den folgenden Simulationen
gearbeitet. In das analytische Modell flie3t des Weiteren nur die Berstlast der Komponente ein. Aus den
Test- und Simulationsdaten ergibt sich eine Berstlast von ca. 5 kN. Es treten signifikante Schiden ab
diesem Zeitpunkt auf. Es wird deshalb auch davon ausgegangen, dass die Abweichungen bei groferen
Verschiebungen eine zu vernachlissigende Rolle spielen und das angepasste Pouchmodell ausreichend
ist fiir weitere Untersuchungen.

5.7.3 Quasi-statische Drucktests Drohnenschale

Uber Drucktests von Drohnenschalen wird nach einem passenden Ersatzmaterial geforscht, da das ge-
naue Material der betrachteten Schale unbekannt ist. Es wird eine quasi-statische Drucktestserie von
Drohnenschalen in z-Richtung durchgefiihrt, um tiber moglichst einfache Tests das Ersatzmaterial be-
stimmen zu konnen. Analog dazu werden FE-Simulationen mit dem Modell aus Kapitel 5.1.3 durchge-
fiihrt, wie in Abbildung 5.22 zu sehen ist. Als Eingangswerte fiir die Simulationen werden Daten aus
quasi-statischen Zug- und Drucktests von PC, PLA und Acrylnitril-Butadien-Styrol (ABS) genutzt.
Diese drei Materialien werden ausgewaihlt, da sie am haufigsten fiir 3-D Druckanwendungen genutzt
werden und die Ersatzschale mithilfe von 3-D Druck produziert werden soll. Die Materialdaten sind im
Anhang dargestellt (vgl. A.2). Mit dem Radioss Materialmodell MAT36 (Piecewise Linear Plasticity)
werden Simulationen mit allen drei Materialien durchgefiihrt sowie eine Simulation mit Referenzwerten
von Ultimaker (UM) [152]. Abbildung 5.23 zeigt die Ergebnisse im Vergleich zu den Testdaten. Ver-
nachléssigung der Reibung zwischen Schale und Priifstand sowie Vereinfachung der innenliegenden
Versteifungen der Schale erklidren die Abweichungen bis zu einer Verschiebung von u = 7.0 mm. Das
3-D PLA hat ein Kraftmaximum von F,,, = 761.0 N, wihrend der Mittelwert der Testdaten ein Maxi-
mum von F,, =762.1 N zeigt. Anhand dieser Ergebnisse wird Polylactat fiir die Ersatzschale gewihlt,
da die Verldufe mit der PC-Referenzsimulation gut iibereinstimmen. Des Weiteren hat PLA den Vorteil,
dass es sich im 3-D-Druck gut verarbeiten ldsst, im Gegensatz zu Polycarbonat.

a)u = 0 mm

]|

—18 mm 63 mm

Abbildung 5.22: Drucktest Drohnenschale & FE-Simulation
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Abbildung 5.23: Kraft-Verschiebungsverldufe der Materialstudie (Simulation) Drohnenschale im Ver-
gleich zu Testdaten

5.8 Zusammenfassung

Dieses Kapitel hat alle FE-Modelle der Drohnenkomponenten (Motor, Batterie, Schale) sowie Modelle
der Priifstinde bzw. Zielstrukturen préasentiert. Die Komponenten sind sehr fein vernetzt, was zu ge-
nauen Ergebnissen bei gleichzeitig hohen Rechenzeiten fiihrt. Die Materialmodelle werden aus der Li-
teratur ibernommen, Daten fiir PLA stammen aus eigenen Untersuchungen. Die Bewertungskriterien
werden vorgestellt. Mithilfe der Testdaten werden die FE-Modelle auf quasi-statischer Ebene validiert.
Die FE-Modelle der Motoren zeigen eine gute Ubereinstimmung mit den quasi-statischen Testdaten.
Untersuchungen des Batteriemodells haben gezeigt, dass das bisher verwendete Standardmodell aus der
Literatur in Radioss zu groen Abweichungen im Vergleich mit quasi-statischen Testdaten fiihrt. Ein
differenzierteres Modell in Form einer Pouchzelle liefert eine bessere Ubereinstimmung. Fiir groBere
Verschiebungen (ab u = 38.0 mm) zeigen sich aber auch fiir diesen Ansatz Abweichungen bei den Bat-
teriemodellen. Das Modell hat fiir diese Arbeit eine ausreichende Genauigkeit. Auf Basis der quasi-
statischen Untersuchungen der Drohnenschale wird PLA als Material fiir die Ersatzschale gewéhlt. Ins-
gesamt zeigen die Modelle auf der quasi-statischen Ebene gute Ubereinstimmungen mit den Testdaten
und konnen somit als validiert betrachtet werden. Generell sind die FE-Modelle sehr detailliert aufge-
baut, wohingegen beispielsweise das FZAM mit wenigen Eingangsparametern arbeitet. Aussagen zur
Allgemeingiiltigkeit und Sensitivitdt des analytischen Modells konnen iiber Vergleiche zwischen FE-
Simulationen und Berechnungen angestellt werden, die in den néchsten Kapiteln folgen.



6 Impactanalyse von Einzelkomponenten zur Untersuchung von
Drohnenschlagen

Dieses Kapitel behandelt die dritte Arbeitshypothese:

., Eingangsparameter fiir das Berechnungsmodell lassen sich aus Vorversuchen und Simulationen be-
stimmen. *

Diese besagt, dass mithilfe von quasi-statischen und dynamischen Tests Eingangsparameter fiir das
Lastmodell des Drohnenschlags bestimmt werden konnen. Validierte FE-Simulationen erlauben dabei
eine detaillierte Untersuchung weiterer Parameter zur Ergéinzung der Testdaten. Wiahrend die quasi-
statischen Tests zur Bestimmung der Berstlast und zur Validierung der FE-Modelle genutzt werden,
werden aus den Impactuntersuchungen weitere Parameter ermittelt, die wiederum fiir das Berechnungs-
modell bendtigt werden. In Kapitel 4 und Kapitel 5 wurden bereits die Priifstdinde und Simulationsmo-
delle sowie die Ergebnisse der quasi-statischen Voruntersuchungen (Test und FEA) erldutert. Dieses
Kapitel stellt nun die Test- und Simulationsdaten der Impacttests von Einzelkomponenten dar und ana-
lysiert diese (vgl. Abbildung 6.1). Aus diesen Daten werden wiederum Parameter ermittelt, die in das
Berechnungsmodell des Drohnenschlags einflieen (Kapitel 7). Es wird die Schadigung des Projektils
bei einem Impact (vgl. Abbildung 2.3), die Kontaktzeit sowie die Ersatzfedersteifigkeit bestimmt. Es
werden sowohl Impacttests auf starre Prallwidnde als auch auf Aluminium Al12024-T3-Proben mit Mo-
toren und der Ersatzschale durchgefiihrt. Ausziige aus diesem Kapitel wurden vom Autor in [159] ver-
offentlicht.

Analytik Test FEA
. Validierung .
Quasi-statische Kapitel 4 Kapitel 5
Voruntersuchungen

) Impact Kapitel 6
,Einzelkomponente*

Abbildung 6.1: Einordnung des Kapitels 6 in den Gesamtkontext Drohnenschlag
6.1 Impactanalyse

6.1.1 Impactanalyse von Motoren mit einer starren Prallwand

Zur Untersuchung des Impactfalls von Motoren mit einer starren Prallwand (RW — Rigid Wall) werden
sechs Aufprallgeschwindigkeiten mit je drei Tests (insgesamt 18 Impacttests) durchgefiihrt. Es werden
Geschwindigkeiten von v; = 23.6 m/s bis v; = 100.2 m/s untersucht. Die Testserien mit den Projektilge-
wichten m,,, der Impactgeschwindigkeit v; und der Impactenergie Ey;, sind in Tabelle 6.1 gelistet. Durch
Reibung und Luftwiderstand zeigt die Geschwindigkeit eine Streuung. Ahnliche Geschwindigkeiten
werden in Serien zusammengefasst. In den Simulationen wird eine gemittelte initiale Geschwindigkeit
v; pea aus den Einzelgeschwindigkeiten der jeweiligen Serie verwendet. Je groer die Geschwindigkeit
ist, desto stéarker streut die kinetische Energie, da die Geschwindigkeit quadratisch in diese eingeht.
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Tabelle 6.1: Impacttestserie Motor auf starre Platte

Serie Nummer  Projektil mying v;inm/s Vipga INM/s Eyy,in]
RW-1 M31 52.9 23.6 14.7
S1 RW-2 M32 53.2 25.3 25.2 17.0
RW-3 M35 52.9 26.8 18.9
RwW-4 MI15 53.5 29.7 23.6
S2 RW-5 M30 53.1 30.3 30.7 22.8
RW-6 M37 52.9 322 27.4
RW-7 M39 52.9 42 .4 47.5
S3 RW-8 M40 52.8 41.6 419 45.6
RW-9 M42 53.0 41.7 46.1
RW-10 M38 52.9 51.6 70.5
S4 RW-11 M43 53.1 50.7 52.7 68.3
RW-12 M44 52.8 55.8 82.3
RW-13 M45 53.0 82.7 181.3
S5 RW-14 M46 53.0 88.4 84.1 207.0
RW-15 M47 53.2 81.3 175.9
RW-16 M48 53.1 933 231.0
S6 RW-17 M49 53.0 100.2 97.5 266.2
RW-18 M50 52.9 99.0 259.1

Die Projektile der Tests RW-1 (M31) bis RW-15 (M47) sowie RW-17 (M49) zeigen plastische Defor-
mationen, fragmentieren aber nicht in Einzelteile. Bei den Tests RW-16 (M48) und RW-18 (M50) 16sen
sich die Halterungen der oberen Abdeckung, wodurch diese vom Motor getrennt werden. Ab Serie S3
bricht je ein Steg des Motorprojektils. Abbildung 6.2 stellt die Motoren nach den Tests den Simulati-
onsmodellen exemplarisch gegeniiber. Da die obere Hiille als eine Komponente modelliert ist, ist das
Abldsen in den Simulationen nicht zu beobachten. Zudem brechen die Stege nicht, zeigen aber deutliche
plastische Deformationen. Es wird die maximale plastische Deformation nach Impact in den Tests und
den FE-Daten gemessen und die Abweichung zum unbeschédigten Zustand ermittelt (Au). Mit zuneh-
mender Impactenergie nimmt auch die bleibende Deformation zu, wie Abbildung 6.3 a) zeigt. Es zeigt
sich eine lineare Zunahme der plastischen Deformation in Abhéngigkeit von der Impactgeschwindigkeit
im untersuchten Bereich.

Die FE-Modelle zeigen eine Ubereinstimmung im Rahmen der Standardabweichung bis zu Serie S4
(Abbildung 6.3 b)). Fiir die Serien S5 und S6 liegen die plastischen Deformationen unter bzw. iiber den
Vergleichswerten der Tests. Abweichungen entstehen dadurch, dass die Motoren nicht perfekt senkrecht
aufprallen, wahrend in den FE-Modellen kein Winkel um die Querachse angenommen wird. Des Wei-
teren tritt der Bruch der Stege in den FE-Simulationen nicht auf, was die Unterschiede weiter erkléren
kann. Die Abweichung der FE-Daten zu den gemittelten Testdaten betragt fiir Serie S5 5.8 % und fiir
Serie S6 10.2 %, was gute bzw. akzeptable Abweichungen fir FE-Modelle darstellt (vgl. Kapitel 5.6).
Auf Basis dieses Vergleichs fiir Impacttests und der Ergebnisse aus den quasi-statischen Untersuchun-
gen wird das FE-Modell des Motors fiir die Ziele dieser Arbeit als validiert betrachtet. Die Deformatio-
nen aller Projektile und exemplarische Bildfolgen der Impacttests finden sich im Anhang B.1. Die voll-
standige Darstellung aller Bildfolgen der Tests befindet sich im Projektbericht DESIRE [181].
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RW-2, v; =253 m/s, Aup = 1.2 mm RW-5, v; = 30.3 m/s, Aup = 2.1 mm

RW-8, v; = 41.6 m/s, Aup = 2.8 mm

RW-15, v; = 81.3m/s, Aup =4.5mm RW-17, v; = 100.2 m/s, Aup = 6.3 mm

Abbildung 6.2: Exemplarische Darstellung deformierter Motoren nach HVI-Tests im Vergleich zu FE-
Modellen nach Impact



88 6 Impactanalyse von Einzelkomponenten zur Untersuchung von Drohnenschldgen

p a) Plastische Deformation 2 b) Vergleich mit FEA
v SI 8 85 g HEE FEA

£61 O 82 <& S6 &  E 6] WM Test
E o 83 ====Linearer Trend - E
51 ® sS4 e =57
< -8 <
= /’% =
S 44 e 2 44
g 2
£ 3 o £ 3
8 © 8
o P Fa o
z A O H
&1 ’,/‘vﬂv -

fip S ‘ ‘ ‘ : : 0

0 20 40 60 80 100 S1 S2 S3 S4 S5 S6
Geschwindigkeit v; in m/s Testserie

Abbildung 6.3: Plastische Deformation in Abhéngigkeit der Impactgeschwindigkeit:
a) Abhéngigkeit von der Impactgeschwindigkeit; b) Vergleich zur FEA

Abbildung 6.4 zeigt die Kraft-Zeit-Verldufe der Motorimpacttests aller sechs Testserien im Vergleich
zu FE-Simulationen, die mit den gemittelten Geschwindigkeiten aus den Testreihen (v;gga) durchge-
fiihrt werden. Mit zunehmender Impactgeschwindigkeit steigen die gemessenen Krifte um den Faktor
3.3 von E,;, = 18.2 kN fiir Serie S1 auf F,,,, = 59.8 kN fiir Serie S6. Der Zeitpunkt des ersten Kontakts
wird als Zeitpunkt £ = 0.0 ms festgelegt. Durch das Auswerteverfahren der Punktverfolgung und Inter-
polation zwischen den Messpunkten kommt es zu Abweichungen in den Verldufen fiir einzelne Tests,
z. B. RW-4. Auch der Aufprall unter Neigungswinkeln um die x-Achse fithrt zu Abweichungen im
Kraftverlauf (sieche Abbildung 6.11).

Da bei einem Impact des Motors plastische Deformationen auftreten, sind die Testdaten nicht plausibel.
Die Testdaten entsprechen einem Restitutionskoeffizienten e =~ 1 (vgl. Kapitel 2.1). Das bedeutet, dass
ein vollstiandig elastischer Stof3 vorliegt. Erwartet wird aber, dass e < 1 ist, da plastische Deformationen
auftreten. Diese Abweichung liegt an der Datenermittlung. Der Impact selbst wird von der Highspeed-
Kamera mit 6 bis 12 Bildern aufgezeichnet. Die genaue Anzahl der Bilder ist abhingig von der Impact-
geschwindigkeit und der Impactdauer. Anhand dieser Bilder werden die Verzégerung und Deformation
bestimmt und zwischen diesen Punkten interpoliert. Eine groBere Anzahl an Bildern ist nicht moglich,
da sonst der Auswahlbereich zu klein wird, um vollstindige Messungen durchfithren zu koénnen.
Messungenauigkeiten treten auf, da die Motoren nicht perfekt senkrecht aufprallen. Des Weiteren kann
iiber die rein optische Messung der Einfluss der Schidigung des Projektils nicht quantifiziert werden.
Eine rein optische Messung ermdglicht zudem keine differenzierte Ermittlung der Kontaktkraft an der
Schnittstelle zwischen Projektil und Ziel. Somit eignet es sich auch nicht, um das Lastmodell in
Kapitel 7 zu validieren. Die FEA bietet eine Mdglichkeit zur differenzierten Ermittlung der Kontakt-
kraft, da das Modell des Motors bereits gegen die quasi-statischen Daten und anhand der plastischen
Deformationen bei Impact validiert ist. Da fiir alle Materialien des Motors das Johnson-Cook-Modell
verwendet wird, werden auch Dehnrateneffekte modelliert. Das erlaubt eine Ermittlung der Kontaktkraft
ohne weitere Validierung gegen Impacttests. Weitere Methoden zur Ermittlung der Kontaktkraft sind
die Nutzung von Dehnmessstreifen sowie der direkte Aufprall auf einen Kraftmesssensor, z. B. in Form
eines Split-Hopkinson-Priifstands. Diese Methoden sind nicht mehr Teil dieser Arbeit.

Alle Simulationen zeigen einen steilen Anstieg der Kontaktkraft, sobald der Motor aufprallt. Diese erste
lokale Lastspitze liegt zwischen 37.0 und 46.2 % des globalen Maximums des Kraftverlaufs. Nach dem
Erreichen der ersten Spitze fillt die Kraft wieder ab bzw. bildet ein Plateau aus, wie es die FEA-Verldufe
der Serie S1 und Serie S2 zeigen. Wird die Kraft iiber die Verschiebung u dargestellt, hat dieses lokale
Plateau die gleiche Lénge fiir alle Simulationen (vgl. Abbildung 6.5). Der zweite Anstieg sowie das
Kraftmaximum miissen deshalb vom Stator des Motors ausgeldst werden. Abfille in der Kraftkurve
deuten auf eine Beschddigung des Motorprojektils hin.

Werden die Kraftsignale der Testdaten {liber die Verschiebung dargestellt, stimmen die Verldufe bis
Serie S4 (gemittelt Ey;,, = 73.7 J) mit den quasi-statischen Daten iiberein. Auch hier muss beachtet wer-
den, dass sowohl die Kraft als auch die Verschiebung rein optisch ermittelt werden, weshalb die FE-
Daten differenziertere Aussagen ermdglichen. Die FEA-Verldufe zeigen im Wesentlichen das Verhal-
ten, das bereits aus den Kraft-Zeit-Verldaufen zu erwarten war. Sie zeigen, anders als die Testdaten, zwei
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Lastspitzen, wobei das Kraftmaximum fiir alle Verlaufe deutlich oberhalb der quasi-statischen und Im-
pacttestdaten liegt und signifikant von diesen abweicht. Die Verldufe der Simulation zeigen eine deut-
lich groBere Energieabsorption, als sie in den Testdaten festzustellen ist. Es ldsst sich somit festhalten,
dass die rein optische Messung zu ungenau ist, um die Kontaktkraft an der Schnittstelle zwischen Pro-
jektil und Ziel zu bestimmen und auf FEA zuriickgegriffen werden muss.
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Abbildung 6.4: Kraft-Zeit-Verldufe der Motorimpacttests, gruppiert nach den jeweiligen Testserien im
Vergleich zu FEA-Daten
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Abbildung 6.5: Kraft-Verschiebungsverldufe von HVI-Tests im Vergleich zu quasi-statischen und

6.1.2 Impactanalyse von Motoren mit Al12024-T3-Proben

FEA-Daten

Starre Ziele entsprechen nicht der Realitit. Deshalb werden deformierbare Zielstrukturen (FT — ,,Fle-
xible Target“) untersucht, um realitétsnahe Ergebnisse zu erzielen. Die Zielstrukturen sind dabei flache
Al12024-T3-Proben, wie sie in Kapitel 4.4.2 erldutert werden. Nach Tabelle 3.4 liegt fiir Motoren bei
Impactgeschwindigkeiten von v; = 75 m/s ein harter Stof3 vor, wenn sie auf A12024-T3 stoflen. Es wer-
den vier Tests mit Geschwindigkeiten zwischen 79.9 m/s und 139.3 m/s durchgefiihrt, aufgelistet in Ta-
belle 6.2, womit alle Tests die Bedingungen fiir einen harten Stof3 erfiillen.



6.1 Impactanalyse

91

Tabelle 6.2: Impacttests harter Stofl "Motor* auf A12024-T3-Proben, sortiert nach Geschwindigkeit

FT1-4 FTI1-1 FT12  FTI-3
mying 528 527 53.0 52.7
viinm/s 799 975 113.6 139.3

Abbildung 6.6 zeigt die Kraft-Zeit-Verldufe der Tests. Im Vergleich dazu stehen die FEA-Verlaufe.
Allgemein gilt, dass die Kontaktkraft mit zunehmender Impactgeschwindigkeit steigt solange die Ziel-
struktur keinen Schaden aufweist. Nach dem Erreichen des Maximums fallen die Kréfte aus den Test-
daten, anders als erwartet, nicht auf P =0 N. Sie zeigen eine Reduktion auf Werte zwischen P = 5 kN
und P = 8 kN. Im Anschluss lasst sich fiir alle Tests ein zweiter Ausschlag beobachten. Diese Beobach-
tung lésst sich ebenfalls mit dem Mess- und Auswertungsverfahren begriinden. Abbildung 6.7 zeigt
exemplarisch die Bildfolge des Tests FT1-1. Bildfolgen der weiteren Tests befinden sich im Anhang
B.2. Es ist zu sehen, dass der Motor in das Ziel eintaucht und die Kontaktstelle zwischen Ziel und Pro-
jektil dadurch nicht mehr zu beobachten ist. Nur die Hinterkante des Motors kann zur Auswertung ver-
folgt werden. Sobald das Projektil den Kontakt zum Ziel verliert, muss die Kontaktkraft P = 0 N betra-
gen, was fiir die Testdaten nicht zutrifft. Die Aufnahmerate ist auch hier zu gering, um den Impactpro-
zess vollstdndig und differenzierter analysieren zu kdnnen. Es ist zu vermuten, dass die Aluminiumprobe
nach Ende des ersten Kontakts nochmal mit dem Motor in Kontakt kommt aufgrund der erzeugten
Schwingungen und dadurch der zweite Kraftausschlag entsteht. Diese Vermutung lasst sich durch die
FEA bestétigen, da es auch hier zum Zweitkontakt kommt. Dieser muss dadurch entstehen, dass die
Riickschlaggeschwindigkeit des Ziels grofer ist als die Riickschlaggeschwindigkeit des Projektils. Ein
solcher Zweitkontakt ist aber fiir die initiale Bestimmung der Impactkraft irrelevant, da der Hauptanteil
der Impactenergie bereits umgewandelt wurde. Es ldsst sich aus den Videos nicht ermitteln, ob der
Zweitkontakt einen Einfluss auf das Schadensbild der Zielstruktur hat.
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Abbildung 6.6: Kraft-Zeit-Verldufe fiir Aufprélle von Motoren auf Al2024-T3-Proben
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Abbildung 6.7: Bildfolge Impact Motor FT1-1 v; = 97.5 m/s

Der Vergleich der Kurven untereinander zeigt, dass die Testdaten FT1-2 und FT1-3 vergleichbare Kraft-
maxima erzeugen, obwohl die Geschwindigkeitsdifferenz Av; = 25.7 m/s zwischen den Tests betrégt.
Zwischen diesen beiden Tests gibt es aber zwei Unterschiede. Zum einen ist die Verschiebung fiir Test
FT1-3 mit u = 43.3 mm mehr als doppelt so gro3 wie fiir FT1-2 mit u = 19.9 mm (vgl. Abbildung 6.8).
Des Weiteren zeigt sich nur fiir FT1-3 neben der plastischen Deformation ein Penetrationsschaden. Bei
diesem Test bléttert die Zielstruktur auf (vgl. Abbildung 6.9). Aufgrund des Schadens ist das Kraftma-
ximum geringer, als es auf der Grundlage der Ergebnisse fiir Strukturen ohne Penetrationsschaden zu
erwarten wére. Dies deutet daraufhin, dass ein Penetrationsschaden der Struktur die Giiltigkeit des ana-
lytischen Modells einschrinken kann. Genauer wird dies in Kapitel 7 und 8 untersucht.

Die FEA-Daten weichen auch hier von den Testdaten ab. Unmittelbar nach dem Aufprall zeigen alle
Simulationen eine initiale Lastspitze. Diese zeigt sich in den Kraft-Zeit und Kraft-Verschiebungsver-
laufen (vgl. Abbildung 6.6 und Abbildung 6.8). Sie ist numerisch durch das Kontaktmodell bedingt.
Wird der Aufprallwinkel gedndert, was in einer folgenden Parameterstudie genauer untersucht wird, tritt
dieser initiale Peak nicht auf. Die FE-Verldufe bilden ebenfalls zwei Lastspitzen aufgrund des oben
genannten Zweitkontakts aus. Wird die Abweichung der Kraftmaxima zwischen Test und FEA bei Ver-
nachléssigung des initialen Peaks betrachtet, liegt diese zwischen 2.5 % und 14.8 % fiir die Tests ohne
Penetration. Bei Test FT1-3 betrdgt der Unterschied des Kraftmaximum 41.3 %. Es wird auch hier da-
von ausgegangen, dass die FEA genauere Ergebnisse liefert, da die Mess- und Auswertungsmethodik
der Testdaten groBBe Ungenauigkeiten hat, wie bereits flir die Tests auf die starre Prallwand erldutert. Es
lasst sich somit festhalten, dass die rein optische Messung auch fiir HVI-Tests mit plastischer Deforma-
tion des Ziels zu ungenau ist und keine verwertbaren Testdaten liefert.
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Abbildung 6.8: Kraft-Verschiebungsverldufe fiir Aufprille von Motoren auf A12024-T3-Proben

Abbildung 6.9 zeigt eine Detailansicht des Schadens des Tests FT1-3 und in Gegeniiberstellung die
Risslidnge der Simulation. Die Schadensbreiten unterscheiden sich deutlich. In den Tests hat der Schaden
eine Liange von 75.0 mm, wihrend im FE-Modell ein Schaden von 40.5 mm gemessen wird (vgl. Ab-
bildung 6.9). Dies liegt an der Vernetzung des FE-Modells. Eine feinere Vernetzung fiihrt zu einem
langeren Riss, erhoht gleichzeitig die Rechenzeit aber deutlich (vgl. Anhang A.3). Um die Rissausbrei-
tung detailliert abbilden zu kdnnen, miisste auBerdem ein anderes Schadensmodell gewihlt werden, bei-
spielsweise die ,,Virtual Crack Closure Technique® (VCCT). Dies ist aber nicht Teil dieser Arbeit.
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Abbildung 6.9: Schadensgrofe von Test und Simulation fiir eine Impactgeschwindigkeit von
v; = 139.3 m/s

Abbildung 6.10 zeigt alle Proben, Motoren und die jeweiligen FE-Modelle nach den Aufprallvorgéingen.
Die Motoren perforieren die Ziele, unabhingig von der Geschwindigkeit, nicht. Aufbléttern der Probe
ist fiir den Test mit der groten Geschwindigkeit (FT1-3) und der entsprechenden Simulation zu be-
obachten. Der Motor ist in den Tests um die y- und x-Achse verdreht und trifft die Probe versetzt von
der Mitte. Da die Neigung des Projektils einen Einfluss auf den Schaden zu haben scheint, wird diese
im Folgenden in einer Parameterstudie detaillierter untersucht.
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Test 20.7
139.3
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Abbildung 6.10: Aluminiumproben, Projektile und Simulationsmodelle nach dem Aufprall
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Zur Untersuchung wird der Impactwinkel 8 genutzt. Dieser Winkel ist als Drehung des Projektils um
die globale x4-Achse definiert, dargestellt in Abbildung 6.11. Er wurde bereits in der Perforationsbedin-

gung verwendet (vgl. Kapitel 3.1). Es werden Winkel zwischen -45° < 8 < 45° mit der Aufprallge-
schwindigkeit v; = 139.3 m/s untersucht. Bei dieser Geschwindigkeit sind Risse in der Zielstruktur zu
beobachten. Diese Schadensgrofie ist ein passender Wert, um eine Aussage zur Abhéngigkeit von der
Fluglage treffen zu konnen. Sowohl der Kraftverlauf als auch die Schadensgrofle und der Schadenstyp
hingen von f# ab. Die grofite Kraft tritt bei § = 0° auf, wobei hier gleichzeitig der kleinste Schaden
entsteht. Das Projektil hat in diesem Fall die groBte Kontaktfliche zum Ziel, wodurch sich die Kraft auf
eine grofere Flache verteilt. Die Spannungen sind entsprechend geringer und es entwickelt sich ein
geringerer Schaden. Es entsteht eine initiale Lastspitze fiir 0°, bei der die Kontaktkraft kurzzeitig knapp
60 kN erreicht. Andere Winkel bilden diese Spitze nicht aus. Es ist zu vermuten, dass diese Spitze auf-
grund numerischer Effekte durch den Kontakt entsteht, da hier viele Elemente mit einer hohen Ge-
schwindigkeit gleichzeitig aufeinandertreffen und so zu einer hohen, initialen Kontaktkraft fiihren. Zum
Vergleich mit weiteren Winkeln wird die zweite Lastspitze bei 32 kN herangezogen. Es treten zwei
weitere Lastausschlige aufgrund der wiederholten Kontakte durch die Schwingung der Zielstruktur auf,
die aber nicht weiter relevant sind. Fiir Winkel zwischen -45° < < 11.25° treten plastische Deforma-
tion, Rissbildung und Penetration auf. In diesem Fall ist ein Aufbléttern zu beobachten. Im Vergleich
zur 0°-Orientierung fallen die Kraftverldufe langsamer ab und zeigen keine weiteren Ausschlige auf-
grund eines wiederholten Kontakts mit dem Ziel. Die Kraftmaxima liegen unterhalb dem der 0°-Orien-
tierung. Fiir die Winkel treten aber groBere Schiden an der Zielstruktur auf. Die Plastizitdt und der
Schaden an der Struktur begrenzen dadurch die Kraftverldufe. Perforation ist fiir die Winkel f§ = 22.5°
und 8 = 45° zu beobachten (vgl. Abbildung 6.12). Diese Daten legen die Vermutung nahe, dass eine
Anpassung der Fluglage im Fall einer unvermeidlichen Kollision den Schaden signifikant beeinflussen
kann. Dies ist ein Thema, das iiber den Fokus dieser Arbeit reicht und hier nicht weiter behandelt wird.
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Abbildung 6.11: Definition des Impactwinkels f und Kraft-Zeit-Verlaufe fiir verschiedene Winkel
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Abbildung 6.12: Schaden der Al12024-T3-Proben in Abhingigkeit des Impactwinkels 8

6.1.3 Impactanalyse der Ersatzschale mit einer starren Prallwand

Mit den Ersatzschalen werden sieben Impacttests auf die starre Prallwand mit Geschwindigkeiten zwi-
schen v; =47.8 m/s und 114.1 m/s durchgefiihrt. Tabelle 6.3 listet die untersuchten Impactgeschwindig-
keiten sowie die Massen der Projektile auf.

Abbildung 6.13 zeigt die Kraft-Zeit-Verldufe der Tests. Die Testdaten liefern unplausible Ergebnisse,
die in dieser Form nicht verwertbar sind. Es sind Kraftausschlige fiir niedrige Impactgeschwindigkeiten
(v;=49.4m/s) zu beobachten, die iiber den Werten der groBten Impactgeschwindigkeit
(v; = 114.1 m/s) liegen.
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Tabelle 6.3: Untersuchte Aufprallgeschwindigkeiten der Ersatzschalen mit der starren Platte

S1 S2 S3 S4 S5 S6 S7

m,ing 104 103 103 102 104 104 10.1

viinm/s 96.0 114.1 108.1 70.6 494 53.6 47.8

Die Kontaktkraft wird nicht direkt gemessen, wodurch sich die Schwankungen in den Verlaufen erkla-
ren lassen. Sie wird anhand der Bilder der Hochgeschwindigkeitskamera bestimmt. Dabei wird die Hin-
terkante des Projektils verfolgt und die Verzdgerung ermittelt. Durch Multiplikation der Verzégerung
mit der Projektilmasse ergibt sich der Kraftverlauf. Die Kraftverldufe zeigen starke Schwankungen so-
wie negative Werte. Eine negative Kontaktkraft ist physikalisch nicht moglich. Die Kontaktkraft ist
positiv definiert und entsteht, wenn Projektil und Ziel in Kontakt sind. Die Auflosung zur Bestimmung
der Kontaktkraft ist zu gering. Eine FE-Simulation ermdglicht an dieser Stelle eine detaillierte Auswer-
tung des Kraftverlaufs. Plausibel wére ein positiver, initialer Ausschlag, der sich mit zunehmender Zeit
einem Wert von 0 N néhert, wobei sich wihrend des Kraftverlaufs Schwankungen aufgrund der unein-
heitlichen Massenverteilung bilden miissten. Das ist in keinem der Verldufe in Abbildung 6.13 zu sehen.
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Abbildung 6.13: Testdaten Impact Ersatzschale gegen eine starre Prallwand

Da die Kraftverldaufe der Impacttests der Ersatzschale keine verwertbaren Ergebnisse liefern, wird die
Deformation des simulierten Ersatzprojektils bei Aufprall auf den gesamten Priifstand mit Bildern der
Hochgeschwindigkeitsvideos verglichen (Abbildung 6.14). Das Projektil zeigt bei allen Tests Verdre-
hungen um drei Achsen x, y und z (vgl. Anhang B.1). Die Verdrehungen des Projektils entstehen auf-
grund mehrerer Effekte bei der Testdurchfiihrung. Die Projektile werden entlang des Beschleunigungs-
rohrs im Sabot beschleunigt. Dieses kann sich innerhalb des Rohrs drehen, was eine Verdrehung des
Projektils um die Langsachse erzeugt. Bei der Trennung von Projektil und Sabot kdnnen Kraftstoe das
Projektil in Rotation versetzen. Das Projektil legt eine Flugstrecke von zwei Metern zuriick, bevor es
auf das Ziel schldgt. Aerodynamische Kréfte, wie der Luftwiderstand, konnen das Projektil weiter ver-
drehen. Zur Vereinfachung wird in der Simulation von einem senkrechten Aufprall ausgegangen.

Im Vergleich zwischen Test und Simulation sind bis zu einem Zeitpunkt von t = 0.2 ms die Langen der
unzerstorten Anteile zwischen Test und Simulation vergleichbar. Zum Zeitpunkt ¢ = 0.5 ms ist der zer-
storte Anteil in der Simulation groBer als im Test. Dies ist auf den Winkel um die y-Achse zuriickzu-
fiihren. Zum Zeitpunkt t = 1.0 ms ist ein Riss am hinteren Ende des Testprojektils zu erkennen. In den
Simulationen zeigt dieser Bereich eine starke Deformation und ebenfalls einen Riss. Ab t = 1.5 ms fallt
die Kontaktkraft auf 0 N. Der Kraftverlauf in Abbildung 6.14 erfiillt die Erwartungen und ist plausibel.
Da das Schidigungsverhalten zwischen Test und Simulation vergleichbar ist, kann davon ausgegangen
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werden, dass die Impactsimulationen der Ersatzschale ausreichend fiir diese Arbeit validiert sind und
die Kraftverldufe fiir weitere Untersuchungen in Kapitel 7 verwendet werden konnen.
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Abbildung 6.14: Vergleich von Simulation und Test von einem Impact der Ersatzschale
(v; = 108.1 m/s)

6.1.4 Impactanalyse Ersatzschale mit A12024-T3-Proben

Es werden drei Untersuchungen mit Geschwindigkeiten zwischen 88.1 m/s und 113.7 m/s mit der Er-
satzschale auf Al2024-T3-Proben durchgefiihrt (vgl. Tabelle 6.4). Die Abschédtzung nach Tabelle 3.4
ergibt, dass fiir Impacts von Schalen keine harten St63e, sondern ausschlieBlich weiche Stofe vorliegen.
Die Projektile werden wihrend des Impacts vollstindig zerstért (zu sehen im Anhang B.2 in
Abbildung B 10 bis Abbildung B 12). Die Ziele hingegen zeigen ausschlieBlich Kratzer an der Oberfli-
che. Die Proben weisen keine plastische Deformation nach dem Impact auf und werden in
Abbildung 6.15 gezeigt. Die gemittelten Testdaten sind in Abbildung 6.16 zu sehen. Es treten die glei-
chen Schwierigkeiten bei der Ermittlung der Kraftsignale aus den Testdaten auf, wie bereits unter 6.1.3
fiir die starre Platte beschrieben. Da fiir diese Tests sowohl ein weicher Stof3 vorliegt, als auch das FE-
Modell der Ersatzschale fiir diese weichen Stofe bereits validiert wurde und hier ein validiertes Materi-
almodell fiir A12024-T3 verwendet wird, wird auf eine detaillierte Betrachtung der FE an dieser Stelle
verzichtet.
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Tabelle 6.4: Impacttests harter StoB ,,Ersatzschale®; sortiert nach Impactgeschwindigkeit

FT2-3 FT2-1 FT2-2

mying  10.2 10.3 10.4

viinm/s 88.1 922  113.7

b) FT2-2

Abbildung 6.15: Proben nach Impact der Ersatzschale
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Abbildung 6.16: Testdaten Impact Ersatzschale mit A12024-T3-Proben
6.2 Diskussion der Impactanalysen der Einzelkomponenten

Die Test- und Simulationsdaten der vorangegangenen Kapitel zeigen, dass sich das Impactverhalten der
Motoren grundlegend vom Verhalten der Ersatzschale unterscheidet. Wiahrend der Motor plastische De-
formationen und Risse ausbildet, fragmentiert im Gegensatz dazu die Ersatzschale abhéngig von der
Impactgeschwindigkeit vollstindig (vgl. Tabelle 6.5 und Tabelle 6.6). Trotz gleicher StoBart (fiir die
Zielstruktur ,,starre Prallwand®) verhalten sich die Projektile unterschiedlich. Das analytische Rechen-
modell muss also abhéngig vom Projektilverhalten unter Impactbelastung ausgewéhlt werden. Da die
Ersatzschale fragmentiert und sich die Partikel am Aufprallort nicht aufsummieren, kann in einer ersten
Uberlegung das FZAM zur Berechnung dieses Aufpralls verwendet werden. Dafiir miissen sowohl die
Massen- als auch die Berstlastverteilung bestimmt werden. Die Kraftverlaufe der Test- und Simulati-
onsdaten der Motorimpacttests zeigen hingegen anndhernd den Verlauf einer Sinushalbwelle (vgl. Ab-
bildung 6.4 und Abbildung 6.6). Das deutet darauf hin, dass sich zur Berechnung dieser Impacts ein
klassisches Feder-Masse-Modell nach Kapitel 2.2.1 (Gleichung (2.13)) besser eignet als das FZAM.
Untersucht werden die Berechnungsmodelle in Abhingigkeit des Projektilverhaltens in Kapitel 7.2 und
7.3.
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Tabelle 6.5: Impactverhalten der Projektile bei Aufprall auf eine starre Prallwand

Starre Prallwand

StoB3art bei Erwartetes

Projektil Schaden Projektil Vi Rechenmodell Parameter
pl. Deformation, . ] _
Motor Rissbildung Weich Feder-Masse K, tg, vj, My,
Ersatzschale Fragmentierung Weich FZAM u, P, v;

Tabelle 6.6: Impactverhalten der Projektile bei Aufprall auf Al12024-T3-Proben

Al2024-T3
Projektil Schaden Projektil Schaden Ziel S‘.[OBart Erwartetes Parameter
bei Vi  Rechenmodell
pl. Deformation,  pl. Deformation, 5 ke, t, v;, M,
Motor Rissbildung Perforation Hart Feder-Masse my, ki
Vollsténdige / teil-
Ersatzschale weise Kratzer Weich FZAM u, P, v;
Fragmentierung

Neben der Impactgeschwindigkeit sowie der Projektilmasse miissen zur Verwendung von (eindimensi-
onalen) Feder-Masse-Modellen auch ein Steifigkeitswert k. und / oder die Kontaktzeit t; bekannt sein.
Beide Parameter lassen sich aus den Test- und Simulationsdaten ermitteln. In den Simulationsdaten sind
klare Zeitpunkte fiir den Beginn und das Ende des Impacts festzustellen, sobald die Kraft P = 0 N betragt
bzw. von diesem Wert abweicht. Fiir den Aufprall eines Motors auf eine starre Prallwand ergibt sich
eine gemittelte Kontaktzeit von t; = 0.107 ms. Dieser Wert entspricht fiir Impacts auf A12024-T3 einer
Kontaktzeit 0.326 ms.

Werden die Kraftmaxima iiber die Impactenergie geplottet und eine Approximation mithilfe einer Wur-
zelfunktion durchgefiihrt, ergeben sich die Verldufe aus Abbildung 6.17. Diese Abhéngigkeit ldsst sich
iiber die folgende Funktion beschreiben [116], die gleichzeitig die Amplitude des Ein-Feder-Masse-
Schwingers darstellt:

Prax =+/2 - ke * Exin (6.1)

Aus den Testreihen der Motorimpacts ergeben sich die folgenden Werte fiir die Federsteifigkeit k. (vgl.
Tabelle 6.7). Diese sind ein arithmetischer Mittelwert. Abbildung 6.17 zeigt, wie erwartet, dass die
Kraftmaxima der Simulationen hoher liegen als die der Testdaten, was auf die bereits erlduterten Ab-
weichungen aufgrund der indirekten Kraftmessung zuriickzufiihren ist. Nichtsdestotrotz kann das Kraft-
maximum fiir den Aufprall eines Motors bei bekannter Steifigkeit k. oder Kontaktzeit t; tiber Feder-
Masse-Modelle bzw. Gleichung (6.1) bestimmt werden.

Tabelle 6.7: Federsteifigkeiten der Impacttestserien Motor (arithmetisches Mittel)

Starre Prallwand Al2024-T3
Test FEA Test FEA
ke in = 5703.9 12701.2 691.9 1111.2

m,ing 53.0 423 53.0 423
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Abbildung 6.17: Kraftmaxima in Abhéngigkeit der Impactenergie fiir starre und nachgiebige Ziel-

strukturen

6.3 Zusammenfassung

Die dritte Arbeitshypothese besagt, dass sich Eingangsparameter fiir das Berechnungsmodell aus Vor-
versuchen und Simulationen bestimmen lassen. Die vorangehenden Kapitel verifizieren diese Arbeits-
hypothese und es lassen sich folgende, allgemeingiiltige Aussagen zur Bestimmung der Eingangspara-
meter fiir das finale Berechnungsmodell treffen (vgl. Abbildung 6.18):

Uber die Analytik lassen sich die StoBarten verschiedener Projektile und das Kraftmaximum fiir
den Fall eines nicht-fragmentierenden Projektils bestimmen. Zur analytischen Bestimmung die-
ses Kraftmaximums muss die Impactenergie sowie die Ersatzfedersteifigkeit bekannt sein, wel-
che sich aus Test- und FE-Daten ermitteln lassen.

Aus HVI-Tests ergeben sich die Schadensarten von Projektil und Ziel sowie Massenverteilun-
gen, Berstlastverteilungen und Geometriedaten wie die Lénge einzelner Komponenten und de-
ren Finzelmassen. Die Testdaten liefern aufgrund der Auswertemethodik keine plausiblen
Kraft-Zeit-Verldufe.

Uber die FEA konnen Ersatzfedersteifigkeiten und Kontaktzeiten bestimmt werden. Kraft-Zeit-
Verldufe zur Validierung des Berechnungsmodells ergeben sich ebenso.

Analytik Test FEA
Stofart; Schadensart von ke; te F(t)
Pmax Projekt & Ziel,

u(x); Pc(x); Li;my

Abbildung 6.18: Methoden zur Ermittlung verschiedener Eingangsparameter fiir das finale Berech-

nungsmodell

Auf Basis dieser Ergebnisse kann iiber die Eingangsparameter ein Berechnungsmodell fiir Drohnen-
schldge im folgenden Kapitel 7 entwickelt werden.
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7 Berechnungsmethodik fiir Mehrkorperimpacts

Kapitel 2 hat die physikalischen Grundlagen von StoB3belastungen, insbesondere von Impactlastfillen in
der Luftfahrt dargestellt, wihrend in Kapitel 3 die verschiedenen Modelle auf den Drohnenschlag iiber-
tragen wurden. Bisher hat sich in dieser Arbeit gezeigt, dass die Auswahl des Rechenmodells von der
StoBart und dem Verhalten des Projektils abhéngt. Das bisher betrachtete FZAM ist fiir sprode Materi-
alien projektilseitig giiltig. Die bisherigen Tests haben jedoch gezeigt, dass Motoren dieses sprode Ver-
halten nicht zeigen. Sie sind als ,,nicht-fragmentierende* Komponenten zu betrachten und zeigen haupt-
séchlich plastische Deformationen. Das FZAM wurde bisher aber noch nicht zur Analyse des Impacts
von Einzelkomponenten verwendet. In diesem Kapitel werden deshalb zum einen die vorangegangenen
Uberlegungen untersucht. Es wird gepriift, ob das FZAM fiir einen Motoraufprall verwendet werden
kann und ob sich Feder-Masse-Modelle besser fiir diesen Lastfall eignen. Zum anderen ist ein realer
Drohnenschlag ein Mehrkorperimpact. Das bedeutet, dass mehrere Korper mit unterschiedlichen Ver-
halten parallel oder sequenziell auf das Ziel prallen. Uber die bereits eingefiihrten Ersatzstrukturen (vgl.
Kapitel 4.2.2) werden diese Mehrkorperimpacts untersucht. Zur analytischen Betrachtung dieser Mehr-
korperimpacts wird ein neues ,,Drohnenschlagmodell* eingefiihrt und validiert. Der Fokus dieses Kapi-
tels liegt damit auf der vierten Arbeitshypothese:

., Mehrkérperimpacts, wie sie beispielsweise der Drohnenschlag darstellt, lassen sich im Testbereich
tiber Ersatzstrukturen abbilden. Ein neues, analytisches Modell kann Mehrkorperimpacts beschreiben
und mithilfe von Impacttests und FE-Simulationen der Ersatzstrukturen validiert werden. *

Das vorliegende Kapitel ldsst sich im Kontext der Arbeit so einordnen, dass zu Beginn untersucht wird,
ob der Aufprall einzelner Komponenten einer Drohne mit bestehenden Modellen analytisch beschrieben
werden kann. Darauf aufbauend ergibt sich, welches Rechenmodell sich fiir welche Komponente eignet
und fiihrt somit zu einem analytischen Ansatz zur Beschreibung von Mehrkdrperimpacts mit verschie-
denen Schadensarten auf Seiten des Projektils. Dieses Modell wird iiber Test- und FE-Daten validiert
(vgl. Abbildung 7.1). Ausziige aus diesem Kapitel wurden vom Autor in [194] veroffentlicht.

Analytik Test FEA

Validierung

Kapitel 4 Kapitel 5
Eingangsparameter *

Kapitel 6

Quasi-statische
Voruntersuchungen

Impact
,,Einzelkomponente*

Mehrkorperimpact Kapitel 7

Abbildung 7.1: Einordnung des Kapitels 7 im Gesamtkontext Drohnenschlag
7.1 Berechnungsmodell im Gesamtkontext des Drohnenschlags

Bei einem Drohnenschlag konnen sowohl weiche als auch harte St6Be auftreten (vgl. Kapitel 3.1). Diese
Unterscheidung ist grundlegend fiir die Auswahl der Rechenmethode, da dadurch das Verhalten von
Projektil und Ziel entweder entkoppelt (weicher StoB3) oder gekoppelt (harter Sto3) betrachtet werden
muss. Beide Stof3e lassen sich anhand des Projektilverhaltens weiter differenzieren. Komponenten der
Drohne werden wihrend des Impacts deformiert (vgl. Abbildung 2.3 d)) oder zerbrechen in kleinere
Fragmente (vgl. Abbildung 2.3 c)). Aufgrund der Zusammensetzung der Drohne aus verschiedenen
Komponenten (z. B. Aluminiumgehiuse des Motors, Schale aus Polycarbonat) stellt der Drohnenschlag
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eine Kombination der Schadensbilder des Projektils dar. Im folgenden Kapitel werden Berechnungsmo-
delle fiir diese Impactfille und Projektilverhalten (Fragmentierung, plastische Deformationen und kom-
binierter Schaden) entwickelt. Das Modell fiir den kombinierten Schaden stellt das ,,Drohnenschlagmo-
dell” (DSM) dar, welches in dieser Arbeit neu eingefiihrt wird. Abhéngig von der StoBart ergeben sich
die Berechnungsmodelle, wie sie in den Kapiteln 7.2 und 7.3 genau erldutert werden (vgl. Abbildung
7.2).

I'I Kapitel 7.2 N ./ Kapitel 7.3 N
E E Drohnenschlag E

( i : : )
Verhalten E Starres Ziel i i Deform. Ziel i
Zielstruktur ! (Weicher StoB) ! ! (Harter StoB) !

s i : : : : <
- | T I | | ! : )
Verhalten Fragmentierun; Nicht- i i Fragmentierun; Nicht- i
Projektil ! & & Fragmentierung 0 ! g ! e Fragmentierung f
; = i a »
t i ¥ i i )

1| Flugzeugaufprall- Feder-Masse- i E Flugzeugaufprall- Feder-Masse- E
! modell Modell ! ! modell Modell !
Rechen- | i i i
modell Drohnenschlagmodell E i Drohnenschlagmodell i
0 fiir weiche StoBe 0 0 fiir harte Stofe 0
\_ ’l \ 1 )

Abbildung 7.2: Berechnungsmodelle im Gesamtkontext des Drohnenschlags

Der grundlegende Ansatz der Impulserhaltung des FZAMs eignet sich, um dieses Berechnungsmodell
auf einen Drohnenschlag zu iibertragen. Ein Unterschied zum bestehenden FZAM ist die kinetische
Energie und somit der Schaden des Projektils. Das FZAM nimmt an, dass das Projektil wihrend des
Aufschlags vollstindig zerstort wird. Aufgrund der hohen Energien bei einem Flugzeugaufprall kann
diese Annahme getroffen werden. Bei einem Drohnenschlag ist dieses Verhalten des Projektils nicht zu
erwarten. Komponenten der Drohne, wie z. B. die Motoren, werden plastische Deformationen zeigen,
im betrachteten Geschwindigkeitsbereich aber nicht vollstindig zerstort. Dies beweist Kapitel 6.1. Es
wird angenommen, dass sich fiir diese Impacts ein Feder-Masse-Modell besser zur Berechnung eignet
als das FZAM. Deshalb wird in diesem Kapitel eine Methodik zur Berechnung von Drohnenschlédgen,
abhéngig von den physikalischen Effekten, entwickelt und mithilfe von Test- und Simulationsdaten der
Ersatzstruktur validiert. Zur Bewertung wird die Tabelle 5.8 herangezogen. Im Rahmen der Vorausle-
gung, in der das Modell verwendet werden soll, sollen eher konservative Ergebnisse erzielt werden.
Deshalb liegt der Fokus darauf, dass das Berechnungsmodell die Vergleichswerte eher iiber- als unter-
schatzt.

7.2 Modelle fiir weiche Stof3e (starre Zielstrukturen)

Bei einem weichen Sto3 werden Projektil- und Zielverhalten unabhéingig voneinander betrachtet. Dieser
Fall liegt bei einem Aufprall auf eine Struktur vor, deren Verformung deutlich kleiner als die des Pro-
jektils ist (vgl. Gleichungen (2.24), (2.25) und (2.26)). Das Ziel kann als starr betrachtet werden. Nach
Tabelle 3.4 liegt ein weicher Stof3 bei einem Aufprall auf 50 mm Stahlplatten fiir alle Impactfille vor.
Bei einem weichen Sto3 kann das Projektil vollstindig bzw. teilweise zerstort werden oder plastische
Deformation zeigen. Beide Fille werden {iber unterschiedliche Berechnungsansétze analytisch beschrie-
ben und im Folgenden vorgestellt.

7.2.1 Fragmentierende Projektile

Kommt es beim Aufprall auf ein starres Ziel zur Fragmentierung des Projektils (vgl. Abbildung 2.3 c)),
kann das FZAM nach Formel (2.36) genutzt werden. In diesem Fall wird die Annahme erfiillt, dass sich
die Masse des Projektils am Ziel nicht aufsummiert. Bei einem Impactvorgang kann es sowohl zur teil-
weisen als auch vollstandigen Zerstérung des Projektils kommen. Eine vollstindige Zerstorung liegt
vor, wenn das Projektil entlang der kompletten Lange das Ziel getroffen hat. Das bedeutet, dass die
kinetische Energie vor dem Aufprall grofl genug war, um das Projektil vollstindig zu zerstéren. Bei
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einer teilweisen Zerstérung ist nur ein Anteil des Projektils zerstort, es besteht eine unbeschidigte Rest-
struktur. Abbildung 7.3 zeigt je ein a) vollstindig und b) teilweise zerstortes Projektil. An den Fragmen-
ten ist zu erkennen, dass unter b) ca. 1/3 der Ersatzschale zerstort wird. Das Flugzeugaufprallmodell ist
fiir beide Fille anwendbar. Im Fall a) wird die Abbruchbedingung x(t) = 0 und im Fall b) die Abbruch-
bedingung dx/dt = 0 erfiillt.

m m
a)v; = 10815 b)vj =47.8 %

e

Abbildung 7.3: Gegeniiberstellung vollstindig / teilweise zerstortes Projektil nach Impactvorgang

Zur Untersuchung der Fragmentierung des Projektils wird die Ersatzschale der Drohnenschale nach Ka-
pitel 4.2.2 verwendet. Abbildung 7.4 zeigt die a) Massen- und b) Berstlastverteilung. Die Berstlastver-
teilung wird aus der FlieBspannung von PLA, die {iber quasi-statische Zugversuche bestimmt wurde,
ermittelt. Des Weiteren flieit die Geometrie der Ersatzschale ein. Am Anfang und Ende des Kdorpers
wird mehr Kraft zur Zerstorung benotigt, da hier die Dicke der Ersatzschale einen Einfluss hat. Im wei-
teren Verlauf liegt ein Hohlkdrper vor, in den Ausschnitten fiir die Motoren sinkt die Berstlast noch
weiter ab. In Kapitel 6.1.3 (Tabelle 6.3) wurden bereits die untersuchten Impactgeschwindigkeiten so-
wie die Masse der Ersatzschale aufgelistet. Abbildung 7.5 zeigt Testdaten und berechnete Kraft-Zeit-
Verldufe von Aufprallkriften fiir Impactgeschwindigkeiten von v; = 108.1 m/sund v; = 47.8 m/s auf die
starre Zielstruktur. Die Testdaten liefern keine verwertbaren Ergebnisse, wie bereits in Kapitel 6.1.3
erldutert wurde.
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Abbildung 7.4: Massen- und Berstlastverteilung der Ersatzschale
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Abbildung 7.5: Vergleich der Test- und FE-Daten der Kontaktkraft bei Aufprall der Ersatzschale auf
ein starres Ziel fiir a) 108.1 m/s und b) 47.8 m/s

Die Ergebnisse der Berechnungen mit dem erweiterten FZAM nach Gleichung (3.9) werden den Simu-
lationsdaten in Abbildung 7.6 gegeniibergestellt. Abbildung 7.6 a) zeigt Simulationsdaten fiir die starre
Wand und theoretisch berechnete Verldufe fiir eine Impactgeschwindigkeit von v; = 108.1 m/s. Als Ein-
gangsdaten fiir die Berechnung werden die Massen- und Berstlastverteilung aus Abbildung 7.4 genutzt.
Die maximale Kraft des analytischen Verlaufs liegt bei 9.47 kN und damit 5.26 kN oberhalb der maxi-
malen Kraft der Simulation (Abbildung 7.6 a)). Der Kraftverlauf der Simulationen fallt bei t = 1.5 ms
auf 0 N ab, wihrend der analytische Verlauf bei t = 0.6 ms auf 0 N fillt. Einen Einfluss auf die Impact-
dauer und die initiale Lastspitze hat die Berstlastverteilung P, zu sehen in Abbildung 7.6 b). Eine Re-
duktion der Berstlast reduziert das Kraftmaximum und verléngert die Impactdauer. Wird der Verlauf
der Berstlast mit 1/4 multipliziert, ergibt sich eine Impactdauer von 1.38 ms, das Kraftmaximum liegt
bei 4.77 kN. Wird die Berstlast halbiert, reduziert sich das Kraftmaximum auf 6.33 kN und die Impact-
dauer betrdgt 0.95 ms. Der theoretische Verlauf folgt im Fall von 1/4 P. den Simulationsdaten ohne
groBBere Abweichungen. Mit einer reduzierten Berstlast stimmen die Verldufe gut liberein. Die Annahme
,»die FlieBspannung von PLA bestimmt die Berstlastverteilung® ist konservativ. Im realen Fall wird eine
Kombination mehrere Versagensarten auf Seiten des Projektils auftreten, z. B. Knicken und Falten. Eine
Reduktion der Berstlast fiihrt zu Ergebnissen, die besser mit den Simulationsdaten iibereinstimmen. Es
muss demzufolge eine andere Methode zur Bestimmung der Berstlast verwendet werden. Ruch analy-
siert insgesamt 14 verschiedene Methoden [156]. Die Moglichkeiten reichen von einer Reduktion der
Berstlast aufgrund von FlieBen durch einen Anteil, der von der momentanen Geschwindigkeit an der
StoBstelle abhingig ist [195], iiber eine Kombination aus Flie- und Beulversagen [196], bis hin zur
Faltung des Projektils [197]. Der Faktor 1/4 entspricht, nach den Ergebnissen von Ruch, einem Kombi-
nationsschaden aus FlieBen und Beulen. Abhéngig von Beobachtungen in Tests muss die Methodik zur
Bestimmung der Berstlast ausgewéhlt werden.
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Abbildung 7.6: Impact Ersatzschale: a) Vergleich Analytik & Simulation Impact Ersatzschale; b) Un-
tersuchung des Einflusses von P,
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In Abbildung 7.7 wird der Einfluss der Berstlast fiir weitere Geschwindigkeiten untersucht. Bei einer
Reduktion der Berstlast auf 1/4 des urspriinglichen Werts stimmen Analytik und Simulation hinsichtlich
der Impactdauer besser iiberein. AbschlieBend zeigt Abbildung 7.8 die Zusammensetzung der Kontakt-
kraft fiir unterschiedliche Anteile von P.. Die Berstlast wirkt auf die Verzogerung. Sinkt die Berstlast,
verlidngert sich der Impactvorgang. Bei einem Aufprall des Ersatzprojektils bestimmt die Berstlast mal3-
geblich den Verlauf aufgrund der geringen Masse. Steigt die Masse der Projektile, verringert sich der
Anteil der Berstlast am Kraftverlauf. Neben der Gesamtmasse muss auch die Impactgeschwindigkeit
betrachtet werden. Diese geht quadratisch in die Berechnung der Impactkraft ein. Riera zeigt bereits,
dass der Anteil der Berstlast fiir Geschwindigkeiten von v; > 100 m/s anndhernd vernachlassigbar ist.
Da die reduzierte Berstlast fiir die Ersatzschale gute Ergebnisse im Vergleich zur Simulation zeigt, wird
mit dieser im Folgenden gerechnet.
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Abbildung 7.8: Zusammensetzung der Kontaktkraft bei unterschiedlichen Anteilen der Berstlast

7.2.2 Nicht-fragmentierende Projektile

Der Motor wird sich, im Gegensatz zur Ersatzschale, sowohl elastisch als auch plastisch verformen (vgl.
Abbildung 2.3 d)). Anders als bei der Fragmentierung, wie es die Ersatzschale unter Kapitel 7.2.1 zeigt,
ist das Projektil nach dem Impact noch vollsténdig vorhanden.

Im Folgenden wird untersucht, ob die Kontaktkraft {iber das erweiterte FZAM berechnet werden kann.
Bisher wurde das FZAM noch nicht auf Einzelkomponenten angewendet. Die bisher angestellten Uber-
legungen deuten darauf hin, dass sich ein Feder-Masse-Ansatz besser eignet. Die alleinige Betrachtung
von Abbildung 3.12 in Kapitel 3.3 ldsst aber wiederum auch die Aussage zu, dass das erweiterte FZAM
ohne differenzierte Betrachtung der Einzelkomponenten verwendet werden kann. Die Berechnungen
werden mit Kraftverldufen, die aus den Testdaten ermittelt werden, verglichen. In den vorangegangenen
Kapiteln erfolgte bereits eine Gegeniiberstellung der FEA-Daten mit experimentellen Daten. In diesem
Kapitel steht nun ein Vergleich der Analytik mit den Testdaten an. Es wird eine bilineare und eine
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konstante Massenverteilung fiir die Motoren untersucht, um den Einfluss auf den Kraftverlauf zu ermit-
teln. Die Berstlast des Motors wird als konstant angenommen auf Basis der Ergebnisse der quasi-stati-
schen Untersuchungen. Beide als konstant angenommenen Verldufe zeigen zu Beginn und am Ende des
Projektils einen steilen Abfall, da am Rand die Verldufe jeweils den Wert 0 annehmen. Abbildung 7.9
zeigt die festgelegten Verldufe fiir die Massen- und Berstlastverteilung des Motors.

a) Massenverteilung b) Berstlastverteilung
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Abbildung 7.9: Massen- und Berstlastverteilung fiir einen einzelnen Motor

In Abbildung 7.10 werden die Testdaten den Berechnungen aus dem FZAM gegeniibergestellt. Sechs
Gruppen der Testserien 1 bis 6 (vgl. Tabelle 6.1) werden je mit den Berechnungen fiir konstante und
bilineare Massenverteilungen verglichen.

Die Verldufe fiir eine konstante und bilineare Massenverteilung weichen mit steigender Impactge-
schwindigkeit immer stérker voneinander ab. Abweichungen sind sowohl fiir die Impactdauer als auch
fiir die Kraftmaxima zu sehen. Die Unterschiede sind am stirksten fiir die grofite Geschwindigkeit aus-
gepragt. Mit steigender Geschwindigkeit steigt der Anteil der Massenverteilung an der Kontaktkraft
quadratisch, weshalb der Einfluss der Verteilungen ausgeprigter zu erkennen ist. Es ist zu sehen, dass
bei einer konstanten Massenverteilung das Kraftmaximum zu Beginn des Impacts auftritt, wihrend die
bilineare Massenverteilung das Kraftmaximum zu einem versetzten Zeitpunkt zeigt. Fiir die grofte Ge-
schwindigkeit tritt das Maximum der bilinearen Verteilung bei t = 0.12 ms auf. In Bezug zum FZAM
bedeutet das, wenn die Massenverteilung pu(x) konstant ist, wird das Kraftmaximum zu Beginn des
Impacts erreicht. Im Vergleich zu den Testdaten zeigen die Kraftmaxima der Berechnungen grof3e Ab-
weichungen, die in Tabelle 7.1 gelistet sind. Die relativen Abweichungen liegen zwischen 28.6 % und
57.0 %. Die Verlaufe der Tests zeigen die Form einer Sinushalbwelle. Die Verldufe des FZAMs weichen
stark von einer Sinushalbwelle ab.

Tabelle 7.1: Relative Abweichung zwischen den Maxima der Tests und Berechnung (FZAM)

Serie S1 Serie S2 Serie S3 Serie S4 Serie S5 Serie S6

Vipgainm/s 252 30.7 41.9 52.7 84.1 97.5
i konstantin % 28.6 36.3 44.0 45.5 39.9 46.5
ulinearin%  30.8 412 52.3 57.0 53.0 54.5

Es wird damit bewiesen, dass sich das FZAM nicht eignet um den Impact eines Motors zu berechnen.
Es kommt nicht zur Fragmentierung und der Motor trifft das Ziel nicht entlang seiner vollstdndigen
Lange. Das FZAM zeigt keinen Verlauf, der mit einer Sinushalbwelle vergleichbar ist. Auch eine Vari-
ation der Massenverteilung fiihrt nicht zu plausiblen Ergebnissen. Die Abweichungen, in Bezug auf die
Kraftmaxima, liegen auflerhalb der akzeptablen Bereiche. Deshalb miissen zur Modellierung andere
Ansitze verwendet werden.
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Abbildung 7.10: Vergleich Kontaktkrifte aus Tests mit Berechnungen aus FZAM

Im Folgenden werden drei Ansitze verwendet und diese mit Simulations- und Testdaten verglichen. Es
kommen die Feder-Masse-Modelle zum Einsatz, die unter Kapitel 2.2 eingefiihrt wurden. Dafiir werden
die Eingangswerte aus Tabelle 7.2 verwendet. Fiir die Lange, Breite und Hohe der starren Wand werden
die Daten aus Abbildung 4.16 genutzt, wobei fiir die Plattenhdhe die Gesamthéhe von A= 50 mm ver-
wendet wird.

Tabelle 7.2: Eingangswerte fiir Impactberechnungen mit Feder-Masse-Modell

Projektil Starre Wand
Rin E in m, in gy in h in E in m, in gy in
v () v ()
mm MPa kg MPa mm MPa kg MPa
14.1 68000 03  0.053 70 50 210000 0.3  29.95 950
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Abbildung 7.11 und Abbildung 7.12 zeigen je die Berechnungsergebnisse im Vergleich zu den Test-
bzw. Simulationsdaten fiir die Serien 1 und 6. Weitere Verldufe sind im Anhang B.3 dargestellt. Unter
a) wird das generelle Impactmodell verwendet, in b) werden die Ergebnisse des nichtlinearen 1-Masse-
Schwingers gezeigt und ¢) zeigt die Ergebnisse des Berechnungsmodells fiir Plastizitit bei Impact. In
d) wird ein linearer Feder-Masse-Schwinger auf Basis der FE-Simulationsdaten genutzt. Es handelt sich
hier um ein semi-empirisches Modell, da die Eingangsgroen Kontaktzeit t; und Steifigkeit k., auf Basis
eines Kraftverlaufs der FE-Simulationen bestimmt werden (vgl. Kapitel 6.2).
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Abbildung 7.11: Vergleich Kontaktkréfte fiir Serie S1 mit verschiedenen Feder-Masse-Modellen
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Abbildung 7.12: Vergleich Kontaktkrifte fiir Serie S6 mit verschiedenen Feder-Masse-Modellen
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Das generelle Modell unter Abbildung 7.11 a) und Abbildung 7.12 a) weicht deutlich von den Testdaten
ab. Das Kraftmaximum liegt um den Faktor 4.9 bis 7.6 hoher als das Maximum der Testdaten. Die
berechnete Kontaktzeit betragt 0.055 ms im Vergleich zur Kontaktzeit aus den Tests, die bei 0.25 ms
liegt. Das generelle Modell beinhaltet Kontakt-, Biege-, Schub- und Membransteifigkeiten. Da das Ziel
starr ist, konnen die letzteren beiden vernachléssigt werden. Dadurch ergibt sich ein Modell eines nicht-
linearen 1-Massen-Schwingers. Die Ergebnisse sind in b) den Testdaten gegeniibergestellt. Im Gegen-
satz zum generellen Modell nimmt der relative Fehler leicht zu (zwischen 0.5 und 0.9 %), zeigt aber
insgesamt den grofiten relativen Fehler aller Modelle (vgl. Tabelle 7.3). Beide Modelle eignen sich somit
nicht, um den Impact eines Motors auf eine starre Platte zu beschreiben.

Die Modelle beschreiben nicht die plastische Deformation des Motors wéhrend des Impacts, wodurch
Abweichungen entstehen. Erwartet wird, dass die Kraft nach dem Erreichen des Maximums stark ab-
fallt. Es tritt plastische Deformation am Projektil auf, weshalb der Restitutionskoeffizient nicht e = 1
entsprechen kann, anders als von den Modellen unter a) und b) berechnet. Deshalb wird unter c) das
Berechnungsmodell nach Stronge fiir einen Impact mit plastischer Deformation angewandt. Die Ver-
laufe des Berechnungsmodells sind plausibel. Das Kraftmaximum dieses Modells liegt zwischen 28.1
und 75.6 % tiber den Testdaten und somit zwar unter den Werten der Modelle ohne plastische Defor-
mation, aber trotzdem noch mit groBen Abweichungen zu den Testdaten. Die Abweichungen lassen sich
darauf zuriickfiihren, dass der Motor inhomogen ist. Er besteht aus mehreren Komponenten verschiede-
ner Materialien. Das Impactmodell nach Stronge geht aber von einem homogenen, kugelférmigen Pro-
jektil aus. Zudem sei hier auf die 0. g. Ungenauigkeit der Testdaten verwiesen. Aulerdem werden Scha-
den am Projektil nicht modelliert. Dehnratenabhéngigkeiten sowie die Anregung héherer Eigenmoden
der Materialien bzw. Komponenten werden ebenfalls nicht modelliert.

Aufgrund der Abweichungen der Berechnungsmodelle zu den Testdaten wird unter d) der Kraftverlauf
aus FE-Simulationen hinzugezogen. Mithilfe der Ersatzfedersteifigkeit k. und der Kontaktzeit t; aus
Kapitel 6.2 wird iiber das Modell des Ein-Massen-Schwingers

T
Ppy = v /ke " Mppe * SiN (t_f (t— to)) (7.1)

die Kraft bei Aufprall eines Motors Py berechnet. In dieser Gleichung stellt m,¢ die Masse des nicht-
fragmentieren Projektils dar. Im Falle des Mehrk&rperaufpralls kann der Impact einer einzelnen Kom-
ponente auch zeitversetzt auftreten. Der erste Kontakt der Komponente mit dem Ziel wird als Referenz-
zeitpunkt t, festgelegt. Diese Formel stellt eine starke Vereinfachung des Aufpralls des Motors dar.
Effekte aufgrund von Dehnratenabhingigkeiten der Materialien, Deformationen und Schiden sowie der
Anregung hoherer Eigenmoden werden indirekt und stark vereinfacht iiber die Ersatzfedersteifigkeit
modelliert, da diese aus Test- bzw. Simulationsdaten empirisch ermittelt wird. Das Berechnungsmodell
mit ke ppa zeigt eine gute Ubereinstimmung mit den FE-Daten. Das BestimmtheitsmaB liegt zwischen
0.70 und 0.85 fiir die Testserien, was eine gute bzw. sehr gute Ubereinstimmung anzeigt. Wird hingegen
ke Test genutzt, sinkt das Bestimmtheitsmall auf Werte zwischen 0.46 und 0.59. Im Vergleich zu den
Testdaten zeigt sich fiir geringe Impactgeschwindigkeiten ein relativer Fehler von 1.1 % bzw. 4.1 %.
Dieser Wert steigt mit hoheren Geschwindigkeiten und liegt fiir Serie S6 bei 19.6 %. Fiir Serie S5 zeigt
sich ein Ausreiler in den Testdaten (vgl. Abbildung B 16 im Anhang B.3). Erwartet wird, dass die
Abweichung mit steigender Geschwindigkeit zunimmt. Die Serie S5 stellt hier aber eine Ausnahme dar.
Sie zeigt die grofiten Abweichungen, obwohl die Tests im Schnitt mit einer Geschwindigkeit von
v; = 84.1 m/s durchgefiihrt wurden, im Gegensatz zur Hochstgeschwindigkeit von v; = 97.5 m/s. Zwi-
schen Analytik und FEA ist eine Abweichung von 5.2 % zu messen. An den Projektilen zeigen sich
keine Auffilligkeiten. Das deutet darauf hin, dass fiir diese Serie ein Messfehler vorliegt. Eine andere
Erklarung fiir die Abweichung ist, dass bei Serie S6 ein Ablésen der oberen Motorabdeckung zu be-
obachten ist, was einen Einfluss auf die Kontaktkraft haben kann. Aufgrund der Erkenntnisse aus dem
vorangegangenen Kapitel und der guten Ubereinstimmung mit den FE-Daten wird der AusreiBer in die-
ser Arbeit nicht weiter untersucht. Zudem wird auf eine genaue Analyse der Kontaktzeiten verzichtet,
da diese wegen der ungenauen Bestimmung der Kontaktzeitpunkte sehr grole Abweichungen aufzeigt.
Aus der FEA werden die Kontaktzeitpunkte fiir das Berechnungsmodell entnommen, weshalb hier eine
Ubereinstimmung zwischen Analytik und FE-Daten vorliegt.
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Tabelle 7.3: Betrédge der relativen Abweichung zwischen den Kraftmaxima Feder-Masse-Modell /
max. gemessene Kraft / FEA

Serie S1 Serie S2 Serie S3 Serie S4 Serie S5 Serie S6
Generelles Modell 394.6 % 427.7 % 503.2 % 569.8 % 763.2 % 663.3 %
1 DoF Nichtlinear 395.1 % 428.2 % 503.8 % 570.5 % 763.9 % 664.1 %

Plastizitat 28.0 % 314 % 41.1 % 49.7 % 75.6 % 50.8 %
Semi-Empirisch 1.1% 4.1 % 11.9% 18.7 % 39.3% 19.6 %
FEA 21.0% 11.8 % 35% 4.6 % 52% 1.7 %

Es hat sich gezeigt, dass sich das FZAM nicht dafiir eignet, um den Aufprall eines Motors auf eine starre
Wand zu beschreiben. Analytische Ansétze, die die plastische Deformation nicht modellieren, zeigen
starke Abweichungen im Vergleich zu Testdaten. Dahingegen zeigen Modelle, die die plastische Defor-
mation modellieren, geringere Abweichungen. Aufgrund der Inhomogenitit des Motors eignen sich
diese trotzdem nicht fiir weitere Berechnungen. Ein semi-empirisches Berechnungsmodell, dessen Ein-
gangsparameter aus FE-Daten bestimmt werden, zeigt die geringsten Abweichungen zu den Testdaten
und wird fiir nachfolgende Berechnungen weiterverwendet.

7.2.3 Berechnungsmodell fiir Mehrkorperimpacts (Drohnenschlagmodell)

Ein realer Drohnenschlag setzt sich aus dem Aufprall nicht-fragmentierender Komponenten (z. B. Mo-
tor, Kamera etc.) und fragmentierender Komponenten (z. B. Schale, Abdeckungen, Batterie etc.) zu-
sammen. Weder das Flugzeugaufprallmodell noch Feder-Masse-Modelle kénnen einzeln betrachtet
beide Projektilverhalten abbilden, wie in den Kapiteln 7.2.1 und 7.2.2 gezeigt wird. Zur vollstindigen
analytischen Beschreibung eines Drohnenschlags werden deshalb beide Modelle superponiert. In Ab-
bildung 7.13 sind die Bereiche zur Anwendung der Berechnungsmodelle markiert. Fiir hell hinterlegte
Bereiche wird ausschlie8lich das FZAM unter Beachtung der Flugorientierung des Quadcopters ver-
wendet (erweitertes FZAM). Im Gegensatz dazu bedeutet dunkel hinterlegt, dass das erweiterte FZAM
und ein Feder-Masse-Modell iiberlagert werden. Abhéngig von der lokalen x-Koordinate entlang des
eindimensionalen Drohnenmodells gibt es somit zwei Bereiche. Im Bereich 1 wird das erweiterte FZAM
verwendet, im Bereich 2 die Superposition aus dem erweiterten FZAM und Feder-Masse-Modell. Uber
die Aufteilung in Bereiche ergibt sich das mechanische Ersatzmodell, wie es in Abbildung 7.14 darge-
stellt wird.

Mathematisch kann tiber Gleichung (7.2) die Aufschlagkraft bei einem Drohnenschlag auf ein starres
Ziel bzw. einem weichen Stof3 berechnet werden. Dieser Ansatz fiir Mehrkdrperimpacts wird fortan als
»Drohnenschlagmodell*“ (DSM) bezeichnet:

( ) — { R:(x(t)) + H(x(t))v(t)z fir x< xma,i \ xme,i <x< xma.i+1 \% xme,i+n <x (72)

P.(x(®) + u(x(®©)v(t)? + Pen(v(©), x())  fir Xmai S X < e

Sie setzt sich aus den bekannten Anteilen Berstlastverteilung P,, Masse pro Einheitsldnge y und Impact-
geschwindigkeit v(t) zusammen. Trifft eine nicht-fragmentierende Komponente auf, wird der Anteil
Ppy addiert. Zur Berechnung dieses Anteils werden nach Formel (7.1) ebenfalls die Impactgeschwin-
digkeit, die Ersatzfedersteifigkeit k., die Masse der nicht-fragmentierenden Komponente m,,¢ und die
Kontaktzeit t; bendtigt. Die Parameter x,,,, sowie X, stellen dabei die Anfangs- bzw. Endkoordinaten
von nicht-fragmentierenden Komponenten entlang des Linienmodells dar und definieren die Berech-
nungsabschnitte. Anstatt der initialen Geschwindigkeit v; wird die aktuelle Projektilgeschwindigkeit
zum Impactzeitpunkt v(t) in Gleichung (7.1) eingesetzt. Die Anfangsbedingungen aus Kapitel 2.5 gel-
ten weiterhin: dx/dt (0) = —v; und x(0) = L.
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Abbildung 7.13: Anwendung der Berechnungsmodelle in Abhidngigkeit des Bereichs entlang eines
Quadcopters
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Abbildung 7.14: Mechanisches Ersatzmodell fiir Drohnenschlage — Weicher Sto3; Bereich 1 wird iiber
das (erweiterte) FZAM modelliert; in Bereich 2 werden FZAM und ein Feder-Masse-Modell superpo-

niert
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7.2.4 Validierung des Berechnungsmodells fiir weiche Stof3e

Der Ansatz (7.2) aus dem vorangegangenen Kapitel wird iiber einen Vergleich mit Test- und Simulati-
onsdaten validiert. Zur Validierung werden sechs Impacttests mit der Ersatzstruktur inklusive Motoren
(vgl. Abbildung 4.10) durchgefiihrt, dargestellt in Tabelle 7.4. Aufgrund des Testsetups (vgl.
Kapitel 4.3.2) kdnnen wahrend der Tests unterschiedliche Abweichungen auftreten. Diese reichen vom
Aufschlag unter grolen Winkeln bis zum Losen der Motoren aus der Ersatzschale vor dem eigentlichen
Aufprall. In den Tests 1 bis 5 werden jeweils solche Abweichungen beobachtet. Die Tests sind im An-
hang B.4 dargestellt. Test 6 eignet sich fiir weitere Untersuchungen und begleitende FE-Simulationen.
Die Bildfolge des Aufschlags des Tests K6 ist in Abbildung 7.15 zu sehen.

Tabelle 7.4: Impacttest mit der Ersatzstruktur / Motorkombination auf die starre Platte

1 2 3 4 5 6
Test K5 K2 K1 K3 K4 K6

Masse Projektilm,ing  116.2 115.6 1163 1150 1162 116.0

Geschwindigkeit v; inm/s 943 97.0 97.8 101.7 105.1 1074

t=0ms t=0.2 ms t=0.4 ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=1.2ms t=14ms

Abbildung 7.15: Bildfolge Impacttest Kombination K6 Ersatzstruktur / Motor v; = 107.4 m/s

Zum Zeitpunkt t = 0 ms trifft die Struktur auf die starre Wand. Der vordere Motor ist bei £t = 0.2 ms in
Kontakt mit dem Ziel. Das Material, das zwischen den zwei Motoren liegt, wird zu diesem Zeitpunkt
gestaucht und bildet Risse. Der Anteil der Ersatzstruktur hinter dem zweiten Motor hat keine sichtbaren
Schiaden. Der zweite Motor trifft bei t= 0.4 ms auf den vorderen Motor, welcher sich bereits im
Rebound befindet und sich vom Ziel entfernt. Die Ersatzstruktur zeigt weiteres Risswachstum. Zu den
nachfolgenden Zeitpunkten t = 0.6 ms bis t = 1.0 ms ist zu sehen, dass der vordere Motor zwischen der
starren Platte und dem hinteren Motor gestaucht wird. Die Ersatzstruktur fragmentiert vollstindig. Ab
dem Zeitpunkt von t = 1.4 ms kann der Impactvorgang als beendet angenommen werden, da sich beide
Motoren vom Ziel entfernen und die Ersatzstruktur vollstéindig in einzelne Fragmente zerbrochen ist.

FE-Modelle zeigen eine gute Ubereinstimmung bei Betrachtung der Deformation des Ersatzprojektils.
Es werden zwei Simulationsmodelle zum Vergleich herangezogen: ein Modell mit senkrechtem Auf-
schlag sowie ein Modell mit Neigung des Projektils, die der Neigung des realen Tests entspricht (Rota-
tion von 2.5° um die globale y,-Achse sowie 5° um die globale x,-Achse). Die Simulationen sind dem

Test in Abbildung 7.16 gegeniibergestellt. Die Ersatzschale zeigt in den Simulationen Rissbildungen ab
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einem Zeitpunkt von t=0.2 ms, was dem sproden Verhalten der Tests entspricht. Zum Zeitpunkt
t = 0.6 ms zeigt die Ersatzstruktur in den Simulationen eine grofere Schidigung, was sich mit den Er-
gebnissen aus Kapitel 6.1.3 in Abbildung 6.14 deckt. Im weiteren Verlauf stimmen die Schiaden im
Vergleich zwischen Test und geneigter Impactsimulation liberein. Die Simulation mit senkrechtem Auf-
prall zeigt einen ausgepréigteren Riickschlag, da sich der hintere Motor, im Vergleich zu den anderen
Verléufen, weiter zurtick entlang der z,-Achse entfernt hat. Da die grundlegenden Modelle validiert sind
und die Deformation zwischen Test und Simulation iibereinstimmt, werden die Kraft-Zeit-Daten der
Simulation mit der Analytik verglichen.

t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6ms

FEA Impact
senkrecht

FEA Impact
geneigt

Test

FEA Impact
senkrecht

FEA Impact
geneigt

Abbildung 7.16: Vergleich zwischen Test und Simulation der Ersatzstruktur bei Impact auf eine starre
Prallwand mit v; = 107.4 m/s

Das Berechnungsmodell aus (7.2) wird genutzt um den Kraftverlauf bei Aufprall der Ersatzstruktur zu
berechnen. Als Massen- und Berstlastverteilung werden die Verlaufe aus Abbildung 7.4 verwendet, wo-
bei die Berstlast mit einem Faktor von 1/4 multipliziert wird. Abbildung 7.7 zeigt, dass fiir diesen Wert
die Kraftverldufe der Ersatzstruktur zwischen Simulation und Analytik gut tibereinstimmen. Die Im-
pactgeschwindigkeit betrdgt v; = 107.4 m/s. Fiir den Anteil der Kraft, der iiber das Feder-Masse-Modell
bestimmt wird, wird Formel (7.1) verwendet.

Die Berechnung fiihrt zum Verlauf, der in Abbildung 7.17 a) zu sehen ist. Die erste Lastspitze stimmt
gut mit dem Verlauf der Simulation tiberein. Da der Schaden des Motors nicht direkt modelliert wird,
kommt es im Bereich der maximalen Kraft zu Abweichungen zwischen Analytik und Simulation. Das
Berechnungsmodell zeigt einen zweiten Ausschlag, der um 0.24 ms spéter auftritt als der der FE-Simu-
lation. Das BestimmtheitsmaB3 liegt bei 0.06, was eine nicht akzeptable Abweichung darstellt. Zur Er-
lauterung muss das grundlegende Rechenmodell von Riera aus Abbildung 2.10 betrachtet werden. Das
Modell geht davon aus, dass die Impactkraft an der Kontaktfliche zwischen Projektil und Zielstruktur
wirkt. Es gibt keine Aufsummierung der zerstorten Masse des Projektils an der Kontaktflache. Bei den
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Tests der Ersatzstruktur trifft der hintere Motor auf den vorderen, wodurch an der Kontaktfliche der
beiden Motoren eine Kraft entsteht. Dies muss in der Berechnung beachtet werden, indem die lokale x-
Koordinate des Projektils angepasst wird. Diese wird, nach dem Impact des ersten Motors, um einen
Anteil x,},5 erweitert. Dieser Anteil beschreibt die bleibende, plastische Verformung des vorderen Mo-
tors nach dem ersten Impact und kann iiber Gleichungen fiir plastisches Impactverhalten, z. B. nach
Stronge [113], berechnet werden. Dadurch verschiebt sich der Zeitpunkt des Aufpralls des zweiten Mo-
tors und es ergibt sich der Verlauf in Abbildung 7.17 b). Das Bestimmtheitsmal} betrdgt 0.84. Die Ab-
weichungen im Bereich der Lastspitze entstehen auch hier dadurch, dass die Schiadigung des Motors im
Berechnungsmodell nicht betrachtet wird. Der relative Fehler der Maximalkraft zwischen Simulation
und Analytik betragt fiir die erste Lastspitze 0.8 % und fiir die zweite 6.1 %. Das Bestimmtheitsmalf}
betrigt 0.84, was fiir eine gute Ubereinstimmung zwischen Simulation und Analytik spricht. Diese ge-
ringen Abweichungen zeigen, dass iiber das neue DSM der Kraft-Zeit-Verlauf bei einem Hochge-
schwindigkeitsimpact auf eine starre Struktur bestimmt werden kann.

a) Keine Anpassung lokale x-Koordinate b) Anpassung lokale x-Koordinate
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Abbildung 7.17: Validierung des analytischen Modells mit FE-Daten; a) keine Anpassung der lokalen
x-Koordinate; b) Anpassung der lokalen x-Koordinate mithilfe von X,

7.3 Modelle fiir harte Stof3e (nachgiebige Zielstrukturen)

Bei einem harten StoB sind die Deformationen des Ziels nicht zu vernachlédssigen. Im Gegensatz zum
weichen Stof3 kdnnen bei einem harten Sto3 Projektil und Ziel nicht getrennt voneinander betrachtet
werden. Projektil und Ziel sind miteinander gekoppelt. Zur Modellentwicklung fiir harte Stof3e werden
Impacttests der Ersatzstruktur auf A12024-T3-Proben durchgefiihrt.

7.3.1 Berechnungsmodell fiir harte Stofle

Analog zum Modell fiir weiche Stofe gestaltet sich das Berechnungsmodell fiir harte St6fe. Das Pro-
jektil wird zu einem Linienmodell vereinfacht und in zwei Bereiche fiir die Berechnungen aufgeteilt. Im
Bereich 1 wird jetzt, im Gegensatz zum weichen Stof3, das erweiterte FZAM auf der Grundlage von
Laczék et al. [145] verwendet. Zusitzlich zu den bekannten Parametern miissen dafiir die Masse des
Ziels my, die Federsteifigkeit k, und die Dampfung c; definiert werden. Im zweiten Bereich superponie-
ren das erweiterte FZAM und das Feder-Masse-Modell. Fiir das Letztere werden zusétzlich die Ersatz-
federsteifigkeit k., die Masse m,,,r und die Kontaktzeit t¢ bendtigt. Abbildung 7.18 zeigt das Impactmo-
dell fiir harte Stofe in Abhangigkeit des Bereichs. Der grundlegende, physikalisch-mathematische Zu-
sammenhang wird weiterhin tiber Gleichung (7.2) beschrieben. Zur Bestimmung von dx/dt und dy/dt
werden die Gleichungen von Laczak et al. (2.37) und (2.38) genutzt. Der Impact nicht-fragmentierender
Komponenten wird wieder iiber ein Feder-Masse-Modell nach (7.1) beschrieben. Der mathematische
Zusammenhang, der das DSM fiir harte Stofe darstellt, ist also wie folgt:
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Abbildung 7.18: Mechanisches Ersatzmodell fiir Drohnenschlége — Harter Stof3

7.3.2 Validierung des Berechnungsmodells fiir harte Stofle

Das Berechnungsmodell fiir harte St63e wird ebenfalls mithilfe von Test- und Simulationsdaten vali-
diert. Dafiir werden zu Beginn die Kraft-Zeit-Verldufe von Impacts der Motoren und der Ersatzschale
gegen Al2024-T3-Proben analytisch berechnet. Im Anschluss wird der Aufprall der gesamten Ersatz-
struktur gegen Al2024-T3-Platten in vier Impacttests untersucht und die Ergebnisse mit FE- und Test-

daten verglichen.
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In Abbildung 7.19 werden die FE- und Testdaten des Motors aus Kapitel 6.1.2 der Analytik gegentiber-
gestellt. Analog zu Kapitel 7.2.3 wird der Aufprall des Motors iiber einen Feder-Masse-Schwinger mo-
delliert. Dazu wird Gleichung (7.1) genutzt. Sowohl die Kontaktzeit als auch die Ersatzfedersteifigkeit
miissen hier iiber Tests oder Simulationen ermittelt werden. Fiir die Berechnungen werden die Parameter
aus Tabelle 6.7 genutzt. Zum Vergleich werden sowohl Kraftverldufe mit der Federsteifigkeit k. ppa als
auch mit k 1. berechnet. Auf Grundlage der Ergebnisse aus Kapitel 6.2 wird k; = 1000 kN/m fiir erste
Berechnungen festgelegt. Der initiale Peak der FE-Daten ist ein numerischer Effekt aufgrund des Kon-
takts, wie bereits Kapitel 6.1.2 beweist. Das Kraftmaximum der Berechnungen mit k. pgs weicht zwi-
schen 1.2 % und 7.4 % vom ersten lokalen Maximum der FE-Daten ab, was einem guten Ergebnis ent-
spricht. Berechnungen mit k e zeigen groBere Abweichungen zwischen 5.6 % und 17.0 % unterhalb
der Referenzdaten, was auflerhalb des akzeptablen Bereichs liegt. Die FE-Daten zeigen zwei Ausschléige
im Kraft-Zeit-Verlauf. Der zweite Ausschlag tritt durch den Riickschlag des Ziels auf. Das Ziel schwingt
zurlick und kommt dadurch in einen weiteren Kontakt mit dem Projektil. Da die Kontaktkraft an der
Schnittstelle zwischen Ziel und Projektil ausgewertet wird, entsteht dadurch ein zweiter Kraftausschlag.
Die Analytik bildet nur einen Kraftausschlag ab. Das analytische Drohnenschlagmodell ist nicht in der
Lage einen Mehrfachimpact, anders als einen Mehrkorperimpact, darzustellen.
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Abbildung 7.19: Kraft-Zeit-Verldufe fiir Aufprélle von Motoren auf Al12024-T3-Proben im Vergleich
zu Berechnungen

Auch in diesem Modell werden Schiden am Ziel und am Projektil nur vereinfacht iiber die empirisch
ermittelte Ersatzfedersteifigkeit k. beschrieben. Die Testdaten unterliegen den gleichen Schwierigkeiten
wie in den vorangehenden Kapiteln und werden nicht weiter betrachtet, da die FE-Simulationen bereits
validiert sind. Zur Gesamteinschitzung werden sie in den Diagrammen trotzdem dargestellt. Der zeitli-
che Versatz zwischen Analytik und FEA im Bereich des Kraftmaximums entsteht durch die Schadens-
entwicklung an der Zielstruktur. Der Schaden wird im analytischen Modell nicht beschrieben, weshalb
eine perfekte Sinushalbwelle entsteht. Ein idealer Impact ohne Schaden wiirde auch in der FE einen
Sinushalbwellenverlauf zeigen.
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Fiir den Aufprall der Ersatzschale auf A12024-T3-Proben zeigen die Verliufe ebenfalls eine gute Uber-
einstimmung zwischen FE und Analytik. Auch in diesem Fall zeigen die Testdaten unplausible Verldufe
in allen drei Tests. Die Testdaten zeigen ihre Maximalwerte gegen Ende des Impacts. Zu erwarten sind
Verldufe, wie sie die FE zeigt. Bei diesen tritt das Maximum zu Beginn des Impacts auf. Tabelle 3.4
sagt aus, dass fiir die Ersatzschale im Fall des Aufpralls auf eine A12024-T3-Probe fiir alle Geschwin-
digkeit kein harter Stof3 vorliegt. Deshalb werden fiir die Berechnungen in Abbildung 7.20 die Feder-
steifigkeit k, sowie die Dampfung des Ziels ¢, gleich 0 gesetzt.
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Abbildung 7.20: Kraft-Zeit-Verlaufe fir Aufprélle der Ersatzschale auf A12024-T3-Proben im Ver-
gleich zu Berechnungen

Der Einfluss der beiden Parameter zur Modellierung des Ziels, Federsteifigkeit k; und Dadmpfung c,
wird am Beispiel v; = 92.2 m/s untersucht (vgl. Abbildung 7.21). Der Einfluss von k; liegt selbst fiir
sehr grofle Werte (vergleichbar mit der Federsteifigkeit der starren Prallwand) im Bereich von 10° N
und ist damit vernachlissigbar, wie Abbildung 7.21 b) zeigt. Die geringe Projektilmasse und die dadurch
geringe Verschiebung der Zielstruktur sind dafiir verantwortlich. Die Dampfung verhélt sich dhnlich
wie die Federsteifigkeit. Die Dampfung zeigt erst fiir sehr groBe Werte einen signifikanten Einfluss auf
den Kraftverlauf (Abbildung 7.21 c)). Da die Anderung dy/dt sehr gering ist, werden sehr groe Damp-
fungswerte bendtigt, um eine Auswirkung im Verlauf der Kontaktkraft zu beobachten. In der Literatur
wird die Dampfung, aufgrund der kurzen Impactzeit, in der Regel vernachléssigt, z. B. in [145]. Auch
in dieser Arbeit wird die Ddmpfung des Ziels im Folgenden auf ¢, = 0 Ns/m gesetzt. Den Einfluss beider
Parameter in Kombination zeigt Abbildung 7.21 d). In diesem Fall zeigen sich keine nennenswerten
Anderungen im Vergleich zum Einfluss der einzelnen Parameter. Diese Ergebnisse decken sich mit den
Ergebnissen aus detaillierten Untersuchungen des erweiterten FZAM, veréffentlicht in [154].
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Abbildung 7.21: Einfluss von Federsteifigkeit und Dampfung der Zielstruktur auf Kraft-Zeit-Verlauf
bei Aufprall der Ersatzschale fiir v; = 92.2 m/s

Anhand von Tabelle 3.4 ldsst sich entnehmen, dass ein harter Stof3 vorliegt, wenn die Schale auf 5.0 mm
dickes Polycarbonat prallt. Das Zielmaterial hat also einen Einfluss auf die StoBart und somit auf das
Rechenmodell. Deshalb wird im Folgenden das Zielmaterial variiert.

Die Dicke des Ziels bleibt konstant. Das Zielmaterial wird analytisch iiber eine Anderung der Masse m,
und der Federsteifigkeit k, modelliert. Die Masse des Acrylziels betragt 180 g, die Masse des PLA-Ziels
betrdgt 183 g. Da die Federsteifigkeit, wie bewiesen, nur einen geringen Einfluss hat, wird diese fiir
beide Zielstrukturen auf k; = 100 kN/m gesetzt. Die FE-Materialmodelle finden sich in Kapitel 5.4. Die
Variation des Zielmaterials von A12024-T3 zu Acrylglas oder PLA in den FE-Simulationen zeigt keine
signifikanten Anderungen (vgl. Abbildung 7.22) im analytischen Kraftverlauf.

Eine deutliche Abweichung zwischen FEA-Daten und Analytik zeigt der Verlauf fiir PLA in
Abbildung 7.22 c). Fiir PLA zeigt sich in den Simulationen Perforation in Form von Stanzen und Frag-
mentierung. Tritt dieser Schaden auf, weichen Analytik und FE stark voneinander ab. Das Berechnungs-
modell kann Schédden der Zielstruktur nicht modellieren, was sich auch im Vergleich der Verldufe in
Abbildung 7.22 c) zeigt. Acryl bildet hingegen die grofiten Deformationen zu den betrachteten Zeit-
punkten aus, im Gegensatz zur PLA-Simulation aber keine Schidden. Die Kraft-Zeit-Verldufe stimmen
fiir Acryl gut {iberein.
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Abbildung 7.22: Variation Zielmaterial bei Aufprall Ersatzschale mit v; =92.2 m/s

Zur Untersuchung des Berechnungsmodells fiir harte Sto3e werden abschlieend Motor und Ersatz-
schale in Kombination miteinander untersucht. Daflir werden vier Impacttests auf Aluminium
Al2024-T3 mit Geschwindigkeiten zwischen 88.1 und 104.2 m/s durchgefiihrt, wie in Tabelle 7.5 gelis-
tet. Einzig Test K10 eignet sich fiir eine weitere Auswertung, da bei diesem Test beide Motoren wéhrend
des Impacts in der Schale stecken. Die Videos der vorangehenden Tests zeigen, dass sich die Motoren
wihrend der Beschleunigung aus der Schale gelost haben (vgl. [181]).

Tabelle 7.5: Impacttests harter Stof ,,kombiniertes Projektil

K7 K8 K9 KI10

Masse Projektilm, ing 1159 116.3 1162 116.8
Geschwindigkeit v; inm/s  88.1 100.4 1004 104.2

Werden Test- und Simulationen gegentibergestellt, ist zu erkennen, dass die Deformationen vergleichbar
sind (vgl. Abbildung 7.23). Die PLA-Struktur in den Tests zeigt zum Zeitpunkt ¢t = 0.2 ms ausgeprégte
Risse, welche in den Simulationen nicht zu erkennen sind. Auch zu spiteren Zeitpunkten sind Risse im
Simulationsmodell nicht so ausgeprégt, wie sie im Test zu beobachten sind. Das steht im Gegensatz zu
den Ergebnissen fiir die starre Prallwand, bei welcher in den Simulationen ab dem Zeitpunkt t = 0.2 ms
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Risse erkennbar sind. Es zeigt sich, dass das Material- und Schadensmodell der Ersatzschale diesen Test
nicht korrekt abbilden kann. Es bedarf weiterer Untersuchungen zur Anpassung des Materialmodells,
z. B. zur Implementierung einer Dehnratenabhéngigkeit. Da hierfiir keine Daten vorliegen, Deformati-
onen und Schiden zum finalen Zustand (t = 1.4 ms) aber vergleichbar sind und der Anteil der Ersatz-
schale am Kontaktkraftverlauf gering ist, wird das FE-Modell zur Validierung des Berechnungsmodells
ohne eine weitere Anpassung des PLA-Materialmodells verwendet. Bildfolgen aller Testreihen sind im
Anhang B.5 dargestellt. Der erste Motor ist zum Zeitpunkt ¢ = 0.2 ms im Kontakt mit der Zielstruktur.
Zum Zeitpunkt ¢ = 0.6 ms prallt der zweite Motor auf den vorderen Motor und beide erzeugen einen
zweiten Ausschlag im Kraft-Zeit-Verlauf (vgl. Abbildung 7.24).

t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

FEA Impact
senkrecht

FEA Impact
geneigt

t=0.8ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

Test

FEA Impact
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FEA Impact
geneigt

Abbildung 7.23: Vergleich zwischen Test und Simulation der Ersatzstruktur bei Impact auf eine
Al2024-T3-Probe mit v; = 104.2 m/s

Abbildung 7.24 zeigt den Kraft-Zeit-Verlauf bei Impact der Ersatzstruktur auf die Aluminiumproben.
Es werden die gemittelten Testdaten, Analytik und FE-Daten gegeniibergestellt. Die Testdaten sind
nicht plausibel und mit einer zu geringen Frequenz aufgenommen. Wie bereits bei den vorangegangenen
Analysen zeigt sich damit, dass die Testdaten keine detaillierten Aussagen zulassen, weshalb diese nicht
weiter beachtet werden. Die FE-Daten zeigen auch hier einen kurzzeitigen, hohen Kraftausschlag, der
anschliefend wieder stark abfallt. Zum Zeitpunkt t = 0.1 ms schldgt der erste Motor auf das Ziel. So-
wohl die FE-Daten als auch die Analytik zeigen einen entsprechenden Verlauf. Die Lastspitze der FE-
Daten liegt dabei 0.5 % unter den Daten der Analytik. Fiir die erste Lastspitze liegt somit eine sehr gute
Ubereinstimmung vor. Das Kraftmaximum der Analytik liegt leicht oberhalb der FE-Daten und kann
dadurch als sehr gut klassifiziert werden. Sowohl Analytik als auch FE-Daten zeigen eine zweite Last-
spitze, die aufgrund des Aufpralls des zweiten Motors entsteht. Die Kontaktzeiten stimmen iiberein, die
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Lastspitze der FE-Daten liegt mit 12.3 % iiber den Daten der Analytik. Die Abweichungen im Bereich
der zweiten Lastspitze lassen sich mithilfe folgender Punkte erlautern:

- Es kommt durch den Impact des ersten Motors zur plastischen Deformation der Zielprobe, damit
geht eine Verfestigung der Zielstruktur einher, was zu einer groferen Kraft fiihrt.

- Es kommt zur Uberlagerung von Wellen, ausgeldst durch vorangehende Impacts. Zum Zeit-
punkt des zweiten Impacts wirken die Wellen in positiver Richtung, der Geschwindigkeitsvek-
tor des zweiten Motors zeigt in entgegengesetzte Richtung. Dadurch ergibt sich eine hdhere
Relativgeschwindigkeit als bei dem Aufprall eines einzelnen Motors.
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Abbildung 7.24: Kraft-Zeit-Verlauf Ersatzstruktur Testdaten, Analytik und FEA

Der Betrag der Abweichung zwischen den Maxima der Lastspitzen spricht fiir eine gute Ubereinstim-
mung. Es muss aber beachtet werden, dass die Analytik im Falle des zweiten Aufpralls die Kraft unter-
schitzt und somit keine konservativen Ergebnisse liefert. Abhéngig vom betrachteten Impactfall liegen
die Werte iiber- oder unterhalb der Vergleichswerte der Simulationen. Das Modell liefert fiir den zweiten
Aufprall somit eine erste Schitzung der zu erwartenden Kraft, die aber nicht ohne weitere Untersuchun-
gen verwendet werden sollte. Die Darstellung des Bestimmtheitsmafes ist an dieser Stelle nicht sinnvoll,
da es aufgrund des dritten Aufschlags zu geringen Werten kommt.

Nach dem Aufprall des zweiten Motors entfernen sich beide Motoren vom Ziel. Wird die Restitutions-
phase nach der zweiten Lastspitze extrapoliert, zeigt sich eine Abweichung zwischen Analytik und FEA
fiir das Ende des Aufpralls des zweiten Motors von 10 %. Das Ziel schwingt. Aufgrund dieser Schwin-
gung kommt das Ziel nochmal in Kontakt mit dem ersten Motor. Da die Kraft an der Kontaktstelle
ausgewertet wird, zeigt sich im Verlauf der FE-Daten ein dritter Ausschlag, der mit 10 kN geringer ist
als die Lastspitzen der vorherigen beiden Ausschldge. Die analytische Losung bildet diese Lastspitze
nicht ab, da die Bewegung des Projektils nach dem Impact nicht modelliert wird.

7.4 Diskussion des neuen Drohnenschlagmodells

Die vorangegangenen Kapitel zeigen, dass iiber das Drohnenschlagmodell die auftretenden Lasten so-
wohl bei harten als auch bei weichen Stofen bestimmt werden kdnnen. Die Ergebnisse wurden bisher
nur fiir einen stark eingeschriankten Geschwindigkeitsbereich (v; = 100 m/s) bestimmt, was zwar flr
viele relevante Anwendungen ein realistischer Wert ist, die Daten aber keine Aussagen zum Giiltigkeits-
bereich, zur weiteren Anwendung und zur Parametersensitivitit des Modells ermdglichen. Diese sollen
in diesem Teilkapitel untersucht und das Modell kritisch diskutiert werden.

7.4.1 Bestimmung des Giiltigkeitsbereichs

Das DSM stellt eine Moglichkeit dar, die wirkenden Kréfte bei einem Drohnenschlag im Rahmen des
Vorentwurfs zu bestimmen. Dem Anwendungsbereich der Berechnungsmethode sind dabei Grenzen
gesetzt. Anders als angenommen zeigt sich, dass eine Geschwindigkeitsgrenze liberschritten werden
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muss, damit Analytik und FEA qualitativ vergleichbare Verldufe zeigen. Mithilfe einer Variation der
initialen Impactgeschwindigkeit v; wird diese Grenze fiir den Aufprall der Ersatzstruktur auf die starre
Prallwand ermittelt (weicher Stof3). In Abbildung 7.25 werden die Kontaktkraftverliufe von FEA und
Analytik fiir Geschwindigkeiten zwischen v; = 22 m/s bis v; = 200 m/s gegeniibergestellt. Es ist zu er-
kennen, dass ab einer Impactgeschwindigkeit von v; = 88 m/s Analytik und FEA zwei Ausschlédge zei-
gen. Fiir niedrigere Geschwindigkeiten zeigen die Verliufe diese Ubereinstimmung nicht.
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Abbildung 7.25: Variation der initialen Impactgeschwindigkeit im Vergleich zwischen Analytik und
FEA fiir den Impact auf eine starre Wand (weicher Stof3)

Eine differenziertere Betrachtung zur Bestimmung der Geschwindigkeitsgrenze ermoglicht
Abbildung 7.26. Ausgehend von den Ergebnissen aus Abbildung 7.25 werden Geschwindigkeiten zwi-
schen v; =75 m/s und v; = 85 m/s betrachtet. Fiir alle drei Geschwindigkeiten zeigen sich zwei Aus-
schlige in der Analytik, fiir v; = 75 m/s tritt dieser aber, im Vergleich zur FEA, um At = 0.12 ms spéter
auf. Mit zunehmender Geschwindigkeit reduziert sich dieser Unterschied. Fiir v; =80 m/s betragt
At =0.09 ms.

Aufgrund dieser Ergebnisse wird fiir die untere Anwendungsgrenze des Berechnungsmodells eine Min-
destgeschwindigkeit neu definiert. Diese wird iiber die Energie bestimmt, die notwendig ist, um den
fragmentierenden Anteil des Projektils vollstindig zu zerstdren. Dafiir wird angenommen, dass diese
Grenzenergie E, dem Integral der Berstlast F, tiber die betrachtete Lénge [ entspricht:

l
E, = fo P.(x)dx (7.4)
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Abbildung 7.26: Detailbetrachtung Variation der initialen Impactgeschwindigkeit im Vergleich zwi-
schen FEA und Analytik im Geschwindigkeitsbereich von 75 m/s bis 85 m/s (starre Wand)

Wird diese Grenzenergie iiber den Energieerhaltungssatz gleich der kinetischen Energie gesetzt, kann
mithilfe der folgenden Gleichung die Mindestgeschwindigkeit v, bestimmt werden:

= | (75)
ug mpf

Dabei ist myr die Masse der fragmentierenden Komponenten. Fiir die Ersatzstruktur ergibt sich mit die-
ser Gleichung eine untere Grenzgeschwindigkeit von v, = 82.5 m/s, was mit den Ergebnissen aus Ab-
bildung 7.25 und Abbildung 7.26 iibereinstimmt. Eine obere Grenzgeschwindigkeit gibt es fiir diesen
Fall nicht. Das Ziel wird nicht perforiert und bildet keine Schiden, weshalb auch fiir sehr hohe Impact-
geschwindigkeiten (v; > 200 m/s) Berechnung und FEA eine gute Ubereinstimmung zeigen.

Fiir den Aufprall auf nachgiebige Ziele (vgl. Abbildung 7.27) wird nach Gleichung (7.5) die untere
Grenzgeschwindigkeit ermittelt. Im Gegensatz zum Aufprall auf starre Strukturen (weicher Stof3) ist in
diesem Fall zusitzlich eine obere Grenzgeschwindigkeit v,, vorhanden. Das analytische Modell versagt,
wenn die Zielstruktur perforiert wird, was sich fiir die Geschwindigkeit v; =150 m/s zeigt. Es muss
also die Geschwindigkeit bestimmt werden, bei welcher das Projektil die Zielstruktur durchschlagt.
Diese Geschwindigkeit wird in der Literatur auch als ballistische Grenzgeschwindigkeit vs, beschrie-
ben. Es gibt viele verschiedene Ansétze zur Bestimmung dieser ballistischen Grenzgeschwindigkeit in
der Literatur, z. B. die ,,FAA Penetration Equation* [32] oder die Modelle von Recht und Ipson [198,
199]. Die ballistische Grenzgeschwindigkeit stellt einen Auslegungspunkt bei Impactbelastung dar. Das
Ziel der Auslegung ist es, die Perforation des Ziels zu vermeiden. Eine differenzierte Betrachtung dieser
Modelle und die Bestimmung der ballistischen Grenzgeschwindigkeit geht iber den Fokus dieser Arbeit
hinaus und wird nicht weiter betrachtet.


file:///C:/Users/franke/Desktop/Potential%23_CTVL00141c5f5f9f42c4297a06309a7c8230657
file:///C:/Users/franke/Desktop/Ballistic%23_CTVL001fb578ec86fc748fb94215f0597d95546
file:///C:/Users/franke/Desktop/Ballistic-penetration%23_CTVL001295da36929eb493dbedf53c6aac5f77f
file:///C:/Users/franke/Desktop/Ballistic-penetration%23_CTVL001295da36929eb493dbedf53c6aac5f77f

126 7 Berechnungsmethodik fiir Mehrkorperimpacts

50 vi =150 m/s
v
b, Vet .
n o A =\ "\_-‘ T
0 S
50 v = 104.2 m/s
E 50 v; = 88 m/s
g
9
& —— Analytik
g --- FEA
4
g 0 e S e e e e
]
M
50 v =55m/s
01 P B < ,-f”““"‘:% ________________________________
50 v =22 m/s
OB e e e e e e e e e e ]
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5
Zeit t in ms

Abbildung 7.27: Impact auf Al2024-T3, Variation der initialen Impactgeschwindigkeit im Vergleich
zwischen Analytik und FEA

Damit ergeben sich fiir die verwendeten Methoden die Giiltigkeitsbereiche, wie sie in Abbildung 7.28
dargestellt werden. Die minimale Testgeschwindigkeit, mit der ein Projektil beschleunigt werden kann,
stellt fiir die Tests die untere Geschwindigkeitsgrenze vy, rest dar. Uber FE-Simulationen kdnnen auch
kleinere Geschwindigkeiten untersucht werden, welche allerdings nicht mit Testdaten validiert werden
konnen. Das analytische Modell ist ab der unteren Grenzgeschwindigkeit giiltig. Fiir deformierbare
Ziele ist das analytische Modell bis zur ballistischen Grenzgeschwindigkeit giiltig. Der Auslegungs-
punkt fiir Impactbelastungen ist die ballistische Grenzgeschwindigkeit. Das bedeutet, dass das DSM bis
zum Auslegungspunkt zur Ermittlung des Kraft-Zeit-Verlaufs genutzt werden kann. Tests und FE-Ana-
lysen eignen sich auch fiir Betrachtungen um den Auslegungspunkt, das DSM ermdglicht aber im Ge-
gensatz zu den ersten beiden eine schnelle und giinstige Abschétzung der wirkenden Kréfte. Dartiber
hinaus zeigt sich, dass fiir starre Ziele das analytische Modell auch fiir hdhere Geschwindigkeiten gut
mit den FE-Daten {ibereinstimmt. Die durchgefiihrten Tests betrachten Relativgeschwindigkeiten von
bis zu v; = 140 m/s. Hohere Impactgeschwindigkeiten sind mdglich, werden aber nicht untersucht, da
der Fokus auf Start- und Landesituationen liegt. FE-Simulationen von Impacts auf starre Strukturen
werden hingegen bis hin zu einer Relativgeschwindigkeit von v; =200 m/s zur Untersuchung des Gtil-
tigkeitsbereichs durchgefiihrt. Die FE-Daten zeigen auch fiir hohe Geschwindigkeiten eine gute Uber-
einstimmung mit der Analytik fiir starre Ziele. Sowohl mit der Analytik als auch tiber FE-Simulationen
sind Untersuchungen groBerer Geschwindigkeiten moglich, entsprechen aber weniger realen Bedingun-
gen. Kommerzielle Verkehrsflugzeuge erreichen Geschwindigkeiten von ca. v =250 m/s in Flugh6hen
von ca. 10 km. Da die betrachteten Drohnen nicht in der Lage sind in solchen Héhen zu operieren,
werden diese Geschwindigkeiten nicht weiter untersucht.
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Abbildung 7.28: Giiltigkeitsbereiche der verschiedenen Methoden. Die ballistische Grenzgeschwindig-
keit stellt die obere Grenze des Modells dar, die untere Grenzgeschwindigkeit wird iiber die Berstlast-

verteilung ermittelt

Die bisherigen Untersuchungen zeigen, dass das analytische Modell (DSM):

die Kontaktkraft an der Schnittstelle zwischen Projektil und Ziel abbilden kann.

eine vereinfachte Kraft-Zeit-Funktion fiir Impactvorgidnge im Rahmen eines Vorentwurfs be-
rechnen kann.

angewendet werden kann, wenn das Projektil fragmentiert, plastisch deformiert oder beide
Schiden parallel zueinander auftreten.

sowohl fiir starre als auch nachgiebige Zielstrukturen verwendet werden kann (weiche und harte
StoBe).

den Einfluss von einzelnen Komponenten abbildet (in Bezug auf Position, Material und Masse).
das Projektil als 1-D Linienmodell beschreibt.

den Einfluss verschiedener Versagensarten iiber die Berstlast abbildet.

validiert ist fiir Impacts auf gerade Flachen.

anwendbar ist flir geneigte, gerade Flachen.

Die Grenzen des Modells sind:

7.4.2

ein potentieller Schaden (Perforation) der Zielstruktur.

die Interaktion der Komponenten im System ,,Projektil®.

Effekte durch Schwingungen und Wellen auf das Ziel- und Projektil (z. B. Schockwellen).
Mehrfachimpacts eines Projektils (Reboundeffekt).

differenziert den Einfluss von Kontaktsteifigkeiten, Biege-, Schub- und Membransteifigkeiten
sowie der plastischen Deformation des Ziels darstellen.

die globale Deformation des Ziels.

Effekte durch Reibung.

Dehnratenabhéngigkeiten.

Parametersensitivitit des Drohnenschlagmodells

Abschlieflend wird untersucht, welchen Einfluss einzelne Parameter auf den Kraftverlauf haben. Zum
einen ergibt sich durch diese Parameterstudien, wie empfindlich das Modell auf Anderungen der Ein-
gangsparameter reagiert. Des Weiteren konnen sich dadurch neue Einschrinkungen der Giiltigkeit er-
geben. Zum anderen konnen erste Aussagen dariiber getroffen werden, iiber welche Parameterdnderun-
gen die Impactkraft reduziert werden kann.

In der Studie werden die folgenden Eingangsparameter aus Tabelle 7.6 verwendet. Fiir die Parameter-
studien wird jeweils ein Parameter gedndert, alle anderen bleiben konstant, falls nicht anders genannt.
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Tabelle 7.6: Grundlegende Eingangsparameter flir Parameterstudien

viin? vtin? P.inN yin% keink;N m; in kg
vgl. Kapitel 7.2.1
107.4 0 Abbildung 7.4 12701.4  30.0

In der ersten Untersuchung wird der Einfluss der Berstlast an der unteren Geschwindigkeitsgrenze
(vi = vy = 82.5m/s) betrachtet. Der Anteil der Berstlast am Kraftverlauf ist sehr gering im Vergleich
zu den Lastspitzen, wie in Abbildung 7.29 a) zu sehen ist. Der Anteil am Kraftverlauf nimmt mit abneh-
mender Impactgeschwindigkeit und zunehmender Impactdauer (vgl. Abbildung 7.29 b)) zu, da sowohl
die Masse als auch die Geschwindigkeit des Projektils geringer werden mit zunehmender Impactdauer.
Die Berstlastverteilung basiert auf der Fliespannung von Polycarbonat. Die reale Berstlastverteilung
wird nicht nur durch die FlieBspannung, sondern durch weitere Schadensmechaniken wie Beulen oder
Strain-Rate-Hardening bestimmt. Diese weiteren Versagensformen konnen iiber die Berstlast im Modell
betrachtet werden. Da die Berstlast aber nur einen geringen Einfluss auf die Gesamtkraft hat, werden
andere Versagensformen an dieser Stelle nicht weiter untersucht (vgl. [154]).
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Abbildung 7.29: Anteile der Berstlast am gesamten Kraftverlauf fiir a) die untere Grenzgeschwindig-
keit v; = 82.5 m/s und b) in Detailansicht

Abbildung 7.30 zeigt den Einfluss der Zielmasse auf den Verlauf der Kontaktkraft. Die Kraftmaxima
sind abhéngig von der Zielmasse. Je kleiner die Zielmasse, desto geringer sind die Kraftverlaufe (Ab-
bildung 7.30 a)). Das Kraftmaximum konvergiert gegen einen Hochstwert (Abbildung 7.30 b)). Der
Unterschied zwischen m; = 1.0 kg und m, = 100 kg betrdgt 2.9 %, wihrend das Kraftmaximum fiir
m; = 0.1 kg 19.8 % unterhalb des Werts fiir 1.0 kg liegt. Es zeigt sich zudem ein Versatz im Auftreten
der Ausschldge. Mit geringerer Masse verzogert sich der Aufprall des zweiten Motors um At = 0.1 ms.
Es zeigt sich also, dass eine Reduktion der Zielmasse die Kontaktkraft zwar reduziert, diese Reduktion
aber nur minimal ist. Fiir einen signifikanten Einfluss miisste die Zielmasse stark reduziert werden und
stellt somit eine unpassende Option dar, die Kontaktkraft zu senken. Im Falle eines Drohnenschlags ist
die Zielmasse durch das getroffene Luftfahrzeug definiert.
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a) Einfluss Zielmasse b) Kraftmaximum in Abhéngigkeit der Zielmasse
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Abbildung 7.30: Einfluss der Zielmasse m, auf die Kontaktkraft P

Den Einfluss der Zielgeschwindigkeit v; auf die Kontaktkraft stellt Abbildung 7.31 dar. Es wird dabei
angenommen, dass die Drohne mit ihrer maximalen Geschwindigkeit (vq4 = 20 m/s) fliegt. Die Rela-
tivgeschwindigkeit v; setzt sich dann wie folgt aus vy und der Geschwindigkeit des Ziels v, zusammen:

V= V4 — Ve (7.6)

Wie erwartet steigt das Kraftmaximum mit zunehmendem Betrag der Geschwindigkeit v,. Das Kraft-
maximum steigt von P, = 52.6 kN fiir v, =-60 m/s auf P,,, = 100.6 kN fiir v, =-120 m/s. Die Ver-
dopplung der Zielgeschwindigkeit fiihrt damit annihernd zur Verdopplung des Kraftmaximums. Ahn-
lich verhilt sich die zweite Lastspitze, wie Abbildung 7.31 b) zeigt. Die Impactdauer verkiirzt sich von
t =1.37 ms auf 0.90 ms und der Abstand zwischen dem ersten und zweiten Aufprall der Motoren ver-
ringert sich von At = 0.33 ms auf 0.1 ms. Ein Zusammenprall zwischen Drohne und Flugzeug erzeugt
groBere Kréfte und dadurch gréBere Schéden fiir grofere Relativgeschwindigkeiten.

a) Einfluss Zielmasse b) Kraftmaxima in Abhéingigkeit der Zielgeschwindigkeit
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Abbildung 7.31: Einfluss der Zielgeschwindigkeit v, auf die Kontaktkraft P

Im Folgenden wird der Einfluss der Position der Motoren auf die Kontaktkraft analysiert. Im Vergleich
zur Standardposition werden zwei weitere Positionen der Motoren betrachtet: zum einen schlieen die
Motoren mit Anfang und Ende der Ersatzschale ab und werden damit um up verschoben, zum anderen
wird die Position mit einer Verschiebung von u,/2 untersucht (siche Abbildung 7.32). Die Verlagerung
des Motors an die Rinder der Ersatzschale fiihrt zu einer Erhohung der ersten Lastspitze um 4.3 % und
einer Verringerung der zweiten Spitze um 5.8 % im Vergleich zur bisherigen Standardposition, wéhrend
eine Verschiebung um u,,/2 die erste Spitze um 1.9 % erhoht und die zweite um 1.2 % reduziert. Diese
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Erhoéhung bzw. Reduktion verstirkt sich, je langer das Projektil ist. Abbildung 7.32 zeigt sowohl die
Kraft-Zeit-Verldufe als auch die untersuchten Positionen.

Im Anwendungsfall bedeutet das, wenn eine nicht-fragmentierende Komponente auB3en auf der Drohne
montiert ist und das Ziel zuerst trifft, ergibt dies einen groBen Kraftausschlag und kann entsprechende
Schéaden an der Struktur erzeugen. Eine Verlagerung dieser Komponenten in Richtung des Zentrums
des Gesamtsystems ,,Projektil” kann Lastspitzen der Impactkraft reduzieren. Eine weitere Mdglichkeit,
die sich aus diesen Erkenntnissen ergibt, ist die Einhausung geféhrlicher Komponenten. Uber diese kann
eine Reduktion der Lastspitzen erzeugt werden, wenn durch die Einhausung Impactenergie abgebaut
bzw. der Vorgang insgesamt verzdgert wird. Mdglich wire eine Einbettung von beispielsweise Motoren
in Schidume. Diese Untersuchungen stellen ein eigenes Thema dar und sind nicht mehr Teil dieser Ar-
beit. Es zeigt sich, dass iiber die Position der Motoren, und somit iiber das Design einer Drohne, die
Impactkraft beeinflusst werden kann.
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AbschlieBend wird der Einfluss der Relativgeschwindigkeit untersucht. Die bisherigen Berechnungen
entsprechen nicht der realen Drohnenschlagsituation. Bisher wird davon ausgegangen, dass die Drohne
wihrend des Impacts abgebremst wird und eine der beiden Abbruchbedingungen dx/dt =0 m/s oder
x = 0 m erfiillt wird. Diese Abbruchbedingungen wurden aus Laczak et al. [145] iibernommen, die ihr
Modell fiir Kollisionen von Flugzeugen mit Betonstrukturen entwickelt haben. Fiir diesen Fall sind beide
Abbruchbedingungen giiltig, da ihre Zielstruktur stationdr ist. Aktuelle Forschungen und Testpro-
gramme zum Thema Drohnenschlag nutzen ebenfalls die Relativgeschwindigkeit zwischen Projektil
und Ziel fiir deren Untersuchung, wie z. B. ASSURE [45], Harker [66] oder Dadouche [64] in seinem
Bericht fiir das National Research Council Canada (NRC). In diesen beiden Untersuchungen wird das
Projektil mit Hilfe einer Gaskanone beschleunigt und prallt gegen ein stationédres Ziel. Dahingegen be-
schleunigen beispielsweise Lu et al. sowie Meng et al. [50, 59] die Zielstruktur {iber einen Raketen-
schlitten. Dieser Versuchsaufbau entspricht eher den realen Bedingungen als die Methodik von AS-
SURE bzw. dem NRC. Der Aufbau ist aber sehr komplex, da die Zielstruktur beschleunigt wird. Bisher
wird in dieser Arbeit der Methodik von ASSURE und NRC gefolgt, weshalb die Abbruchbedin-
gung dx/dt = 0 m/s erfiillt werden kann. Es ist wichtig zu beachten, dass diese Annahme nicht real ist.
In einem realen Drohnenschlag wird die kinetische Energie durch Masse und Geschwindigkeit des Ziels
signifikant groBer sein als die der einzelnen Drohne. Das wird wiederum bewirken, dass die Drohne bei
einem Zusammensto} vollstidndig zerstort wird, da die Relativgeschwindigkeit nicht auf 0 m/s fallen
kann. Das macht die Abbruchbedingung dx/dt = 0 m/s prinzipiell ungiiltig fiir einen realen Drohnen-
schlag (vgl. [154]). Bei einem realen Drohnenschlag wird die Verzogerung der Zielstruktur vernachlis-
sigbar klein sein weshalb angenommen werden kann, dass die Relativgeschwindigkeit konstant bleibt.
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Abbildung 7.32: Einfluss der Positionen der Motoren auf die Kontaktkraft P
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Das bedeutet, dass alle Komponenten der Drohne bzw. des Projektils mit der gleichen Geschwindigkeit
auf das Ziel prallen. Fiir drei Geschwindigkeiten v; =22; 50 und 107.4 m/s wird deshalb im Folgenden
die Geschwindigkeit zum einen nach dem Berechnungsmodell reduziert (Abbildung 7.33 a)) und zum

anderen nach der Uberlegung der realen Situation konstant gehalten (Abbildung 7.33 b)).

a) vj # konstant (dvy/dt # 0)

b) vj = konstant (dv;/dz = 0)
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Abbildung 7.33: Einfluss Anderung der Relativgeschwindigkeit, a) % # 0; b) % =0

Durch die konstante Relativgeschwindigkeit in Abbildung 7.33 b) entstehen zwei Lastspitzen mit der
gleichen Hohe, da die Verzégerung der Ersatzstruktur entféllt. Hervorzuheben ist der Einfluss auf die
Kontaktkraft bei geringeren Geschwindigkeiten. Wahrend das bisherige Berechnungsmodell erst ab ei-
ner unteren Grenzgeschwindigkeit eingesetzt werden kann, zeigt die konstante Relativgeschwindigkeit
auch fiir geringere Geschwindigkeiten, z. B. v; = 50 m/s eine gute Ubereinstimmung mit den FE-Daten.
Die Impactzeitpunkte der Motoren stimmen iiberein. Auch bei einer weiteren Reduktion der Relativge-
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schwindigkeit auf z. B. v; = 22 m/s zeigt sich eine gute Ubereinstimmung in Bezug auf den Impactzeit-
punkt. Abweichungen zeigen sich in der Lasthohe des zweiten Aufschlags, der oberhalb der Kraftdaten
liegt, sowie in der Impactdauer. Der Vorteil des bisherigen Modells der verdanderlichen Relativgeschwin-
digkeit ist, dass die Reduktion der Lastspitzen bei einem Mehrkorperimpact abgebildet wird. Der Ansatz
der konstanten Relativgeschwindigkeit {iber ein bewegtes Projektil muss {iber reale oder virtuelle Tests
validiert werden, was wiederum iiber den Fokus dieser Arbeit hinausgeht und deshalb nicht weiter be-
trachtet wird. Er liefert aber einen Ansatzpunkt, um auch Drohnenschldge mit geringeren Geschwindig-
keiten untersuchen zu kénnen.

7.5 Auswahl der Methodik zur Analyse von Drohnenschléigen

In den vorangegangenen Kapiteln wurde Schritt fiir Schritt eine Methodik entwickelt und validiert, um
die Kraft-Zeit-Funktion bei Drohnenschldgen zu ermitteln. Diese Methodik 1sst sich in einem Flussdi-
agramm darstellen, zu sehen in Abbildung 7.34.

Es wird damit begonnen, die Eingangsparameter zu definieren. Dazu gehort die Frage, welche Zielstruk-
tur betrachtet wird, da davon spéter die Auswahl des Rechenmodells abhédngt. Zur Zielstruktur muss
auerdem definiert sein, ob sie sich bewegt oder stationér ist und aus welchem Material sie besteht. Im
nichsten Schritt muss die Drohne bzw. das Projektil definiert werden. Hierbei miissen Art, GroBe, Masse
und Fluggeschwindigkeit festgelegt werden. Des Weiteren wird vorab das Impactszenario definiert. Das
bedeutet, dass Fluglage und Relativgeschwindigkeit festgelegt werden. Auch eine Neigung der Ziel-
struktur wird hier definiert. Uber Reverse Engineering konnen die Massen- sowie Berstlastverteilungen
der Drohne bestimmt werden. Die Berstlastverteilung hingt von der erwarteten Schédigung ab. Wird
ein FlieBversagen der Materialien der Komponenten erwartet, fiihrt dies zu konservativen Ergebnissen.
In dieser Forschungsarbeit wird die Berstlast auf /4 der Kraft bei FlieBen gesetzt. Dies entspricht in einer
ersten Nidherung einem Beul- bzw. Faltversagen. Weitere Methoden zur Ermittlung der Berstlast finden
sich in [156]. Uber die Berstlastverteilung konnen verschiedenste Versagensarten im Modell betrachtet
werden. Je hoher die Impactgeschwindigkeit, desto geringer wird der Anteil der Berstlastverteilung an
der Kontaktkraft. Es kann deshalb ab einer Geschwindigkeit von v; = 100 m/s mit einer vereinfachten
Berstlastverteilung gerechnet werden. Uber die Berstlast wird die untere Grenzgeschwindigkeit Vyg be-
stimmt. Liegt die angenommene Impactgeschwindigkeit unter diesem Wert, ist das Modell nicht an-
wendbar.

Wenn alle Eingangsparameter vorhanden sind, wird im néchsten Schritt das Rechenmodell ausgewéhilt.
In einem ersten Schritt wird dazu gepriift, ob die untere Grenzgeschwindigkeit zur Anwendung des
analytischen Modells erreicht wird. Ist dies nicht der Fall, kann auf die FEA oder Impacttests zuriickge-
griffen werden, um die Kraft-Zeit-Funktion zu ermitteln. Wird die untere Grenzgeschwindigkeit er-
reicht, werden die einzelnen Komponenten genauer betrachtet. Die Impactarten harter und weicher Stof3
unterscheiden sich fiir die Komponenten und kénnen iiber die Bedingungen in Kapitel 3.1 bestimmt
werden. Fiir sehr einfache, vorldufige Abschiatzungen kann das Ziel als starr angenommen werden, was
einem weichen Stof3 entspricht, die Anzahl der benétigten Eingangsparameter aber verringert. Diese
Annahme ist giiltig, da bei einem Drohnenschlag die Masse der Drohne viel kleiner ist als die Masse
des Ziels (Flugzeug / Helikopter). Genaue Informationen zum weichen Stof finden sich in Kapitel 7.2.
Diese Annahme fiihrt zudem zu konservativen Ergebnissen und wird grofere Kréfte liefern als die Be-
rechnungen fiir nachgiebige Zielstrukturen. Fiir harte Stofe bei nachgiebigen Zielstrukturen finden sich
weitere Informationen in Kapitel 7.3. Die Betrachtung wird fiir alle Komponenten der Drohne durchge-
fiihrt.

Unabhingig von der Impactart wird das Projektilverhalten betrachtet. Unter Projektilverhalten wird ver-
standen, welchen Schaden das Projektil bei einem Aufprall zeigt. Liegt ein weicher Sto3 vor und das
Projektil fragmentiert dabei, dann kann das erweiterte FZAM aus Kapitel 3.3 bzw. 7.2.1 verwendet
werden. Tritt in Kontrast dazu nur plastische Deformation auf, eignet sich ein Feder-Masse-Modell, wie
es in Kapitel 7.2.2 gezeigt wird. Ahnlich verhilt es sich bei einem harten Sto mit dem Unterschied,
dass das FZAM um die Nachgiebigkeit des Ziels erweitert wird. Wenn fiir alle Komponenten feststeht,
welches Rechenmodell angewandt wird, wird betrachtet, ob Fragmentierung und plastische Deforma-
tion parallel zueinander auftreten. Ist dies der Fall, werden die Rechenmodelle an den Koordinaten, an
denen beide Schadensarten auftreten, iiberlagert. In diesem Fall kommt das DSM zum Einsatz. Das
Drohnenschlagmodell (DSM) beruht auf dem vollstdndigen Impulserhaltungssatz. Hier wird angenom-
men, dass sich sowohl die Masse als auch die Geschwindigkeit des Projektils wahrend der Impactdauer
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reduzieren. Dieser grundlegende Ansatz wird so erweitert, dass Impactkréfte von Komponenten der
Drohne, deren Masse sich nicht reduziert, iiber den Ansatz ebenso betrachtet werden konnen. Eine de-
tailliertere Anwendung findet sich in den Kapiteln 3.3, 7.2, 7.3 und 8. Die Kraft-Zeit-Funktion wird
anschlielend liber numerische Losung der Differentialgleichung mithilfe des 4-stufigen Runge-Kutta-
Verfahrens bestimmt.
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Abbildung 7.34: Flussdiagramm Methode zur Bestimmung der Kraft-Zeit-Funktion bei Drohnenschlag

Das Modell ist nicht fiir alle Geschwindigkeitsbereiche giiltig. Berechnungsergebnisse haben gezeigt,
dass es eine untere Grenzgeschwindigkeit fiir das analytische Drohnenschlagmodell gibt, ab der dieses
giiltig ist (vgl. Kapitel 7.4.1). Bereiche unterhalb dieser Geschwindigkeit konnen nur experimentell oder
simulativ untersucht werden. Der Auslegungspunkt ist die Perforationsgeschwindigkeit vg,, bei der
mehr als 50 % der untersuchten Proben eine Perforation zeigen. Dieser kann mit dem Modell beschrie-
ben werden. Fiir h6here Geschwindigkeiten ist das Modell bei nachgiebigen Strukturen nicht mehr giil-
tig, da es keine Schédden der Zielstruktur beschreiben kann. Handelt es sich um ein starres Ziel, ist das
Modell weiter anwendbar.
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7.6 Zusammenfassung

Dieses Kapitel hat gezeigt, dass sowohl fiir weiche als auch fiir harte Stoe die Kraft-Zeit-Funktionen
fiir Mehrkorperimpacts bestimmt werden konnen, sofern die bendtigten Eingangsparameter vorliegen.
Das analytische Modell hat einen eingeschriankten Giiltigkeitsbereich. Es muss eine Mindestgeschwin-
digkeit vorliegen, welche iiber Integration der Berstlastverteilung zu ermitteln ist. Trifft das Projektil
auf ein Ziel, welches perforiert werden kann, ist das analytische Modell bis zur ballistischen Grenzge-
schwindigkeit giiltig. Geschwindigkeiten iiber- bzw. unterhalb dieser Grenzen miissen iiber Tests und
FE-Simulationen untersucht werden.

Die Parameterstudie hat gezeigt, dass vor allem die Relativgeschwindigkeit einen Einfluss auf die Kon-
taktkraft hat. Des Weiteren zeigt sich, dass iiber die Position von nicht-fragmentierenden Komponenten
die Impactkraft gesteuert werden kann. Es bietet sich auch die Mdglichkeit, durch Designanpassungen
die Kontaktkraft zu reduzieren. Die Studie zur Relativgeschwindigkeit zeigt, dass iiber v; = konstant die
Impactzeitpunkte und Lasten auch fiir geringere Geschwindigkeiten als der unteren Grenzgeschwindig-
keiten das Berechnungsmodell eingesetzt werden kann. Diese Ergebnisse bendtigen aber noch weitere
Untersuchungen. AbschlieBend wird aus den Ergebnissen ein Flussdiagramm entwickelt, anhand dessen
die Methode zur Bestimmung der Kraft-Zeit Funktion ausgewahlt werden kdnnen.

Die Arbeitshypothese 4 kann damit als verifiziert betrachtet werden, mit der Einschrankung des Giltig-
keitsbereichs des Berechnungsmodells. Die Tests und Simulationen zur Validierung stellen aber eine
starke Vereinfachung der Realitét dar. Im folgenden Kapitel werden deshalb realititsnahe Simulationen
aufgebaut und diese Daten mit den Ergebnissen aus dem Berechnungsmodell verglichen, um eine ab-
schlieBende Aussage zur aufgestellten Forschungshypothese treffen zu konnen.
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Zum Abschluss dieser Arbeit wird das DSM auf realitdtsnahe Drohnenschldge angewendet. Das Be-
rechnungsmodell wurde unter Testbedingungen entwickelt, die einen vollstindigen Drohnenschlag
nicht abbilden. Es wird in diesem Kapitel der Frage nachgegangen, ob das DSM unter realitdtsnahen
Bedingungen anwendbar ist. Der Aufbau dieses Kapitels erfolgt in drei Stufen, bei denen ein Drohnen-
schlag auf eine starre Zielstruktur, eine generische Aluminiumprobe und eine generische Fliigelvorder-
kante simuliert und mit den DSM-Berechnungen verglichen wird. In diesem Kapitel werden keine Test-
daten analysiert. Es werden analytische Berechnungsergebnisse mit FEA-Ergebnissen von vollstindigen
Drohnenschlégen verglichen (vgl. Abbildung 8.1). Das bedeutet, dass Modelle der gesamten Drohne
genutzt werden und Einzelkomponenten nicht mehr betrachtet werden. Zur Bewertung wird der R?>-Wert
genutzt (vgl. Kapitel 5.6). Grundlegend folgt der Aufbau des Kapitels der Logik des Flussdiagramms
aus Abbildung 7.34. Ausziige aus diesem Kapitel wurden vom Autor in [177] verdffentlicht.

Analytik Test FEA
. Validierung .
Quasi-statische Kapitel 4 Kapitel 5
Voruntersuchungen
Eingangsparameter I I
) Impact Kapitel 6
,,Einzelkomponente*
Mehrkorperimpact Kapitel 7
Drohnenschlagmodell'
vollstandiger . .
Drohnenschlag Kapitel 8 Kapitel 8

Abbildung 8.1: Einordnung des Kapitels 8 in den Gesamtkontext Drohnenschlag
8.1 Untersuchungsszenario Drohnenschlag

Gegenstand der Untersuchungen ist die DJI Phantom 4 und der Aufprall dieser auf verschiedene Ziel-
strukturen. Alle bisherigen Untersuchungen fanden mit Komponenten dieser Drohne statt. Deshalb wird
in diesem Kapitel ein FE-Modell der vollstindigen DJI P4 verwendet (vgl. Kapitel 5.2). Das Beispiel
wird schrittweise aufgebaut, zu sehen in Abbildung 8.2. Es werden Drohnenschliage auf eine starre Prall-
wand, Aluminium Al2024-T3-Proben und generische Fliigelvorderkanten simuliert und die Ergebnisse
mit Berechnungen aus dem analytischen Modell verglichen. Das DSM wurde sowohl fiir weiche als
auch harte St6Be entwickelt. Der Impact gegen die starre Wand ist in jedem Fall ein weicher StoB3, wes-
halb auf dieser Ebene das Modell aus Kapitel 7.2.3 genutzt werden kann. Der Aufprall auf A12024-T3-
Platten ist ein Zwischenschritt zur Anwendung auf der Komponentenebene. Einfliisse wie Kriimmun-
gen, Kontakte und verschiedene Materialien, wie sie bei Zielen auf Komponentenebene vorliegen, miis-
sen nicht betrachtet werden. Die dritte Stufe bildet die Komponentenebene. Als Komponente wird eine
generische Fliigelvorderkante gewahlt. Eine Studie der EASA zeigt, dass Fliigel nach Triebwerken und
Flugzeugnasen besonders haufig von Vogeln getroffen werden [103]. Aufgrund der vergleichbaren Gro-
Ben zwischen betrachteter Drohne und Voégeln fiir Zulassungstests wird angenommen, dass diese Er-
kenntnis auch fiir Drohnen gilt. Auf allen drei Ebenen werden je vier Impactgeschwindigkeiten und zwei
Flugorientierungen der Drohne analysiert. Die Impactgeschwindigkeiten betragen 20, 80, 100 und
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150 m/s. Die kleinste Geschwindigkeit ist gleichzeitig die Hochstgeschwindigkeit einer DJI Phantom 4
(P4) und stellt somit beispielsweise den Impactfall zwischen der DJI P4 und einem schwebenden Heli-
kopter dar. 80 m/s liegt im Bereich der unteren Grenzgeschwindigkeit, wie sie in Kapitel 7.4.1 erlautert
wird, und ldsst somit Aussagen zum Giiltigkeitsbereich zu. Die durchgefiihrten Testserien aus Kapitel 6
und 7 wurden um die Impactgeschwindigkeiten 100 m/s aufgebaut, weshalb dieser Wert auch in diesem
Kapitel betrachtet wird. Die Hochstgeschwindigkeit orientiert sich an bestehenden Untersuchungen in
der Literatur [59]. Die Kraft-Zeit-Verldufe hingen von der Flugorientierung o ab (vgl. Abbildung 3.12).
Als besonders kritisch werden sowohl die 0°- als auch die 45°-Orientierung betrachtet, weshalb diese
beiden Winkel analysiert werden [189].

UAV gegen Fliigelvorderkante
UAV gegen starre Wand UAV gegen A12024-T3 Rippe Zwischenraum
.. '_‘:!. ‘\.
Parameter Parameter Parameter
Geschwindigkeit v; = 20 Geschwindigkeit v; = 20 s

’ ’ Geschwindigkeit v; = 20, 80, 100, 150 m/

80, 100, 150 m/s 80, 100, 150 m/s escwin I%Vi:k:fa: o a5 s
Winkel o = 0°, 45° Winkel o = 0°, 45° ’

Abbildung 8.2: Aufbau Untersuchung realitdtsnaher Drohnenschlége —
Prozessschritt ,,Definition der Eingangsparameter*

Es wird die Kontaktkraft an der Schnittstelle zwischen Drohne und Ziel ausgewertet. In jedem der drei
Schritte werden die Parameter Impactgeschwindigkeit v; und der Winkel a variiert. Innerhalb der Ebene
»UAV gegen Fliigelvorderkante™ wird zwischen einem Aufprall auf eine Rippe und dem Aufprall auf
den Zwischenraum (zwischen zwei Rippen) unterschieden. Die Beschreibung der FE-Modelle ist in Ka-
pitel 5 zu finden.

Die DJI P4 hat die Massen- und Berstlastverteilungen aus Abbildung 8.3 a) und b). Beide Verteilungen
sind vom Winkel a abhéngig. Die Massenverteilung wird iiber Hypermesh am FE-Modell ermittelt, die
Berstlastverteilung wird iiber die FlieBspannungen bestimmt und auf % des berechneten Wertes gesetzt,
wie es bereits in Kapitel 7.2.1 erldutert wurde.

a) Massenverteilung b) Berstlastverteilung
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Abbildung 8.3: Modell der vollstidndigen Drohne: a) Massen- und b) Berstlastverteilung der vollstén-
digen Drohne in Abhéngigkeit der Flugorientierung «
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Durch die Festlegung der Zielstrukturen, der Definition der Drohne inklusive der zugehdrigen Massen-
und Berstlastverteilungen und der betrachteten Impactszenarien sind alle Teilschritte des Prozesses zur
Ermittlung der Kraft-Zeit-Funktion bei Drohnenschlag unter der Bezeichnung ,,Definition der Ein-
gangsparameter* abgeschlossen (vgl. Abbildung 7.34).

8.2 Bestimmung der StoBart

Der Prozess aus Abbildung 7.34 sieht vor, dass im nichsten Schritt die Methodik zur Bestimmung der
Kraft-Zeit-Funktion ermittelt wird. Die Auswahl ist abhéngig von der unteren Grenzgeschwindigkeit.
Die Grenzgeschwindigkeit v,, wird tiber die Gleichungen (7.4) und (7.5) bestimmt. Sie besteht aus dem
Integral der Berstlast iiber die betrachtete Lange und ist deshalb auch von der Flugorientierung a abhin-
gig. Fiir die DJI P4 mit dem Berstlastverlauf aus Abbildung 8.3 b) ergeben sich die unteren Grenzge-
schwindigkeiten in Tabelle 8.1.

Tabelle 8.1: Untere Grenzgeschwindigkeit v, in Abhéingigkeit der Flugorientierung

ain® 0 45

nginm/s 448 404

Drei der vier betrachteten Geschwindigkeiten liegen oberhalb der Grenzgeschwindigkeit. Es sollten sich
in den Ergebnisverldufen deshalb die groBten Abweichungen fiir v; = 20 m/s zeigen. Auf Tests und FE-
Simulationen wird ausgewichen, wenn die untere Grenzgeschwindigkeit nicht erreicht wird (vgl. Abbil-
dung 7.34).

Vor der Betrachtung des Projektilverhaltens wird die Impactart bestimmt. Davon ist abhéngig, welches
DSM verwendet wird. Fiir die starre Wand liegen ausschlieBlich weiche Stoe vor (Kapitel 8.3). Wird
der Aufprall auf A12024-T3 mit Probendicken von 2.5 mm bzw. 1.6 mm betrachtet, besagt Bedingung 1
(vgl. Kapitel 2.3, Formel (2.28)), dass fiir alle Impacts weiche StoBe vorliegen (vgl. Abbildung 8.4 Be-
dingung 1). In den Simulationen wird eine Dicke von 2.5 mm der generischen Al2024-T3-Probe ange-
nommen. Die Haut der Fliigelvorderkante hat eine Dicke von 1.6 mm (vgl. Kapitel 5.3.3). Die neu ein-
gefiihrte Perforationsbedingung (Bedingung 2 in Abbildung 8.4) zeigt, dass Motor und Batterie die Alu-
miniumziele ab Geschwindigkeiten von 80 m/s perforieren konnen. Die Schale zeigt fiir 80 m/s weiche
StoBe an. Betragt die Dicke der Zielstruktur 2.5 mm, ergibt sich fiir 100 m/s fiir die Schale noch ein
weicher Stof3. Da Bedingung 2 harte St63e vorhersagt, obwohl Bedingung 1 von ausschlieBlich weichen
StoBen ausgeht, wird angenommen, dass bei den Untersuchungen von Al2024-T3 mit dem Modell fiir
harte StoBe gerechnet werden muss. Die Erfiillung der Bedingung 2 bedeutet, dass von einer Perforation
der Struktur ausgegangen werden muss und das DSM fiir diese Félle nicht anwendbar ist. Dies wird in
den Kapiteln 8.4 und 8.5 untersucht. Fiir die Impacts mit 20 m/s liegen in allen Féllen weiche St63e vor.
Da diese Geschwindigkeit aber nicht die Bedingung der unteren Grenzgeschwindigkeit erfiillt und
dadurch starke Abweichungen erwartet werden, wird zur Vereinfachung auch in diesen Féllen mit dem
Modell fiir harte St68e gerechnet.
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Abbildung 8.4: Unterscheidung harter — weicher Stof3 fiir einzelne Komponenten DJI P4 auf A12024-
T3-Proben

8.3 Drohnenschlag auf eine starre Prallwand

Der Drohnenschlag auf eine starre Prallwand stellt, wie beschrieben in Kapitel 7.2, in allen Féllen einen
weichen Stof} dar. Das Rechenmodell ist somit nur abhéngig vom Verhalten des Projektils. Das Projek-
tilverhalten wird wiederum in Fragmentierung und plastische Deformation unterteilt und wurde fiir die
Drohne bereits in Kapitel 7.2.3 Abbildung 7.13 dargestellt. Schale und Batterie fragmentieren, wihrend
der Motor plastische Deformationen zeigt. Das Fragmentieren der Batterien ldsst sich in der Literatur
beobachten (z. B. [45, 65]). Da die Motoren fest mit der Schale verbunden sind, und bei der 0°-Orien-
tierung auf einer Hohe mit der Batterie liegen, treten Fragmentierung und plastische Deformation gleich-
zeitig auf. Fiir diese Bereiche muss also das FZAM mit dem Feder-Masse-Modell iiberlagert werden.
Es werden die Ersatzfedersteifigkeiten aus Tabelle 6.7 FEA / starre Prallwand genutzt. Mit dem DSM
fiir weiche Stofle ergeben sich die Verldufe fiir die 0°-Orientierung in Abbildung 8.5 bzw. fiir die 45°-
Orientierung in Abbildung 8.6.

Wie zu erwarten zeigen die Geschwindigkeiten 80, 100 und 150 m/s eine gute Ubereinstimmung zwi-
schen FE-Simulationen und Analytik. Das Bestimmtheitsmal} R? steigt mit zunechmender Geschwindig-
keit von -2.54 auf 0.91, was einer sehr guten Ubereinstimmung entspricht. Fiir 20 m/s zeigen sich starke
Abweichungen und die Verldufe kdnnen nicht verglichen werden, da diese unterhalb der Grenzge-
schwindigkeit liegt. Die relative Abweichung der Kraftmaxima betrégt fiir 20 m/s 26.7 %. Wihrend die
relative Abweichung des Kraftmaximums fiir 80 m/s noch bei 22.1 % liegt, sinkt dieser Wert auf 7.4 %
fiir eine Impactgeschwindigkeit von 150 m/s. Eine Vermutung fiir diese Abweichungen ist, dass die
Ersatzfedersteifigkeit k. sich mit der Impactgeschwindigkeit dndert. Des Weiteren wird vermutet, dass
aufgrund der Vereinfachung als 1-D Linie Trigheitseffekte nicht modelliert werden. Bei groBeren Ge-
schwindigkeiten haben diese weniger Zeit sich auszubilden, was zu einer besseren Ubereinstimmung
fiir groBBere Geschwindigkeiten fithrt. Zwischen 80 m/s und 150 m/s zeigt sich kurz nach dem Lastma-
ximum ein Bereich mit groBerer Abweichung zur FEA. Diese Abweichung muss durch die Massenver-
teilung entstehen. Die Berstlast hat bei diesen Geschwindigkeiten einen geringen, vernachléssigbaren
Einfluss. In diesem Bereich liegt die Batterie. Der Unterschied kann dadurch erklirt werden, dass im
DSM angenommen wird, dass die Batterie vollstandig fragmentiert. Simulationen zeigen dieses voll-
standige Fragmentieren nicht. Es bleibt ein unzerstorter Anteil der Batterie ibrig, wodurch eine Abwei-
chung im Kraft-Zeit-Verlauf entsteht. Fiir 100 m/s und 150 m/s berechnet das DSM den Aufprall der
hinteren Motoren. Bei 150 m/s ist dieser im FE-Verlauf ebenso zu erkennen, bei 100 m/s zeigt sich
dieser Ausschlag nicht. Tabelle 8.2 listet alle relevanten Daten des Vergleichs fiir die 0°-Orientierung
auf.
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Abbildung 8.5: Kontaktkraft-Zeit-Verldufe von FEA und DSM bei Aufprall einer DJI P4 mit einer 0°-
Orientierung auf eine starre Wand

Tabelle 8.2: Kraftmaxima und relative Abweichung fiir die 0°-Orientierung

v, in m/s FEA DSM Relative Abwei— Bestimmtheitsmal3
P .x in kN P . in kN chung in % R?(-)
20 11.6 14.7 26.7 -2.54
80 150.8 184.1 22.1 0.77
100 246.0 258.0 4.9 0.83
150 521.7 483.2 7.4 0.91

Ahnlich verhilt sich der Aufschlag unter einem Winkel von 45° (vgl. Abbildung 8.6). Fiir 20 m/s zeigen
sich die grofiten Abweichungen, da die untere Grenzgeschwindigkeit nicht erreicht wird. Ein Vergleich
zwischen Analytik und FEA ist somit nicht méglich. Die Analyse der Verldufe bringt folgende Erkennt-

nisse:

Das Bestimmtheitsmalf liegt fiir die groferen Geschwindigkeiten zwischen 0.50 und 0.57 und

stellt somit eine gute Ubereinstimmung dar.

Es zeigen sich Abweichungen fiir den Aufprall der vorderen Motoren fiir alle untersuchten Ge-

schwindigkeiten.

Die Kraft des DSM ist im Vergleich zur FEA zu gro8.
Die Abweichungen sind grofer als bei der 0°-Orientierung.
Die Abweichung bei Aufprall eines Motors nimmt mit groferen Impactgeschwindigkeiten zu.

Dies muss an der Federsteifigkeit liegen.

Auch fiir die Impacts der hinteren Motoren sind diese Abweichungen zu beobachten.

Eine mogliche Erklarung der Abweichungen im Bereich des Aufpralls der Motoren ist, dass der Einfluss
der Verstrebungen, die auf der quasi-statischen Ebene als vernachlissigbar klassifiziert wurden, auf der
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Impactebene doch einen Einfluss auf die Kraft-Zeit-Verldufe haben. Da das DSM aber groBere Krifte
als die FEA liefert und somit zu konservativeren Ergebnissen fiihrt, werden diese Abweichungen an
dieser Stelle nicht weiter untersucht.

Zur besseren Vergleichbarkeit mit den vorangehenden Daten werden die lokalen Maxima im Bereich
der Mitte der Drohne ausgewertet. Die Kraftmaxima im Bereich des Hauptdrohnenkorpers unterschei-
den sich zwischen 47.3 % und 1.8 % (vgl. Tabelle 8.3). Anders als bei der 0°-Orientierung liegt der
FEA-Verlauf kurz nach Erreichen der mittleren Lastspitze oberhalb des DSMs fiir Geschwindigkeiten
von 80 m/s bis 150 m/s. Auch diese Abweichungen miissen durch die Massenverteilung und Tréagheits-
effekte entstehen, die iiber die 1-D Vereinfachung nicht abgebildet werden konnen. Die Ergebnisse lie-
gen trotzdem in einem Bereich der guten Ubereinstimmung und kénnen im Rahmen einer Vorauslegung
verwendet werden.
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Abbildung 8.6: Kontaktkraft-Zeit-Verldufe von FEA und DSM bei Aufprall einer DJI P4 mit einer
45°-Orientierung auf eine starre Wand

Tabelle 8.3: Kraftmaxima und relative Abweichung fiir die 45°-Orientierung

v inm/s FEA DSM Relative Abwei— Bestimmtheitsmal3
! P .x in kKN P .x in kKN chung in % R?(-)
20 20.3 29.9 47.3 -1.23
80 113.6 78.4 31.0 0.50
100 155.9 120.8 22.5 0.55
150 273.2 268.2 1.8 0.57

Es ldsst sich somit festhalten, dass das DSM bei einem Aufprall einer vollstindigen Drohne auf ein
starres Ziel (weicher Stof3) nach Definition gute bis sehr gute Ergebnisse liefert. Das Bestimmtheitsmal3
liegt zwischen 0.50 und 0.91. Die Bedingung der unteren Grenzgeschwindigkeit muss erfiillt sein, da
das Modell sonst keine vergleichbaren Werte liefert. Das DSM ist in diesem Fall sehr einfach anwend-
bar. Es werden nur wenige Eingangsparameter benétigt und nur das Verhalten des Projektils bestimmt
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den Kraft-Zeit-Verlauf. Es liefert, aufgrund des starren Zielverhaltens, konservative Ergebnisse und eig-
net sich dadurch fiir eine vorldufige Lastabschitzung.

8.4 Drohnenschlag auf Aluminium Al2024-T3

Im folgenden Schritt werden Drohnenschlége auf A12024-T3-Modelle simuliert. Fiir alle Berechnungen
wird ein harter Stofl angenommen. Die FE-Modelle der einfachen Aluminiumprobe haben eine Grofie
von 500 mm x 500 mm x 2.54 mm. Sie sind am Rand fest eingespannt. Die Elementgrofle betrigt
2.0 mm, wie sie in einer Netzfeinheitsstudie (Anhang A.3) ermittelt wurde. Zusétzlich zur unteren
Grenzgeschwindigkeit schrinkt die ballistische Grenzgeschwindigkeit vy den Giiltigkeitsbereich fiir
das analytische Modell bei diesem Impactszenario nach oben hin ein. Die FAA Penetration Equation
liefert fiir die vg fiir den betrachteten Lastfall vsy = 47.4 m/s. Dieser Wert liegt unterhalb des Erfah-
rungswertes von ca. 100 m/s, bei dem signifikante Schaden an der Zielstruktur auftreten. Die Penetration
Equation betrachtet die Schadigung des Projektils nicht, weshalb der Wert im Gegensatz zu bisherigen
Beobachtungen deutlich geringer ist. Die ballistische Grenzgeschwindigkeit muss deshalb empirisch
bestimmt werden, liegt aber nicht im Fokus dieser Arbeit.

Der Drohnenschlag wird unter Winkeln von 0° und 45° sowie mit Geschwindigkeiten von 20, 80, 100
und 150 m/s untersucht. Es wird die Federsteifigkeit aus Tabelle 6.7 k., = 1111.2 kN/m (Al12024-T3-
Proben FEA) genutzt.

Wie erwartet weichen die Kraft-Zeit-Verlaufe fiir 20 m/s stark voneinander ab (vgl. Abbildung 8.7). Das
BestimmtheitsmaB8 liegt hier bei R%?=-2.7 fiir 0° (Abbildung 8.7) bzw. R?=0.04 fiir 45°
(Abbildung 8.8). Die Zielplatte zeigt kleine Deformationen und keine Schiaden. Bei der Drohne knicken
die in Flugrichtung vorne liegenden Arme. Fiir die Geschwindigkeiten 80 und 100 m/s zeigt sich eine
gute Ubereinstimmung der Kraft-Zeit-Daten bei einer Orientierung von 0°. Das Bestimmtheitsmal liegt
bei 0.59 bzw. 0.64. Die grofiten Abweichungen liegen im Bereich der maximalen Kraft vor. Diese be-
tragen 31.4 % und 41.9 % (vgl. Tabelle 8.4) und liegen unterhalb der FEA-Werte. Es ist zu vermuten,
dass diese Unterschiede durch die Annahme entstehen, dass sich die Massen der Projektilkomponenten
nicht aufsummieren. Dadurch wird die Interaktion der Komponenten im Projektil wiahrend des Impacts
nicht analytisch beschrieben. Wéhrend des Impacts konnen sich Massen im Projektil und an der Kon-
taktstelle aufsummieren und gemeinsam auf die Zielstruktur prallen, was zu groBeren Kriften fiihrt.
Durch die vereinfachte Betrachtung iiber k. und die Vernachldssigung von Dampfung, Reibung und
Vibrationen konnen weitere Abweichungen erklart werden. Die Zielplatte zeigt plastische Deformatio-
nen, die Drohne ist vollstindig zerstort. Diese Abweichungen sind kritisch zu betrachten. Wenn der
Wert der Analytik unterhalb der realen Werte liegt, wird das Lastmaximum unterschétzt. Werden diese
Werte im Rahmen einer Vorauslegung genutzt, konnen Bauteile unterdimensioniert werden. Tritt eine
Impactbelastung in dieser Hohe auf, kénnen die Strukturen katastrophale Schiden aufweisen. Uber das
DSM kann an dieser Stelle die Last und deren Verlauf abgeschitzt werden, miissen aber durch Tests
bzw. FE-Analysen validiert werden.

Fiir 150 m/s liegen die Berechnungen oberhalb der Simulationsdaten, da die Analytik die Schiadigung
der Zielstruktur nicht miteinbezieht. Die Zielstruktur wird perforiert und zeigt dabei ein Aufbléttern und
Stanzen (vgl. Abbildung 2.4 1) und j)). Bei diesem Lastfall ist mit weiteren Schaden an innenliegenden
Strukturen oder sogar Personen zu rechnen, da die Drohne die Struktur vollstandig perforiert.

Tabelle 8.4: Kraftmaxima und relative Abweichung fiir die 0°-Orientierung (A12024-T3)

v, in m/s FEA DSM Relative Abwei- Bestimmtheitsmal3
P .x in kKN P .x in kKN chung in % R?(-)
20 4.3 4.7 9.3 -2.70
80 86.9 59.6 314 0.59
100 151.6 88.1 41.9 0.64

150 141.2 186.6 32.1 -1.43
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Abbildung 8.7: Drohnenschlag auf A12024-T3 mit a = 0°
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GroBere Abweichungen zeigen sich fiir die 45°-Orientierung. Fiir 20 m/s ist auch hier keine Aussage
moglich, da die Verldufe nicht vergleichbar sind. Das BestimmtheitsmaB fiir 80 m/s und 100 m/s liegt
bei 0.27 und 0.08, was auf groBe Unterschiede in den Verldufen hindeutet. Bis zum Zeitpunkt t = 2.0 ms
zeigen diese beiden Verldufe eine akzeptable Ubereinstimmung mit den FEA-Daten, weichen aber ab
dem Aufprall der Drohnenmitte voneinander ab (vgl. Abbildung 8.8). Die Kraftmaxima unterscheiden
sich zwischen 11.2 % und 19.6 % (vgl. Tabelle 8.5). Das DSM liegt auch hier unterhalb der FEA-Werte.
Das heift, die Kraftwerte sind kritisch zu betrachten und eignen sich nur bedingt fiir eine Vorauslegung,
da sie die Vergleichswerte unterschétzen. Die Unterschiede bilden sich auch hier im Bereich der Droh-
nenmitte aus. Es kann ausgeschlossen werden, dass die Abweichung durch die Beschreibung der Drohne
als Linienmodell erzeugt wird, da diese bereits fiir die starre Platte entsprechende Abweichungen gezeigt
hétte. Fiir 150 m/s zeigt die Simulation eine vollstédndige Perforation des Aluminiums. Die analytischen
Kraft-Zeit-Verldufe liegen auch hier oberhalb der FE-Daten, da die Schadigung nicht modelliert wird.

Tabelle 8.5: Kraftmaxima und relative Abweichung fiir die 45°-Orientierung (A12024-T3)

viinm/s FEA DSM Relative Abwei- Bestimmtheitsmal}
Pax in KN P .x in kKN chung in % R?(-)
20 6.7 9.2 37.3 0.04
80 68.8 55.3 19.6 0.27
100 96.5 85.7 11.2 0.08
150 89.9 198.9 121.2 -1.62

Wahrend die Untersuchungen mit den Ersatzstrukturen auch fiir nachgiebige Strukturen gute Ergebnisse
geliefert haben, zeigen sich fiir die reale Drohne gréere Abweichungen. Das DSM zeigt hier deutliche
Schwichen in der Anwendung auf nachgiebige Strukturen im Falle eines vollstdndigen Drohnenschlags.
Die starke Vereinfachung der Drohne auf ein 1-D Modell, Vernachldssigung von Reibung, Dampfung,
Schwingungen und plastischer Deformationen und die Nutzung einer Ersatzfedersteifigkeit sind Ver-
mutungen zur Erlduterung der Abweichungen und bendtigen genauere Untersuchungen. Die angenom-
menen Federsteifigkeiten scheinen zu gering und miissen fiir jedes Projektil neu bestimmt werden. Die
groBBten Abweichungen entstehen in den bisherigen Analysen im Bereich der Drohnenmitte und somit
um die Batterie. Das Batteriemodell basiert auf den quasi-statischen Daten, da keine Impacttestdaten
vorliegen. Die fehlende Validierung des Batteriemodells auf der Impactebene ist somit eine weitere
Erklarung fiir die Abweichungen des Kraft-Zeit-Verlaufs des vollstandigen Modells auf Anwendungs-
ebene.

Im Gesamtkontext bedeuten die bisherigen Ergebnisse, dass je starrer die Zielstruktur, je hdher die Im-
pactgeschwindigkeit und je geringer der Schaden ist, desto besser funktioniert das entwickelte DSM.
Wird das DSM auf nachgiebige Strukturen angewendet (harter Stof3), sind die Ergebnisse kritisch zu
betrachten. Sie ermdglichen eine erste Aussage zum Kraftverlauf, zeigen aber teils starke Abweichun-
gen zu den FE-Simulationen. Rein auf Basis der analytischen Berechnung kann eine Vorauslegung an
dieser Stelle nicht stattfinden. Es wird eine Validierung der Daten durch Tests oder Simulationen bend-
tigt.

8.5 Drohnenschlag auf eine generische Fliigelvorderkante

Die bisher untersuchten Zielstrukturen entsprechen keinen realen Strukturen. Deshalb werden abschlie-
Bend in dieser Arbeit Drohnenschldge auf Fliigelvorderkanten untersucht. Dafiir wird das WLE-Modell
aus Kapitel 5.3.3 genutzt. Zum einen wird ein zentraler Aufprall auf eine Rippe der Fliigelvorderkante
analysiert, zum anderen der Aufprall zwischen zwei Rippen. Der Aufprall auf eine Rippe ist steifer als
zwischen zwei Rippen. Auf Basis der bisherigen Ergebnisse sollten fiir diesen Fall bessere Ergebnisse
entstehen als fiir einen Aufprall zwischen zwei Rippen. Es wird mit den gleichen Geschwindigkeiten
gearbeitet, wie bereits fiir den Aufprall auf die starre Wand bzw. A12024-T3.

Vorab wird die Federsteifigkeit des Impacts eines Motors auf die WLE ermittelt. Aus den bisherigen
Untersuchungen kann keine Ersatzfedersteifigkeit fiir den Aufprall bestimmt werden, da hier zum einen
eine gekriimmte Struktur vorliegt, zum anderen die Dicke der Fliigelhaut nicht vergleichbar mit bishe-
rigen Proben ist. Zur Bestimmung der Federsteifigkeit wird der Aufprall eines Motors auf eine Rippe
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bzw. auf die Haut zwischen zwei Rippen mit je 80 und 100 m/s simuliert. Mithilfe von Gleichung (6.1)
wird die Ersatzfedersteifigkeit k. fiir diese Geschwindigkeiten bestimmt. Aus den beiden Werten wird
das arithmetische Mittel gebildet. Dieser Wert wird fiir die weiteren Berechnungen mit dem DSM ver-
wendet. Tabelle 8.6 beinhaltet die verwendeten Daten.

Tabelle 8.6: Ersatzfedersteifigkeit Impact Motor auf WLE

ke .
(gemittelt) in = e kg

m

.. m . . . kN
Ort  vim— Eg,in] By inN ke in—

80 138.2  31547.0 3600.6
Rippe 3480.5 17.64
100 216.0  38101.2 33604

80 138.2 7737.9 216.6

Skin 237.1 17.64
100 216.0  10546.8  257.5

Die vorangehenden Ergebnisse haben gezeigt, dass der Einfluss von k; sehr gering ist. In dieser Unter-
suchung ist zudem die Masse des Ziels deutlich groBer als die Masse des Projektils (Faktor 12.8). Aus
diesem Grund wird vereinfacht k, = k, angenommen.

Die Ergebnisse der Untersuchungen zeigen Abbildung 8.9 und Abbildung 8.10 fiir den Aufprall auf die
Rippe bzw. zentral zwischen zwei Rippen. In den Kraft-Zeit-Diagrammen werden je die 0°- und 45°-
Orientierungen gegeniibergestellt. Bestimmtheitswerte R? sind in den Diagrammen fiir beide Winkel
angegeben. Zusétzlich zu den Kraft-Zeit-Verldufen werden die Schiaden zum Endzeitpunkt ¢ = 10.0 ms
gezeigt.

Wie erwartet nimmt der Schaden mit groBBerer Impactgeschwindigkeit zu. Bei 150 m/s penetriert die
Drohne die Fliigelvorderkante bei einem Aufprall auf die Rippe fiir beide Winkel. Die Drohne bzw.
deren Fragmente treffen auf den Fliigelkasten, was wiederum zu katastrophalen Schéden fiithren kann.
Niedrigere Geschwindigkeiten zeigen keine Penetrationen. Die Zielstrukturen zeigen aber ausgepragte,
plastische Deformationen sowie Risse der Fliigelhaut, die die Flugeigenschaften beeinflussen kdnnen.
Die Fragmente der Drohne werden entlang der WLE abgelenkt. Bei 20 m/s wird die vollstdndige Drohne
entlang der Fliigelvorderkante abgelenkt. Die Arme der Drohne brechen, die WLE selbst zeigt keine
ausgepragten Schaden. Aufgrund der vorangehenden Untersuchungen war zu erwarten, dass fiir 20 m/s
die Verliufe keine Ubereinstimmungen zeigen. Entsprechende Werte nimmt das Bestimmtheitsmaf an.
Die untere Grenzgeschwindigkeit wird nicht erreicht, wodurch das DSM nicht giiltig ist und die Ergeb-
nisse keine Aussagen zulassen. Fiir die groBeren Geschwindigkeiten stimmen die Kraft-Zeit-Verldufe
qualitativ liberein. Die Kraftmaxima der Verldufe treten zu den gleichen Zeitpunkten auf, zeigen aber
groBe Unterschiede in den Werten. Bei 80 m/s zeigt das Bestimmtheitsmal3 die besten Werte fiir alle
Simulationen auf der Anwendungsebene an. Dies liegt daran, dass die WLE noch keine Schiden aus-
bildet und der Impact auf eine Rippe stattfindet. Fiir 100 m/s liegt die Abweichung bei ca. 30 kN. Fiir
150 m/s betrdgt der Unterschied hingegen 135 kN. Die kleinste Abweichung zeigt sich fiir 80 m/s und
45°mit 10.8 %. Es zeigt sich an dieser Stelle das gleiche Bild, wie es schon fiir die generischen A12024-
T3-Modelle zu sehen war. Im Bereich der Drohnenmitte entstehen die grofiten Abweichungen, was auf
die unvollstindige Validierung des Batteriemodells zuriickgefiihrt werden kann. Fiir 150 m/s zeigt das
Bestimmtheitsmal3 grofle, negative Werte aufgrund des Schadens an der WLE. Nichtsdestotrotz liefert
das DSM in dieser Untersuchung konservative Werte und kann fiir erste Lastabschitzungen genutzt
werden.
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Abbildung 8.9: Drohnenschlag auf WLE — Rippe

Der Aufprall zwischen zwei Rippen zeigt groBlere Schiden im Vergleich zum zentralen Aufprall auf
eine Rippe. Entsprechende Werte zeigt auch das Bestimmtheitsmal an, was auf eine schlechte Uberein-
stimmung hinweist. Ab 80 m/s reiflit die Haut der Fliigelvorderkante in der 45°-Orientierung. Dement-
sprechend grofle Schiden zeigen sich z. B. bei 150 m/s und 45°. Hier wird die Haut komplett aufgerissen
und die Drohne prallt auf den Holm. Bei 150 m/s perforiert die Drohne auch den Holm unabhéngig von
der Orientierung. Ein sicherer Weiterflug wére in diesen Féllen nicht gewéhrleistet. Dieser Aufschlag
kann katastrophale Schiden erzeugen. Auch bei 100 m/s durchdringt die Drohne die Fliigelhaut und
prallt auf den Holm. Das Schadensbild deckt sich in diesem Fall mit dem Test der University of Dayton
[86], bei dem eine Phantom 3 auf eine Fliigelvorderkante mit 120 m/s geschossen wurde. Bei 80 m/s
reifit die Haut zwar auf, die Drohne dringt aber nicht in den Fliigel ein. Fragmente der Drohne werden
an der WLE entlang abgeleitet. Fiir den Aufprall mit 20 m/s zeigen sich geringfiigige Schiaden.
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Die Kraft-Zeit-Verldufe zeigen ghnliche Ergebnisse wie bereits der Aufprall auf die Rippe. Die geringste
Geschwindigkeit liefert keine vergleichbaren Verldufe. Fiir groere Geschwindigkeiten dhneln sich die
Verldufe zwischen DSM und FEA zwar qualitativ, zeigen aber teils groBe Abweichungen in den Abso-
lutwerten. Fiir 80 m/s zeigen sich, im Gegensatz zur vorherigen Untersuchung, grolere Abweichungen
fiir die 45°-Orientierung. In den Verldufen (z. B. fiir 150 m/s und 45°) treten Unterschiede von bis zu
200 kN auf. Die groBen Abweichungen lassen sich in diesen Fillen auf das Reiflen bzw. Perforieren der
WLE zuriickfithren. Damit wird auch auf Anwendungsebene bestitigt, dass bei einer Beschadigung der
Zielstruktur das DSM versagt und die Abweichungen zu grof3 werden.
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Abbildung 8.10: Drohnenschlag auf WLE — Haut
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Zum einen kdnnen die Abweichungen durch die Schidigung der Zielstruktur erkldrt werden, welche im
Berechnungsmodell nicht abgebildet wird. Ohne die Implementierung eines Schadensmodells ist das
DSM auf dieser Ebene ungeeignet. Zum anderen stellt die Fliigelvorderkante im Vergleich zur starren
Wand bzw. generischen Aluminiumprobe eine komplexe Zielstruktur dar. Sie besteht aus drei Kompo-
nenten mit verschiedenen Materialien und Dicken. Im Gegensatz zu den vorherigen Zielstrukturen ist
die Fliigelvorderkante auBBerdem gekriimmt. All diese Einfliisse werden im DSM nur stark vereinfacht
iiber die Federsteifigkeit der Zielstruktur betrachtet.

8.6 Vergleich der Anwendbarkeit des Drohnenschlagmodells

Dieses Kapitel zeigt, dass iiber das DSM Kraft-Zeit-Funktionen fiir Mehrkorperimpacts auf verschiede-
nen Betrachtungsebenen bestimmt werden kdnnen. Allgemein lésst sich festhalten, dass das DSM gute
Ergebnisse liefert, je starrer die Zielstruktur und je groBer die Impactgeschwindigkeit ist.

Das DSM setzt sich grundlegend aus zwei bestehenden Modellen zusammen. Zum einen besteht es aus
dem Flugzeugaufprallmodell, in erweiterter Form, fiir fragmentierende Komponenten, zum anderen be-
inhaltet es ein Feder-Masse-Modell fiir Komponenten mit plastischen Deformationen. Der Vorteil des
DSM liegt in seiner Einfachheit. Im Falle eines weichen Stofles werden als Eingangsparameter die Berst-
last- und Massenverteilung sowie eine Ersatzfedersteifigkeit und Kontaktzeiten fiir das Modell des Pro-
jektils genutzt. Fiir das DSM werden des Weiteren auch die Impactgeschwindigkeit, Neigung des Ziels
sowie die Flugorientierung des Projektils benétigt. Die Berstlast wird durch die Versagensart der Kom-
ponente bestimmt. Sie ist anspruchsvoll zu ermitteln, da die Berstlast von Material, Struktur und Design
abhingt. Der Einfluss der Berstlast sinkt mit steigender Impactgeschwindigkeit. Die Massenverteilung
kann liber Reverse Engineering oder FE-Modelle bestimmt werden. Zur Ermittlung von Ersatzfederstei-
figkeiten und Kontaktzeiten sind vorab Tests oder Simulationen durchzufiihren. Liegt ein harter Stof3
vor, gehen weitere Eingangsparameter in die Berechnung zur Modellierung des Ziels ein. Masse, Damp-
fung und Federsteifigkeit des Ziels werden in diesem Fall fiir die Berechnung benétigt.

Es besitzt einen eingeschriankten Giiltigkeitsbereich, der durch eine untere Grenzgeschwindigkeit und
fiir deformierbare Strukturen iiber die ballistische Grenzgeschwindigkeit definiert ist. Liegt der Unter-
suchungsbereich auflerhalb dieses Bereichs, bringt das DSM keine aussagekréftigen Daten und Unter-
suchungen miissen iiber FEA oder Tests durchgefiihrt werden. Uber das DSM kann keine direkte Scha-
densvorhersage getroffen werden. Schiden werden nicht analytisch beschrieben, was sich in den Be-
rechnungen fiir deformierbare Strukturen zeigt. Hier liegen die analytischen Werte deutlich oberhalb
der FE-Daten. Das DSM hat zudem noch Schwichen bei der Anwendung auf Komponentenebene. Die
Kraft-Zeit-Verlaufe zwischen FEA und DSM weichen deutlich voneinander ab, da die Komplexitét der
Zielstruktur nicht ausreichend {iber eine einfache Ersatzfedersteifigkeit beschrieben werden kann.

Die Stérke der Einfachheit des DSM zeigt sich auch im Berechnungsschritt. Das DSM kann, trotz seiner
Einfachheit und dem Eingang weniger Parameter, mit hoher Genauigkeit den Kraft-Zeitverlauf bei star-
ren Zielstrukturen berechnen. Es bendtigt deutlich weniger Eingangsparameter als ein FE-Modell und
macht es dadurch attraktiv fiir eine schnelle Lastabschidtzung. Die Berechnung iiber das Runge-Kutta-
Verfahren bringt einen deutlichen Zeitvorteil gegeniiber einer vollstindigen FEM-Berechnung. Wird
das DSM mit dem RK45-Verfahren genutzt, liegt die Berechnungszeit bei ca. 20 s. Im Gegensatz dazu
benoétigt eine FEM-Berechnung ca. 6 h auf 12 Prozessoren. Das DSM ermdglicht somit eine schnelle
und tendenziell konservative Lastabschitzung. Nichtsdestotrotz ist eine anwendungsspezifische Vali-
dierung der Ergebnisse notwendig. Das DSM ist theoretisch auf weitere Grofen und Projektilstrukturen
iibertragbar, wobei diese Aussage liber weitere Forschung verifiziert werden muss. Mit hohen Impact-
geschwindigkeiten sinkt der Finfluss der Berstlast, was es unabhingiger von dieser macht.
Abbildung 8.11 zeigt eine Ubersicht der Stirken und Schwiichen des DSMs. Eine zusammenfassende
Darstellung zur Anwendung des Drohnenschlagmodells befindet sich im Kapitel 7.5 in Anlehnung an
Methoden aus dem Handbuch-Struktur-Berechnung (HSB).

Als Fazit zur Anwendung des DSM lésst sich insgesamt festhalten (vgl. Abbildung 8.12):

- Das DSM eignet sich sehr gut fiir starre Strukturen.

- Fiir nachgiebige Strukturen ist es im Giltigkeitsbereich (v,g < v; < v50) anwendbar.

- Je genauer die Eingangsdaten der Massen- und Berstlastverteilung ermittelt werden, desto ge-
nauer werden die Ergebnisse.

- Auf Komponentenebene (zielseitig) ist es ohne die Implementierung eines Schadensmodells
nicht anwendbar.
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Eine mogliche Handlungsempfehlung ist es, {iber die Annahme eines weichen Stof3es eine Maximalkraft
zu bestimmen. Auf diese konnen Strukturen dann ausgelegt werden. Es kdnnte auch zusétzlich ein Re-
duktionsfaktor eingefiihrt werden, welcher auf den Kraft-Zeit-Verlauf des weichen StoBes wirkt und
somit einen harten Stof3 abbildet. Diese Ansidtze miissen weiter untersucht werden, was auf3erhalb des
Schwerpunkts dieser Arbeit liegt.

Prozessschritt nach Abb. 7.34

Starke des DSM

Schwiche des DSM

Bestimmung der Kraft-Zeit-Funktion bei Drohnenschlag

Definition
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.
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Abbildung 8.11: Ubersicht Fazit Drohnenschlagmodell
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Abbildung 8.12: Fazit zur Anwendung des DSM auf verschiedenen Betrachtungsebenen
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9 Zusammenfassung und Ausblick
9.1 Zusammenfassung

Die Anzahl sowie die Einsatzmoglichkeiten von unbemannten Fluggeriten, sogenannten UAVs oder
auch ,,Drohnen®, nimmt seit einigen Jahren zu. Durch diese Zunahme steigt auch die Gefahr einer Kol-
lision einer Drohne mit einem bemannten Luftfahrtgerét. Diese Kollision wird auch als ,,Drohnenauf-
prall“ bzw. ,,Drohnenschlag* bezeichnet und lehnt sich damit an die Bezeichnung ,,Vogelschlag® an. Im
Gegensatz zum Vogelschlag ist ein Drohnenschlag aber ein grundlegend anderes Impactphdnomen. Vo-
gelschlédge sind in der Luftfahrt seit mehr als 100 Jahren bekannt und gut erforscht. Fiir diese Impacts
gibt es Zulassungsvorschriften, in denen definiert ist, welchen Lasten Luftfahrzeugstrukturen standhal-
ten konnen miissen. Der Drohnenschlag ist hingegen ein neues, unerforschtes Phanomen. Die Kollision
von Drohnen mit bemannten Luftfahrzeugen ist ein reales Szenario. Erste Unfille in New York, Quebec
und Lausanne beweisen dies. Ein Vogel verhélt sich bei einem Impact wie ein stromendes Fluid, wo-
hingegen eine Drohne ein System aus verschiedenen Festkdrpern darstellt. Der Drohnenschlag stellt
somit einen Mehrkorperimpact dar, bei dem Komponenten der Drohne nacheinander auf die Zielstruktur
prallen. Fiir den Drohnenschlag gibt es noch kein analytisches Modell. Der Ansatz, welcher in dieser
Arbeit verfolgt wird, ist es, ein analytisches Rechenmodell zu entwickeln, liber dieses im Rahmen einer
Vorauslegung ein Kraft-Zeit-Verlauf bei einem Drohnenschlag bestimmt werden kann. Darauf aufbau-
end wird die folgende Forschungshypothese formuliert:

Ein kleines, unbemanntes Lufifahrzeug (sUAV) lésst sich als physikalisch-mathematisches Modell be-
schreiben. Mit diesem Drohnenmodell konnen auftretende Lasten bei einem Drohnenschlag auf Luft-
fahrzeugstrukturen bestimmt werden.

In der Literatur finden sich mehrere Modelle fiir Impactvorginge (vgl. Kapitel 2). Das klassische Modell
fiir einen Impact ist das Feder-Masse-Modell. Neben diesem Modell wird auch das Vogelschlagmodell
nach Wilbeck genauer betrachtet. In der bestehenden Literatur wird der Drohnenschlag haufig mit dem
Vogelschlag verglichen. Das ist insofern korrekt, da bei der Annahme einer sUAV die Massen zwischen
Vogel und Drohne vergleichbar sind (1.8 kg fiir den Vogel und z. B. 1.4 kg fiir eine DJI P4). Ein Vogel
dhnelt im Impactverhalten aber einem stromenden Fluid. Das ist fiir eine Drohne mit ihren Festkorper-
komponenten so nicht zu erwarten. Deshalb wird zusétzlich noch das Flugzeugaufprallmodell (FZAM)
von Riera betrachtet. Dieses basiert auf der Impulserhaltung und bezieht die Massendnderung wahrend
des Aufpralls zusétzlich zur Verzégerung mit ein. Fiir den Drohnenschlag wird eine dhnliche Schadens-
mechanik erwartet, weshalb dieses Modell weiter betrachtet und eigens fiir Drohnenschldge angepasst
wird. Neben den Impactmodellen hat auch die Kopplung zwischen Projektil- und Zielverhalten einen
Einfluss auf den Kraftverlauf. Zur Betrachtung dieser Kopplung wird ein Aufprall in weiche und harte
StoBe unterteilt. Bei einem weichen Stof3 hat nur das Projektilverhalten einen Einfluss auf die Impact-
kraft, das Ziel ist vollkommen starr. Bei einem harten Stof3 miissen beide Verhalten gekoppelt betrachtet
werden. Die bestehende Unterscheidung zwischen harten und weichen St6Ben ist fiir einen Drohnen-
schlag nicht ausreichend. Es kann auch zur Perforation der Zielstruktur kommen, weshalb die Unter-
scheidung um eine eigens eingefiihrte Perforationsbedingung erweitert wird. Ist diese erflillt, muss mit
dem Modell fiir harte Stoe gerechnet werden.

Diese Modelle werden differenziert auf ihre Anwendbarkeit auf einen Drohnenschlag hin untersucht
(vgl. Kapitel 3). Das Feder-Masse-Modell und das Vogelschlagmodell eignen sich nicht fiir weitere
Untersuchungen. Feder-Masse-Modelle gehen von einer Punktmasse als Projektil aus, was den Droh-
nenschlag und den damit verbundenen Mehrkorperimpact alleine nicht abbilden kann. Das Vogelschlag-
modell wird ausgeschlossen, da hier der Einfluss einzelner Komponenten auf den Kraft-Zeit-Verlauf
nicht sichtbar ist und es zu unrealistisch hohen Driicken kommt. Das FZAM geht hingegen von einem
eindimensionalen Linienmodell des Projektils aus, wofiir eine Massenverteilung sowie eine Berstlast-
verteilung des Projektils bendtigt werden. Die Massenverteilung ergibt sich aus der Masse pro Einheits-
lange. Die Berstlast hangt vom Material und dem Design des Projektils ab. Sie gibt an, welche Kraft
notig ist, damit ein Anteil am Gesamtprojektil zerstort wird. In dieser Arbeit wird von einem Fliever-
sagen ausgegangen und deshalb die MaterialflieBgrenze genutzt. Der Vorteil des FZAMs ist, dass der
Einfluss verschiedener Komponenten dargestellt werden kann. Die Anwendung des FZAMs auf einen



152 9 Zusammenfassung und Ausblick

Drohnenschlag bedarf einer neuen Erweiterung. Eine Drohne kann 360° um ihre eigene Hochachse ro-
tieren. Massen- und Berstlastverteilung hingen von dieser Orientierung ab und werden entsprechend fiir
die Flugorientierungen bestimmt. Dieses erweiterte FZAM liefert plausible Ergebnisse. Es ergibt sich
ein Kraft-Zeit-Verlauf, bei dem der Aufprall verschiedener Komponenten sichtbar ist. Ein Vergleich mit
Literaturdaten zeigt, dass das Modell realistische Kraftwerte produziert. Es zeigen sich aber noch Ab-
weichungen, insbesondere fiir den Aufprall der Motoren und somit fiir den Aufprall von nicht-fragmen-
tierenden Komponenten. Es wird im Originalmodell von einer vollstdndigen Zerstérung des Projektils
wihrend des Aufpralls ausgegangen, was fiir einen Flugzeugabsturz aufgrund der groen kinetischen
Energie giiltig ist. Bei einem Drohnenschlag sind die Energien deutlich geringer. Das erweiterte FZAM
eignet sich aber als Grundlage fiir weitere Untersuchungen und wird deshalb ausgewéhlt.

Das neue Berechnungsmodell wird anhand von Testdaten entwickelt (vgl. Kapitel 4). Das Testpro-
gramm folgt einem ,,Building Block Approach. Der Schwerpunkt der Arbeit liegt auf den gréfiten und
schwersten Komponenten der Drohne, da diese das Impactverhalten mafigeblich bestimmen. Betrachtet
werden insbesondere die Motoren, die Batterie und die Schale. Alle weiteren Komponenten der Drohne
werden {iber die Schale verschmiert betrachtet. Das bedeutet, dass deren Gewicht gleichméBig auf das
Gewicht der Schale aufgeschlagen wird. Die Drohnenschldge werden auf ihr physikalisches Phdnomen
reduziert. Dieses ist der Aufprall mehrerer Korper hintereinander, was auch als Mehrkorperimpact be-
zeichnet wird. Dieses Phianomen wird vereinfacht iiber eine Ersatzstruktur untersucht, die in dieser Ar-
beit entwickelt wurde. Diese Ersatzstruktur besteht aus einer Ersatzschale und innenliegenden Kompo-
nenten. In dieser Arbeit werden zwei Motoren innerhalb der Ersatzschale untersucht. Das Material der
Ersatzschale ist Polylactat. Eine Untersuchung hat gezeigt, dass dieses Material vergleichbare Eigen-
schaften wie Polycarbonat auf quasi-statischer Ebene zeigt, gleichzeitig aber leichter mithilfe eines 3-
D-Druckers verarbeitbar ist. Die ausgewéhlten Komponenten werden auf Druckpriifmaschinen mit
quasi-statischer Belastung untersucht. Fiir die Motoren hat sich dabei gezeigt, dass die Ausrichtung von
Verstrebungen in radialer Richtung einen vernachlédssigbaren Einfluss auf den Kraftverlauf hat. Lon-
gitudinale Belastungen sind irrelevant. Bei den Drucktests von Batterien kam es zur Rauch- und Feu-
erentwicklung. Deshalb wird auf Impacttests mit Batterien verzichtet. Es wurden sowohl die Lithium-
Polymerzellen der Batterie als auch das Gesamtsystem untersucht. Fiir die Batterien ldsst sich eine Ver-
sagenslast in Hohe von 5000 N feststellen. Ein mogliches Ersatzmaterial fiir die LiPo-Zellen der Batterie
ist Aluminiumschaum. Drucktests der Schalenoberseite werden zur Validierung von FE-Modellen ver-
wendet, liber welche dann das Ersatzmaterial bestimmt wurde. Impacttests werden mit einer luftbetrie-
benen Gaskanone im Geschwindigkeitsbereich zwischen 20 m/s und 140 m/s durchgefiihrt. Als Mess-
systeme werden eine High-Speed-Kamera (Photron Nova S12) mit 30000 fps, eine Lichtschranke zur
Geschwindigkeitsmessung und Piezoelemente zur Kraftmessung genutzt. Uber die Videoauswertungs-
software ,,Tracker* werden die High-Speed-Videos analysiert und die Kontaktkrifte aus der Verzoge-
rung des Projektils bestimmt.

Weitere Parameter werden mithilfe der Finiten-Elemente-Methode erfasst. Es werden FE-Modelle der
Komponenten, der Gesamtdrohne, der Priifstinde und generischer Zielstrukturen, wie z. B. einer Flii-
gelvorderkante, aufgebaut (vgl. Kapitel 5). Die Modelle der Komponenten werden gegen die quasi-
statischen Testdaten validiert. Das Motormodell zeigt im Rahmen der Standardabweichung eine sehr
gute Ubereinstimmung mit den quasi-statischen Testdaten. Das Batteriemodell wird grundlegend vali-
diert. In der bisherigen Literatur wird die Batterie vereinfacht als LiPo-Block angesehen. Diese An-
nahme fiihrt zu starken Abweichungen im Vergleich zu Testdaten. Das Batteriemodell fiir diese Arbeit
beschreibt die LiPo-Zellen als Pouchmodell und umfasst auch die Polycarbonathiille der Gesamtbatterie
inklusive weiterer Elemente wie Ladeplatinen und Schidume. Dieses Modell zeigt ab groBen Verschie-
bungen eine Abweichung zu den Testdaten. Fiir die FE-Modelle wird die Elementgrof3e zielseitig durch
eine Netzfeinheitsstudie bestimmt und projektilseitig durch geometrische Begrenzungen und numeri-
sche Effizienz festgelegt.

Die Impactanalyse einzelner Komponenten zeigt, dass die visuelle Messung nur unzureichende Aussa-
gen Uber den Kraftverlauf zuldsst. Aus den Testdaten konnen die Schadensart des Projektils und Ziels
sowie die Massenverteilung, Berstlastverteilung und Geometriedaten bestimmt werden (vgl. Kapitel 6).
Eine vorab analytische Betrachtung ermoglicht Aussagen zur vorliegenden StoBart (weich / hart) und
die Abschitzung des Kraftmaximums fiir den Aufprall nicht-fragmentierender Projektile. Dafiir miissen
die Impactenergie und die Ersatzfedersteifigkeit fiir den Lastfall bekannt sein. Die FEA eignet sich hin-
gegen besonders dafiir, Ersatzfedersteifigkeiten und Kontaktzeiten zu ermitteln. Die zur Validierung des
analytischen Modells benétigten Kraft-Zeit-Verldufe ergeben sich auch aus den FE-Simulationen.
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Abhédngig vom Impactverhalten des Projektils wird ein Modell ausgewahlt (vgl. Kapitel 7). Motoren
zeigen vor allem plastische Deformationen. Fiir diesen Fall werden Feder-Masse-Modelle verwendet.
Diese zeigen eine gute Ubereinstimmung mit FEA-Daten fiir Motorimpacts. Fragmentiert das Projektil
hingegen, wie es die Ersatzschale zeigt, kann das FZAM verwendet werden. Die Annahme des Flieens
zur Ermittlung der Berstlast fiihrt zu konservativen Ergebnissen. Eine Reduktion der Berstlast liefert
eine bessere Ubereinstimmung mit FEA-Daten. Der Kraftverlauf des Drohnenschlags setzt sich somit
aus einem Anteil von fragmentierenden und einem Anteil aus nicht-fragmentierenden Projektilen zu-
sammen. Zur Berechnung werden FZAM und Feder-Masse-Modelle an den entsprechenden Positionen
iiberlagert. Die Positionen sind die Orte entlang des 1-D Modells, an denen die nicht-fragmentierenden
Komponenten liegen. Dieses iliberlagerte, ortsabhingige Modell stellt das Drohnenschlagmodell (DSM)
dar. Diese Uberlagerung wird auch auf harte StBe iibertragen. Das DSM hat einen eingeschriinkten
Giiltigkeitsbereich. Innerhalb dieses Bereichs kann die Kraft-Zeit-Funktion bei Drohnenschldgen mit-
hilfe der Analytik bestimmt werden. Auerhalb des Bereichs werden Tests und FE-Simulationen beno-
tigt. Der Giiltigkeitsbereich wird durch die untere Grenzgeschwindigkeit festgelegt. Ab dieser Ge-
schwindigkeit kann von einer vollstdndigen Zerstérung der fragmentierenden Anteile des Projektils aus-
gegangen werden. Fiir deformierbare Zielstrukturen ist das DSM bis zur ballistischen Grenzgeschwin-
digkeit giiltig. Es umfasst somit den Auslegungspunkt deformierbarer Strukturen unter Impactbelastung.
Die Parameterstudien zeigen, dass der Anteil der Berstlast am Kraftverlauf mit Zunahme der Impactge-
schwindigkeit sinkt. Die Impactgeschwindigkeit hat einen groflen Einfluss auf den Kraftverlauf, ge-
nauso wie die Position der Motoren. Diese Einfliisse liefern Ansétze, das Drohnendesign zu einem Kraft-
minimum hin zu optimieren. Das finale Flussdiagramm bildet einen zusammenfassenden Leitfaden, wie
das Modell zur Berechnung von Drohnenschlidgen aufgebaut werden kann und wie die Auswahl der
Methodik erfolgt.

Bei der Anwendung des Modells auf realitidtsnahe Drohnenschlédge zeigt sich, dass sehr gute Ergebnisse
fiir starre Strukturen erzeugt werden (vgl. Kapitel 8). Bei generischen, deformierbaren Strukturen er-
moglicht es eine vereinfachte Lastabschétzung. Fiir die Anwendung lassen sich somit folgende Ergeb-
nisse festhalten:

- Das DSM eignet sich sehr gut zur Berechnung des Kraft-Zeit-Verlaufs bei Aufprall auf starre
Strukturen.

- Beieinem Aufprall auf vereinfachte, generische Zielstrukturen kann das Modell fiir eine Lastab-
schitzung eingesetzt werden.

- Angewendet aufreale Strukturen zeigt das DSM noch starke Abweichungen und bedarf weiterer
Forschung. Die Implementierung eines Schadensmodells ist notwendig, um die Degradation der
Struktur bei einem Impact abbilden zu kdnnen.

Handlungsempfehlungen zur Anwendung des Drohnenschlagmodells werden Kapitel 7.5 zusammenge-
fasst. Diese Zusammenstellung ist ein erster Vorschlag zur Einbringung des Modells in das Handbuch
fiir Strukturberechnung (HSB).

AbschlieBend lésst sich somit sagen, dass das entwickelte DSM eine Methode liefert, die bei starren
Zielen sehr gute Ergebnisse bringt. Uber das DSM kénnen auf pragmatische Art Kraftmaxima und
Kraft-Zeit-Verldufe bestimmt, Strukturen im Rahmen eines Vorentwurfs ausgelegt und der Einfluss von
Anderungen am Drohnendesign untersucht werden. Die aufgestellte Forschungshypothese kann somit
als verifiziert betrachtet werden.

9.2 Ausblick

Diese Arbeit ist eine der ersten Dissertationsschriften, die sich mit dem Phdnomen eines Drohnenschlags
beschiftigen. Es wird ein neues Forschungsfeld erdffnet, auf dem viele offene Forschungsfragen und
Ankniipfungspunkte zu dieser Arbeit bestehen.

Generell bietet das DSM die Mdglichkeit, Lasten im Rahmen eines Vorentwurfs zu bestimmen. Das
Modell kann sowohl zur Auslegung von Zielstrukturen als auch zur Dimensionierung von Projektil-
strukturen zum Einsatz kommen. Eine Moglichkeit besteht beispielsweise darin, tiber das Modell Bruch-
stellen in der Drohnenstruktur zu definieren. Dadurch kénnen die wirkenden Krifte auf die Zielstruktur
reduziert werden.

In dieser Arbeit wurde der Fokus auf sUAV Drohnen mit bis zu 1.4 kg Abfluggewicht gelegt. Die Uber-
tragbarkeit auf andere Massen, Gréen und Drohnentypen ist in folgenden Projekten zu untersuchen.
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Langerfristig ist es vorstellbar, dass Zulassungsvorschriften von Luftfahrtbehorden entwickelt werden,
die besagen, dass Resistenz neuer Strukturen gegen Drohnenschlége nachgewiesen werden muss. Dafiir,
und zur Wiederholbarkeit von Versuchen im LabormaBstab, ist die Entwicklung einer vollstdndigen
Ersatzdrohne ein weiterer Ankniipfungspunkt.

Die Ergebnisse zeigen, dass der Kraft-Zeit-Verlauf von der Fluglage der Drohne abhingt. Im Falle einer
unvermeidlichen Kollision kann iiber eine gezielte Anderung der Fluglage der Schaden auf ein Mini-
mum reduziert werden, wofiir weitere Forschung notwendig ist.

Bisher ist das DSM nicht gegen HVI-Tests vollstindiger Drohnen validiert. Auch die Validierung des
Batteriemodells auf Impactebene unter den entsprechenden Sicherheitsvorkehrungen stellt einen Punkt
fiir weitere Forschungen dar. Die Untersuchungen auf Anwendungsebene haben gezeigt, dass die Im-
plementierung eines Schadensmodells fiir die Zielstruktur zwingend erforderlich ist, um Aussagen auch
auf dieser Ebene treffen zu kénnen. Die Testdaten zeigen auflerdem, dass die Ersatzschale bereits vor
dem Aufprall auf das Ziel Risse bildet. Bisher wird das Verhalten des unbeschédigten Teils des Projek-
tils als vollkommen starr und unbeschiddigt angenommen. Auch hier kann ein Schadensmodell imple-
mentiert werden und zu besseren Ergebnissen fiihren. Die besten Ergebnisse liefert das DSM fiir starre
Strukturen. Es ist zu {iberpriifen, ob mithilfe eines Reduktionsfaktors von den Ergebnissen fiir starre
Strukturen auf Kraft-Zeit-Verlaufe nachgiebiger Strukturen geschlossen werden kann. Das DSM ver-
einfacht die Drohne auf ein eindimensionales Linienmodell. Es ergibt sich daraus die Fragestellung, ob
ein 2-D Ansatz zu einer Verbesserung der Ergebnisqualitét fiihren kann.



Anhang
A Anhang Modelle

A.1 Herleitung Flugzeugaufprallmodell fiir verschiedene Ziele
Flugzeugaufprallmodell fiir starre Ziele

Abbas et al. [142] bauen, basierend auf dem Flugzeugaufprallmodell (FZAM), ein neues Modell zur
Ermittlung der Impactkraft auf, das zusétzlich die Energien bei einem Aufprall betrachtet. Die folgenden
Darstellungen orientieren sich an der ausfiihrlichen Ausarbeitung der Herleitung des FZAM nach Riera
[115] von Abbas et al. [142].

Das FZAM basiert auf der Impulserhaltung. Das Projektil wird dabei als ,,weich* angenommen und trifft
auf ein starres Ziel. Der Anteil des Projektils, der im direkten Kontakt mit dem Ziel steht, wird zerstort
und als Deformationszone Sq mit der Crashmasse m,, bezeichnet. Der unbeschédigte Anteil zeigt ge-
ringe elastische Deformationen innerhalb der Kontaktzeit und wird deshalb vereinfacht als Starrkdrper
bzw. Starrkérperzone S, angenommen. Diese Zone hat die Masse m,.. Beide Zonen liegen wihrend der
kompletten Impactdauer im Kontrollvolumen S. Abbildung A 1 zeigt das Modell. Dem Modell liegen
drei Annahmen zu Grunde: [142]

- Es handelt sich um ein eindimensionales Modell. Es liefert nur eine Gesamtkraft, eine Aussage
zur Verteilung der Kontaktkraft ist nicht moglich.

- Projektilachse und Flugbahn stimmen vollstindig iiberein.

- Es gibt keine Bruchstiicke (Fragmentierung).

a) Flugzeugaufprallmodell b) Freikorperbild

Starrkérperzone S, Deformationszone S,

Kontroll- ﬁ\\

1 s
volumen | V(1) Unbeschidigte
"
Masse m,

V@) a W
Starres Ziel N m, < % -

Crashmasse m,,

Abbildung A 1: Flugzeugaufprallmodell: a) Aufteilung Zonen im FZAM; b) Freikorperbild (entnom-
men und angepasst aus [139, 142, 143])

Uber den Impulserhaltungssatz kann eine allgemeine Formulierung fiir die Kontaktkraft P in Abhéingig-
keit der Zeit ermittelt werden [142]:

PLx(®)] = = (mv — me) (A

Dabei ist m,, die zerstdrte Masse, v, die Geschwindigkeit des Ziels und v die Geschwindigkeit der
unbeschidigten Masse m,.. Wird dieser Zusammenhang weiter analysiert, fiihrt dies zu Gleichung (A.2):

Plx(0)] = vdmr dv dv; dm,,

_ _ _t_ A2
ac TMg T Mo T (A-2)

Die einzelnen Terme dieser Gleichung konnen dabei folgendermaflen umgeschrieben werden:
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me Y = ~Rx(0)] (A3)

Der Parameter P, ist die Berstlast. Die Berstlast greift an der Schnittstelle zwischen zerstértem und un-
zerstortem Anteil an. Es ist die Kraft, die notwendig ist, um das Projektil an dieser Stelle zu zerstdren.
Die weiteren Zusammenhénge lauten wie folgt:

dm, dm, dx _

% - a a - Hx®w - (A.4)
dme s)
T ux(@®)]w — ) _

Ve = qu (A.6)

Dabei stellt u die Masse pro Langeneinheit (Massenverteilung) dar. Der Parameter g ist eine Proportio-
nalitdtskonstante, die den Zusammenhang zwischen Geschwindigkeit des Ziels und des Projektils be-
schreibt. Fiir starre Ziele betrdgt g = 0. Die negativen Vorzeichen aus (A.4) und (A.5) bedeuten, dass
sich Masse und Geschwindigkeit des starren Anteils reduzieren [200]. Die Reaktionskraft des Ziels
ergibt sich damit zu:

dv,

- (A.7)

—P[x(t)] = P[x(®)] + ulx(®)]v*(1 — ¢*) + m,

Wird ein starres, unbewegtes Ziel angenommen, vereinfacht sich die Formel zum Flugzeugaufprall Mo-
dell nach Riera [115, 139, 142]:

Plx(®)] = P.[x(®)] + plx(@®)]v? (A.8)

Die Kontaktkraft P[x(t)] ist eine Druckkraft. Sie tritt nur auf, solange Projektil und Ziel in Kontakt
miteinander sind. Druckkrifte werden positiv definiert, wodurch das negative Vorzeichen aus (A.7)
verschwindet.

Flugzeugaufprallmodell fiir elastische Ziele

In realen Impactfillen wird sich das Ziel nicht vollstandig starr verhalten. Laczak und Karolyi [145]
haben das FZAM um eine Beschreibung fiir elastisches Zielverhalten erweitert. Die folgende Herleitung
orientiert sich an der Vero6ffentlichung von Laczak und Karolyi [145].

Laczak nutzt fir das Ziel ein Feder-Masse-Dampfer-System, zu sehen in Abbildung A 2. Das Ziel hat
die Masse m,, die Ddmpfung c, und die Steifigkeit k.. Die Verschiebung des Ziels ist y(t). Es hat die
Geschwindigkeit v, = dy/dt. Die zerstorte Masse definieren sie als m.. = —dm. Die folgende Herlei-
tung orientiert sich an den Darstellungen von Laczék et al. [145].
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A.1 Herleitung Flugzeugaufprallmodell fiir verschiedene Ziele A-3

Vi
—_—
ki
V() PR P
E — > r e < —> my C
i________________________________n_/lcr_z_fdm__

. .
Abbildung A 2: Erweitertes Flugzeugaufprallmodell (entnommen und angepasst aus [145])
Zuerst wird die Relativgeschwindigkeit bestimmt als Differenz zwischen Ziel und unbeschiadigtem Teil

des Projektils:

dx dy dz
I A9
a VT A (A-9)

Die Anderung der Projektilmasse ergibt sich mithilfe der Gleichung (A.4):

dm,
dt

dz dy dy dz

= =0 (g = 5) =109 (G ~ 30) (10

Uber die Impulserhaltung (A.11) kurz vor und nach der Zerstdrung eines Anteils —dm ergibt sich Glei-
chung (A.12):

—Pc(x(t))dt + m.(t)v(t) = [m.(t)+dm][v(t)+dv] — dm[v(t) — dv] (A.11)
dv d?z
—Pc(x(t)) = ma = mF (A.12)

Die Anwendung der Impulserhaltung am Anteil —dm und anschlieender Vereinfachung fiihrt zu Glei-
chung (A.14):

[P.(x(®)) — P]dt —dm - v = —dm - v, (A.13)

2

P() = P(x(®) +u (%) (A.14)

Fiir das Modell des Ziels gilt die bekannte Bewegungsgleichung:

d’y ~ dy

Uber die Formeln (A.9), (A.12), (A.13) sowie (A.15) ergeben sich die beiden Differentialgleichungen:
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d?x  P(x(@®) P(x(®)  p(x(®)) dx Z oo dy ke
— = + + —) —— - —y(t) (A.16)
dt? m(t) m, m, \dt me dt  m
d?y  P.(x(t x(®) gdx\? ¢ dy k
&%y _R( ())+“( ())<_> e A (A.17)
de? me m, \dt m, dt "
Die Anfangsbedingungen lauten wie folgt:
o dx o dy o (A.18)
x(0) = L= (0) = —v;;y(0) = 0; 7= (0) = 0
Die Reaktionskraft wird dann iiber Gleichung (A.19) bestimmt:
dxy 2
PLx(9)] = RLx(®)] + ulx®] () (A19)

de

Dieses Modell wird in ein Pythonskript implementiert. Uber die dimensionslosen Parameter

=M

T)mt

1P,

(A.20)

(A21)

(A.22)

wird das implementierte Modell gegen die Daten von Laczék et al. validiert (vgl. Abbildung A 3). Dabei
ist mg die initiale Masse des Projektils, Py die charakteristische Berstlast zur Normierung der Verldufe
und D beschreibt das Schadenspotential als Quotient aus kinetischer Energie und Berstenergie.

a) Einfluss n b) Einfluss
20.0 20.0
175 P8 =0 175/P=8 k=200
~k /"*\ n=0.1 : \./‘\ /'\ —-== k=2000
= 15,0182~ 200y == =05 | £150 \..” \-/‘\ —-— k=20000
N | N [ n=10 V] | -,
2 1251p-5 W : 1259, % \\\
= o e W =~ NS -~
g 10,05 \\\{ £ 10.01 NN ‘\\
3 BRERASRE | g BAN
g 751 SR £ 754 ‘1\
£ D=2 ) E D=2 ) A
= 50 ‘s,,____\\j \‘ = 5.0 ‘Nu_\__._.___.\ \"‘
) 51D=05 Rl o ,51D=05 RS
R — AT e R
0.0 , , , 0.0 , : :
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 0.0 0.2 0.4 0.6

dimensionslose Zeit

dimensionslose Zeit

0.8

Abbildung A 3: Kraft-Zeit-Verlaufe fiir verschiedene Schadensparameter D, berechnet mit dem
Laczéak-Ansatz fiir Flugzeugaufprille; a) Einfluss n; b) Einfluss k
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A.2 Materialauswahl Ersatzschale

Im Rahmen einer Abschlussarbeit [201] wurde eine Materialauswahl fiir die Ersatzschalen getroffen.
Da die Schale der realen Drohne aus Polycarbonat (Spritzguss) besteht, wurde fiir die Herstellung der
Ersatzschale und der Materialproben das 3-D-Druck-Verfahren gewahlt. Die Proben werden mit einem
Ultimaker 2+ Drucker gedruckt. Es wurden drei Materialien und deren Eigenschaften in Abhéngigkeit
der Druckrichtung untersucht. Es werden sowohl quasi-statische Zug- als auch Drucktests durchgefiihrt.
Die Zugproben werden nach der Norm DIN EN ISO 527-4 erzeugt, die Druckproben nach der Norm
DIN EN ISO 604. Aufgrund der hohen Anzahl an 3-D-Druck-Materialien wird eine Vorauswahl getrof-
fen. Diese orientiert sich an den Materialien, die am hiufigsten verwendet werden. Es werden Polycar-
bonat (PC), Polylactat (PLA) und Acrylnitril-Butadien-Styrol (ABS) fiir die Untersuchungen verwendet.
Die Druckrichtungen werden zwischen 0°, 45° und 90° variiert. Abbildung A 4 zeigt die untersuchten
Druckrichtungen der Materialproben. Tabelle A 1 zeigt das E-Modul der Proben, Tabelle A 2 die Zug-
festigkeit, Tabelle A 3 die Bruchdehnung und Tabelle A 4 die Streckgrenze. Abbildung A 5 zeigt Po-
lardiagramme fiir das E-Modul, Zugfestigkeit und Streckgrenze. Eine genauere Versuchsbeschreibung
ist in [201] zu finden. Fiir die Simulationen werden die 45°-Werte verwendet. Die Richtungsabhéngig-
keit der Materialeigenschaften der gedruckten Strukturen ist ein eigener Forschungsbereich und wird an
dieser Stelle nicht weiter vertieft.

0°-Druckrichtung 90°-Druckrichtung 45°-Druckrichtung

L.

Abbildung A 4: ,,Untersuchte Druckrichtungen (entnommen und angepasst aus [201])

Tabelle A 1: E-Modul E [201]

E-Modul in MPa
Material ~ Orientierung in ° Vi V2 V3 Mittel vgl. UM

0 1271.73 1249.00 1179.76 1233.50

ABS 45 950.07 948.03 1035.53 977.88 1681.5
90 946.42 959.24 1025.79 977.15
0 2024.96 1981.75 1946.20 1984.30

PC 45 838.74 949.48 728.88 839.03 1904.0
90 1232.42 1292.76 1262.98 1262.72
0 2422.07 2423.73 2226.63 2357.48

PLA 45 1609.46 1566.76 1638.93 1605.05 2346.5
90 996.95 1270.97 1716.84 1328.25
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Tabelle A 2: Zugfestigkeit og [201]

Zugfestigkeit in MPa
Material ~ Orientierung in ° Vi V2 V3 Mittel vgl. UM

0 31.28 32.36 32.61 32.08

ABS 45 24.50 26.02 24.74 25.09 n/a
90 13.69 13.52 13.61 13.61
0 51.66 52.69 52.32 52.22

PC 45 27.44 27.06 28.54 27.68 49.5
90 21.03 24.23 20.23 21.83
0 47.10 46.05 45.5 46.22

PLA 45 30.52 31.66 33.20 31.79 39.0
90 22.1 22.37 22.53 22.33

Tabelle A 3: Bruchdehnung eg [201]

Bruchdehnung in %
Material  Orientierung in °© Vi V2 V3 Mittel vgl. UM

0 4.01 3.87 4.05 3.98

ABS 45 441 3.97 4.25 4.21 4.8
90 2.93 2.90 2.86 2.90
0 4.64 4.95 5.99 5.19

PC 45 4.84 4.46 5.59 4.96 59
90 3.03 2.77 3.08 2.96
0 4.76 4.46 3.89 4.37

PLA 45 6.68 6.67 5.87 6.41 52
90 3.61 3.03 2.18 2.94

Tabelle A 4: Streckgrenze o, [201]

Streckgrenze in MPa
Material ~ Orientierung in ° Vi V2 V3 Mittel VGL UM

0 11.20 10.90 13.03 11.70

ABS 45 14.97 16.41 10.98 14.12 n/a
90 6.70 6.40 7.10 6.73
0 22.80 22.90 20.90 22.23

PC 45 12.04 8.73 5.84 8.86 n/a
90 13.50 12.10 13.00 12.87
0 24.70 28.25 20.30 24.43

PLA 45 10.50 18.97 17.81 15.76 n/a
90 7.10 10.03 16.50 11.21
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a) E-Modul £ in MPa b) Zugfestigkeit o in MPa
90° 90°

270° 270°
—— ABS ---- PC —— PLA —— ABS ---- PC —— PLA

c) Streckgrenze oy in MPa
90°

270° 270°

—— ABS --—- PC —— PLA —— ABS ---- PC —— PLA

Abbildung A 5: Polardiagramme der 3-D Druckstrukturen
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A.3 Netzfeinheitsstudie

Eine Netzfeinheitsstudie wird durchgefiihrt, um die Elementgréfe fiir die nachgiebigen Zielstrukturen
zu definieren. Fiir die Projektile ist die ElementgroBe bereits durch die Geometrie festgelegt, wie in
Kapitel 5 erldutert wird. Fiir die Netzfeinheitsstudie wird ein stark vereinfachtes Modell des Impactvor-
gangs aufgebaut. Es wird eine Al2024-T3-Probe mit einer Grofle von 300 mm x 200 mm x 2.54 mm
modelliert, auf die eine starre Kugel mit einem Durchmesser von d = 17.0 mm prallt. Die Kugel hat eine
initiale Geschwindigkeit v; = 100 m/s sowie eine Masse von m,, = 55.6 g. Die Knoten an den Rindern
der Probe ist in allen Freiheitsgraden blockiert. Die Netzfeinheitsstudie wird mit dem einfachen Modell
durchgefiihrt, um nur den Einfluss des Netzes zu untersuchen und alle weiteren Einfliisse (z. B. durch
Kontakte, Materialmodelle usw.) ausschlieBen zu kdnnen. Insgesamt werden vier Elementgroflen unter-
sucht: 10.0 mm, 5.0 mm, 2.0 mm sowie 1.0 mm. Abbildung A 6 zeigt exemplarisch den Modellaufbau
fiir ein Netz mit einer Grofe von 5.0 mm. Es werden QEPH-Elemente mit 5 Integrationspunkten ver-
wendet.

Z\T/XY

Abbildung A 6: Modellaufbau Netzfeinheitsstudie

Die Simulationen fiihren zu den Ergebnissen in Abbildung A 7. Bei einem Netz mit einer Elementgrofie
von 10.0 mm zeigt sich ein anndhernd quadratischer Schaden. Durch eine Verfeinerung des Netzes
wichst der Schaden und zeigt fiir eine Elementgréfie von 1.0 mm in seinen grofiten Ausbreitungen
71.1 mm bzw. 82.1 mm. Diese Elementgrofle hat insgesamt 60000 Elemente (vgl. Tabelle A 5). Zur
Berechnung des Impacts mit einer Dauer von 5.0 ms werden auf 12 CPUs (Central Processing Unit)
238 s benotigt, wihrend die Berechnung fiir eine Elementgrofle von 2.0 mm bereits nach 32 s beendet
ist. Zusétzlich wird der Energiefehler betrachtet. Dieser gibt die Abweichung zur initialen Gesamtener-
gie des Systems an und sollte im Rahmen von £5 % fiir ein sehr gutes Modell liegen. Alle Modelle
erfiillen diese Bedingung, wobei die feinsten Netze den geringsten Fehler aufweisen.

Es wird eine Elementgroflie von 2.0 mm ausgewéhlt, da diese zwar kleinere Schidden als die 1.0 mm
Variante liefert, numerisch aber um den Faktor 7.4 effizienter ist. Es ist anzunehmen, dass sich diese
Entwicklung in ausgeprégter Form fiir groere Modelle zeigt. Des Weiteren sind die ElementgrofBen fiir
die Projektile bereits definiert. Um numerische Instabilitdten durch Kontakte zu vermeiden, wird darauf
geachtet, dass die Masterseite (Zielseite) aus groBBeren Elementen besteht als die Slave- bzw. Projektil-
seite.
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a) Elementgrofie = 10 mm b) Elementgroflie = 5 mm

.
E Plastische Dehnung
o
c) Elementgrofie = 2 mm d) Elementgrofie = 1 mm Y
, I X
0.0

Abbildung A 7: Ergebnisse Netzfeinheitsstudie

Tabelle A 5: Numerische Effizienz

Netzgrole inmm  Elemente  Energiefehler in % Rechenzeilrtl (512 CPUs)
10.0 600 1.1% 4.0
5.0 2400 1.9% 6.0
2.0 15000 0.2% 32.0

1.0 60000 -0.1% 238.0
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A.4 Validierung der FE-Modelle der Teststrukturen uber Diracstol3e

Die Eigenfrequenzen der starren Platte konnen iiber einen Diracstol bestimmt werden. Durch diese Er-
gebnisse lassen sich wiederum die Filterfrequenzen fiir die Messdaten ermitteln. Zudem dienen die Er-
gebnisse der DiracstoBBtests der Validierung des FE-Modells der starren Platte. Der Dirac Impuls, oder
auch Delta-Distribution, stellt einen infinitesimal kleinen und unendlich hohen Rechteckimpuls zum
Zeitpunkt t, dar. Der Dirac-Impuls §(t) ist durch folgende Formel definiert: [202]

oo

y(to) = f YOSt - to)dt (A23)
mit
e
5 = {0 fu}lrrtt + :2 (A.24)

Abbildung A 8 a) zeigt §(t) mit einem Sprung an der Stelle £, = 0. Abbildung A 8 b) zeigt die Fou-
riertransformation der Funktion. Es ist zu sehen, dass diese fiir alle Frequenzen den Wert 1 annimmt.
Dieser Zusammenhang ermoglicht es, Eigenfrequenzen des Systems zu ermitteln. Der Diracsto3 regt
alle Frequenzen gleichméBig an. Die Eigenschwingungen zeigen grofle Ausschliage im Frequenzbereich
und konnen herausgefiltert werden.

a) 6(t) Funktion 5 b) Fouriertransformation der §(f) Funktion
[ Q
< k<l
2 2
= Bl
g g
< <
0 0 Frequenz
Zeit

Abbildung A 8: a) §(t) Funktion und b) ihre Fouriertransformation

Da ein idealer DiracstoB3 in der Realitit nicht umzusetzen ist, wird ein angendherter Diracsto3 durchge-
fihrt. Fir Untersuchungen mit kleinen Geschwindigkeiten wird eine  Stahlkugel
(m=1.472 kg, d = 70 mm) inklusive Augenschraube als Pendelmasse verwendet. Die Stahlkugel wird
auf unterschiedliche Hohen ausgelenkt und trifft die starre Prallwand am unteren Durchschwungpunkt.
Dort entspricht die potentielle Energie Ep, =0 ], es liegt nur kinetische Energie vor. Die Geschwindig-
keit wird aus Hochgeschwindigkeitsvideos ermittelt. Abbildung A 9 a) zeigt eine Prinzipskizze des
Testaufbaus. Fiir HVI-Untersuchungen wird eine Stahlkugel (m =0.173 kg, d =35 mm) mit der Gas-
kanone auf v; = 50 m/s beschleunigt. Es wird die Kraft an den Aufnahmepunkten der Platte gemessen.
Zur Ermittlung der Eigenfrequenzen wurden insgesamt drei Versuche mit niedrigen Impactgeschwin-
digkeiten von v; =1.91 m/s; 2.16 m/s und 2.67 m/s durchgefiihrt. Zusitzlich wird ein HVI-Test mit
v; =50.0 m/s durchgefiihrt. Tabelle A 6 listet alle Eingangswerte der Diracstof3tests.

Tabelle A 6: Impactenergien angendherter Diracstof3e
Test 1 2 3 4

minkg 1472 1472 1472 0.173

viinm/s 191 2.6 2.67 50.0
Egoin] 2.7 34 53 2153
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Es ergeben sich die Kraft-Zeit-Verldufe aus den Piezosensoren in Abbildung A 9 b). Zu sehen ist, dass
die Verldufe der niedrigen Geschwindigkeiten iibereinstimmen. Die Amplituden zeigen geringe Abwei-
chungen. Der HVI-Test zeigt im Vergleich deutlich groBere Kraftamplituden mit einem Maximum von
Frax =32.5 kN. Fiir Geschwindigkeiten bis 2.67 m/s sind die gleichen Frequenzen zu beobachten, wie
die Frequenzspektren in Abbildung A 10 zeigen. Das Frequenzspektrum des HVI-Tests weicht hingegen
im Bereich zwischen fq = 500 Hz und fq = 1000 Hz von den anderen Spektren ab. Die Abbildung zeigt
das Spektrum bis 3000 Hz zur Ubersichtlichkeit. Die Eingangsdaten fiir die Fouriertransformation wur-
den mit dem Hanning-Fenster bearbeitet um Leakage-Effekte zu vermeiden. Fiir die Fouriertransforma-
tion / Fensterung wird ein Bereich von 1.4 ms vor dem Kraftmaximum bis 25 ms nach dem Kraftmaxi-
mum gewahlt. Die Grundresonanzfrequenz der Piezoelemente liegt bei 45 kHz und wird nicht angeregt.

Y {7 5 vi=191m/s
i -== y;=2.16m/s
—— y;=2.67m/s

v 20+ ‘ """ v; =50.0 m/s

101

Kraft F in kN

: @ :-'-
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04a] & \_V‘/" \.\,.f-’~ ey ]

N . e
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RN .

-10+ , , , ,
M 0 5 10 15 20 25
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Abbildung A 9: DiracstoB; a) Prinzipskizze angenéherter Diracsto3; b) Kraft-Zeit-Kurven fiir Anre-
gungen der starren Platte mit unterschiedlichen Geschwindigkeiten
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Abbildung A 10: Fouriertransformierte der DiracstoB3tests auf die starre Platte

Die Diractests dienen der Validierung des FE-Modells der starren Platte. Fiir die Validierung wird ein
FE-Modell des Diracstof3es auf die starre Platte (vgl. Kapitel 5.3.2) aufgebaut. Als Projektil werden
Stahlkugeln als vollkommen starr modelliert (/RIGID_SPHERE). In Abbildung A 11 werden die Test-
daten von Test 1 mit Simulationsergebnissen verglichen. Die Einzelverldufe der Sensoren S1 bis S4 sind
im Uhrzeigersinn, entsprechend der Priifanordnung, dargestellt. Die Summe der Einzelverldufe ergibt
den Gesamtverlauf. Die Simulationen zeigen eine gute Ubereinstimmung mit den Testdaten. Die grofB-
ten Abweichungen der Einzelverldufe sind fiir Sensor S4 zu beobachten. Im Gesamtverlauf ist eine Ab-
weichung der Schwingungsdauer von 0.3 ms zu sehen. Die Amplituden des Kraftsignals stimmen im
Bereich von bis zu 5 ms iiberein. Mit zunehmender Zeit weichen die Amplituden voneinander ab. Eine
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stirkere Dampfung fiihrt zu einer besseren Ubereinstimmung der Amplituden mit zunehmender Zeit.
Ziel der Arbeit ist es aber, eine Funktion der Kraftiibertragung zwischen Projektil und Zielstruktur zu
ermitteln, weshalb das Schwingungsverhalten der Zielstruktur nicht weiter untersucht wird. Die Gegen-
iiberstellungen der Verlaufe fiir v; = 2.16 m/s und v; = 2.67 m/s sind in Abbildung A 12 und Abbildung
A 13 dargestellt. Es wird als Dampfung die /DYREL Methode genutzt (vgl. [178]). Der Relaxationsfak-
tor wird empirisch auf einen Wert von 0.3 festgelegt, die zu ddmpfende Periode auf 5.3 ms.

S1 S2

Kraft F in KN
Kraft F in kN

0 5 10 15 20 25 0 5 10 15 20 25
Zeit t in ms Zeit t in ms
S4 s3

Kraft F in kKN
Kraft F in kN

0 5 10 15 20 25 0 5 10 15 20 25
Zeit t in ms Zeit t in ms

Gesamt
7.5

Kraft F in kN

— Test --- Simulation

0 5 10 15 20 25
Zeit ¢ in ms

Abbildung A 11: Vergleich der Kraft-Zeit-Verldufe Test / Simulation fiir den DiracstoB Test 1
(v; =1.91 m/s) von einzelnen Sensoren sowie Darstellung des Gesamtverlaufs
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Abbildung A 12: Vergleich der Kraft-Zeit-Verldufe Test / Simulation fiir den Diracstof3 Test 2
(v;=2.16 m/s) von einzelnen Sensoren sowie Darstellung des Gesamtverlaufs
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Abbildung A 13: Vergleich der Kraft-Zeit-Verldufe Test / Simulation fiir den DiracstoB Test 3
(v; =2.67 m/s) von einzelnen Sensoren sowie Darstellung des Gesamtverlaufs

Die Simulationen des Tests 4 zeigen im Vergleich zu den Tests niedriger Geschwindigkeiten starke
Abweichungen (vgl. Abbildung A 9 b) sowie in Abbildung A 15). Im Fokus der Untersuchungen stehen
aber HVI-Untersuchungen, weshalb das FE-Modell gegen diese Tests validiert werden muss. Dehnraten
und Kontaktmodelle haben bei hoheren Geschwindigkeiten einen Einfluss bzw. ein anderes Verhalten
gegeniiber den LVI-Bedingungen, was zu Abweichungen zwischen Test und Simulation fiihrt. Im Fol-
genden werden deshalb verschiedene Parameterstudien durchgefiihrt, um das Modell auch fiir HVI-Un-
tersuchungen zu validieren. Es wird mit den Daten aus Test 4 gerechnet.

Zuerst wird die numerische Sensitivitit des Modells untersucht. Dabei wird die Kontaktkonfiguration
zwischen den Elementen betrachtet. Darunter wird verstanden, ob der Master / Slave Kontakt an einem
Knoten, in der Elementmitte oder an einem beliebigen Ort stattfindet. Die Konfigurationen werden bei-
spielhaft an je einem Element von Projektil und Ziel in Abbildung A 14 gezeigt.
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a) Mitte / Mitte b) Mitte / Knoten ¢) Mitte / Beliebig

i

d) Knoten / Mitte e) Knoten / Knoten f) Knoten / Beliebig

<> >

1 1

s

Element "Projektil"

4

Element "Ziel"

Abbildung A 14: Exemplarische Darstellung der untersuchten Kontaktkonfiguration anhand von ein-
zelnen Elementen

Es werden der Energieverlauf (vgl. Abbildung A 15 a)), die Strukturantwort (vgl. Abbildung A 15 b))
und der Kraftverlauf der Kontaktstelle (vgl. Abbildung A 15 ¢)) ausgewertet. Liegt die Gesamtenergie
am Ende der Simulation im Bereich von 5 % der initialen Impactenergie liegt ein gutes Ergebnis vor,
+15 % stellen ein akzeptables Ergebnis dar. Die Grenzwerte sind in den Energieverldufen dunkel und
hell hinterlegt.

Die Kontaktkonfiguration hat auf den Energieverlauf keinen Einfluss. Fiir alle Konfigurationen zeigt
sich eine geringe Abnahme der Impactenergie von 5.7 %. Die geringe Abnahme kommt durch kleine
initiale Penetrationen, plastische Deformationen und Reibung zustande. Auch die Strukturantwort ist
fiir alle Kombinationen dhnlich und liegt unter dem Verlauf der Testdaten. Geringe Abweichungen zei-
gen sich fiir den Verlauf der Kontaktkraft bis zu einem Zeitpunkt von t =0.021 ms. Die Verldufe sind
qualitativ gleich, es bilden sich je zwei Plateaus und weitere Kraftanstiege aus. Sowohl das Projektil als
auch das Ziel haben das Johnson-Cook-Materialmodell hinterlegt. Die plastische Deformation hat einen
Einfluss auf den Kraftverlauf, die Kontaktkonfiguration einen Einfluss auf den Schadensbeginn. Da fiir
alle Konfigurationen die Kraftmaxima gleich sind, wird der Einfluss jener als vernachlassigbar klassifi-
ziert.
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Abbildung A 15: Numerische Sensitivitit

In der zweiten Untersuchung werden Materialmodelle genauer betrachtet. Es werden fiir die Projektil /
Ziel Kombination die AISI-Stiahle 304, 420 und 422+s ausgewéhlt. Als Materialmodelle kommen so-
wohl das Johnson-Cook-Modell (JC) fiir AISI 420 und 422+s als auch ein elasto-plastisches Material-
modell (EP) fiir AISI 304 ohne Dehnratenabhéngigkeit zum Einsatz. Die Eingangswerte fiir AISI 420
und 304 finden sich in Tabelle A 7 sowie Tabelle A 8. AISI 422+s wird in Kapitel 5.4 erldutert

Tabelle A 7: Eingangsparameter elasto-plastisches Modell

kg . i gy in o, in Epil I
3 E in MPa v(-) MPa MPa o,

AISI 420 7800 200000 0.24 1360 2025 2.5

p in
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Tabelle A 8: Eingangsparameter Johnson-Cook-Modell

p in % EinMPa v(-) AinMPa BinMPa n(-) C(-) ms(-) &inl/s
AISI304 7900 200000 0.3 310 1000 0.65 0.07 1.0 1.0

Wird ein EP-Materialmodell genutzt, sinkt die Gesamtenergie schneller als bei JC-Modellen (vgl. Ab-
bildung A 16 a)). Da aufgrund der kurzen Kontaktdauer der thermische Anteil im JC-Modell vernach-
lassigt werden kann, entstehen die o. g. Effekte durch die Dehnratenabhéngigkeit sowie plastische Ver-
festigung, die im EP-Modell nicht vorliegt. Die Kraftmessung zeigt, dass die Verwendung von EP-Mo-
dellen zu groBeren Amplituden im Bereich von bis zu t = 8 ms fiihrt (Abbildung A 16 b)). Sowohl das
JC- als auch die EP-Modelle zeigen Kraftverldufe unterhalb der Testdaten. Der Kraftverlauf an der Kon-
taktstelle zeigt eine Ubereinstimmung der Verldufe bis ¢ = 0.003 ms (Abbildung A 16 c)). Die JC-Mo-
delle zeigen flachere Kraftverlaufe als EP-Modelle. Das JC-Modell zeigt insgesamt geringere Energie-
verluste und einen plausiblen Verlauf der Kontaktkraft. Des Weiteren beinhaltet es die Dehnratenab-

hingigkeit und wird fiir weitere Simulationen verwendet.
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2601 —— AISI 304 JC/AISI 422 IC
=
= 240
S
o
2220
12 AR
§ r" Ly ST
& 200 1 T I e
10 T
160 1
0 5 10 15 20 25
Zeit t in ms
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Abbildung A 16: Einfluss des Materialmodells
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Abschlieend wird der Einfluss der Kontaktsteifigkeit untersucht. In den Darstellungen in [178] ergibt
sich, dass die Kontaktsteifigkeit generell von den genutzten Elementtypen und der Kontaktart abhéngt.
Der Kontakt /INTER/TYPE7 eignet sich besonders fiir HVIs, da dieser eine groBere Kontaktsteifigkeit
nutzt als weitere Kontaktarten in Radioss. Dafiir werden drei Kontaktsteifigkeiten (maximale Steifigkeit,
Steifigkeit aus geometrischen Kontaktbedingungen und Standard Kontaktsteifigkeit) fiir das gesamte
Modell gewdhlt (vgl. Tabelle A 9). Radioss erlaubt die Auswahl im /INTER/TYPE7 Kontakt iiber den
Parameter Iyr. Die detaillierte Berechnung der Kontaktsteifigkeit findet sich in [178]. Uber Iz, wird der
Gap zwischen Master und Slave gesteuert. Fiir I., = 1000 ist der Gap konstant, bei I, = 2 ist der Gap
variabel und wird mit einem Korrekturfaktor multipliziert.

Tabelle A 9: Einstellungen der Kontaktsteifigkeiten /INTER/TYPE7

maximale Kontaktsteifigkeit = geometrische Kontaktbedingungen = Standardkontakt

L 3 4 4
Leap 1000 1000 2

Die Kontaktsteifigkeiten haben einen geringen Einfluss auf den Gesamtenergieverlauf. Wahrend der
Standardkontakt eine finale Abweichung von 5.7 % zeigt, hat die maximale Kontaktsteifigkeit einen
Energiefehler von 3.4 % und der konstante Gap einen Fehler von 2.9 % (vgl. Abbildung A 17 a)). Die
Variationen der Kontaktsteifigkeiten heben, im Vergleich zum Standardkontakt, den Kraftverlauf an.
Dieser schwingt, dhnlich wie die Testdaten, um die x-Achse, wihrend der Standardkontakt unterhalb
der Testdaten verlduft (vgl. Abbildung A 17 b)). Die Variation der Kontaktsteifigkeit fiihrt zu einer
Verschiebung der Kraft der Strukturantwort in positive y-Richtung. Im Gegensatz dazu liegen die Werte
des Standardkontakts darunter. Die Kraftverldufe an der Kontaktstelle weichen nur geringfiigig vonei-
nander ab. Das Kraftmaximum ist fiir alle Kontakteinstellungen identisch. Der geometrische Kontakt
zeigt einen leichten Versatz, da hier Geometrieparameter des Modells geéndert werden. Dadurch kommt
es, im Vergleich zu den anderen beiden Kontaktsteifigkeiten, erst spiter zum Aufprall (vgl.
Abbildung A 17 c)). Es wird trotzdem mit dem Standardkontakt gearbeitet, da die untersuchten Projek-
tile, im Gegensatz zu den starren Stahlkugeln, deutlich grolere Deformationen zeigen werden und die
Kontakteinstellungen hauptséchlich Einfluss auf die Strukturantwort haben, jedoch nicht auf die Kon-
taktkraft.
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Abbildung A 17: Einfluss der Kontakteinstellungen

Es ldsst sich zusammenfassen, dass die Kontaktkonfiguration einen vernachlédssigbaren Einfluss hat.
Das Johnson-Cook-Modell zeigt die plausibelsten Ergebnisse fiir die Zielstruktur. Des Weiteren werden
die Standardkontakteinstellungen von Radioss fiir den globalen Kontakt genutzt.

Die Validierung des deformierbaren Ziels erfolgt in gleicher Art und Weise wie hier fiir das starre Ziel
dargestellt. Die Validierung ist im Detail im Projekt- bzw. Zwischenbericht DESIRE zu finden (vgl.

[181]).
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B Anhang Testdaten
B.1 Impact auf starre Prallwand von Einzelkomponenten

In diesem Kapitel des Anhangs werden die Deformationen und Impactvorgidnge von Einzelkomponen-
ten (Motoren und Ersatzschalen) gegen eine starre Prallwand dargestellt.

RW-1, vj = 23.6 m/s, Aup = 1.0 mm RW-2, v; = 25.3 m/s, Aup = 1.2 mm RW-3, v; = 26.8 m/s, Aup = 1.3 mm

.i | | l

RW-4, v = 29.7 m/s, Aup = 2.0 mm RW-5, vj = 30.3 m/s, Aup = 2.1 mm RW-6, vj = 32.2m/s, Aup = 1.3 mm

- T y X
<@ 1 Y

RW-7,v; = 42.4m/s, Aup = 2.0 mm RW-8, vj = 41.6 m/s, Aup = 2.8 mm RW-9, v; = 41.7 m/s, Aup =2.1mm

Sz

RW-10, v; = 51.6 m/s, Aup = 2.4 mm RW-11, v; = 50.7 m/s, Aup = 2.2 mm RW-12, v; = 55.8 m/s, Aup = 2.6 mm

———

RW-13, vj = 82.7 m/s, Aup = 4.3 mm RW-14, v; = 88.4m/s, Aup = 4.6 mm RW-15, v; = 81.3 m/s, Aup = 4.5 mm

RW-16, vj = 93.3 m/s, Aup = 5.6 mm RW-17, v; = 100.2 m/s, Aup = 6.3 mm RW-18, vj = 99.0 m/s, Aup = 5.8 mm

Abbildung B 1: Plastische Deformation & Schiden der Motoren nach Aufprall auf die starre Prall-
wand
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t=04ms

Abbildung B 2: Impactvorgang Motor RW-12, v; = 55.8 m/s

t=0.1 ms t=0.2ms t=0.3ms t=0.4 ms

Abbildung B 3: Impactvorgang Motor RW-13, v; =82.7 m/s

Weitere Bildfolgen von Impacts der Motoren gegen eine starre Prallwand sind im Projektbericht DE-
SIRE [181] zu finden.
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t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

Abbildung B 4: Impact Ersatzschale S7 mit v; =47.8 m/s

t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

Abbildung B 5: Impact Ersatzschale S2 mit v; = 114.1 m/s

Weitere Bildfolgen von Impacts der Ersatzschale auf eine starre Wand sind im Projektbericht DESIRE
[181] zu finden.
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B.2 Impact auf deformierbare Ziele von Einzelkomponenten

t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

Abbildung B 6: Impact Motor auf Al2024-T3, FT1-1, v; =97.5m/s

t=0ms t=0.2 ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=18ms t=2.0ms t=2.2ms

Abbildung B 7: Impact Motor auf Al2024-T3, FT1-2; v; = 113.6 m/s
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t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=22ms

t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=2.2ms

Abbildung B 9: Impact Motor auf Al12024-T3, FT1-4, v; =79.9 m/s
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t=0ms t=0.2ms t=0.4 ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=22ms

Abbildung B 10: Impact Ersatzschale auf A12024-T3, FT2-1, v; =92.2 m/s

t=0ms t=0.2 ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=18ms t=2.0ms t=2.2ms

Abbildung B 11: Impact Ersatzschale auf A12024-T3, FT2-2, v; = 113.7 m/s
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t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=22ms

Abbildung B 12: Impact Ersatzschale auf A12024-T3, FT2-3, v; =88.1 m/s

B.3 Berechnung Impactverhalten Motor

a) Generelles Modell b) 1DoF Nichtlinear
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Abbildung B 13: Berechnung Kontaktkrifte Serie S2 mit verschiedenen Feder-Masse-Modellen

0.30
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a) Generelles Modell b) 1DoF Nichtlinear
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Abbildung B 14: Berechnung Kontaktkrifte Serie S3 mit verschiedenen Feder-Masse-Modellen

a) Generelles Modell b) 1DoF Nichtlinear
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Abbildung B 15: Berechnung Kontaktkréfte Serie S4 mit verschiedenen Feder-Masse-Modellen
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a) Generelles Modell b) 1DoF Nichtlinear
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Abbildung B 16: Berechnung Kontaktkrifte Serie S5 mit verschiedenen Feder-Masse-Modellen

B.4 Impact auf starre Prallwand der Ersatzstruktur

t=0ms t=0.2 ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

Abbildung B 17: Impact Ersatzstruktur auf starre Wand, K1, v; =97.8 m/s
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t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

Abbildung B 18: Impact Ersatzstruktur auf starre Wand, K2, v; =97.0 m/s

t=0ms t=0.2 ms t=0.4 ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=18ms t=2.0ms t=2.2ms

Abbildung B 19: Impact Ersatzstruktur auf starre Wand, K3, v; = 101.7 m/s

Die Auswertung des Tests K4 ist nicht moglich, da das Projektil wahrend der Beschleunigungsphase
vollsténdig zerstort wurde.
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t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

Abbildung B 20: Impact Ersatzstruktur auf starre Wand, K5, v; = 94.3 m/s
B.5 Impacts auf deformierbare Ziele der Ersatzstruktur

t=0ms t=0.2ms t=0.4ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=2.2ms

Abbildung B 21: Impact Ersatzstruktur auf A12024-T3, K7, v; = 88.1 m/s
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t=0ms t=0.2ms t=0.4 ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=22ms

Abbildung B 22: Impact Ersatzstruktur auf A12024-T3, K8, v; = 100.4 m/s

t=0ms t=0.2ms t=0.4 ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=22ms

Abbildung B 23: Impact Ersatzstruktur auf A12024-T3, K9, v; = 100.4 m/s



B.5 Impacts auf deformierbare Ziele der Ersatzstruktur B-33

t=0ms t=0.2ms t=0.4 ms t=0.6 ms

t=0.8 ms t=1.0ms t=12ms t=14ms

t=1.6ms t=1.8ms t=2.0ms t=22ms

Abbildung B 24: Impact Ersatzstruktur auf A12024-T3, K10, v; = 104.2 m/s
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