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UBERSICHT

Das Institut fiir Flugsystemtechnik des DLR Braunschweig
betreibt den unbemannten Forschungshubschrauber
ARTIS. Fir eine vorhandene Flugsimulationsumgebung
des ARTIS wurde im Rahmen einer Diplomarbeit ein Bo-
denmodell entwickelt. Das Bodenmodell teilt sich in zwei
Hauptteile. Mit dem ersten Teil wird das Verhalten des
Hubschraubers bei Bodenkontakt abgebildet, d.h. beim
Aufsetzen, Abheben und im Bodenstandfall. Dazu werden
das Fahrwerk modelliert und die Krafte und Momente
berechnet, die bei Bodenkontakt angreifen. Dabei handelt
es sich um Reib- und Normalkrafte, die ein Moment um
den Schwerpunkt des Hubschraubers erzeugen. Das
Kontaktmodell berticksichtigt die Bodensteifigkeit und —
dampfung sowie Haft- und Gleitreibung. Der zweite Teil
modelliert den Bodeneffekt, der im Schwebeflug in Boden-
nahe auftritt. Durch den Bodeneffekt entsteht ein Schub-
zuwachs bei gleicher Rotorleistung. Der Schubzuwachs
wird als Funktion der Hauptrotorflughdhe aus Flugver-
suchsdaten abgeschéatzt und wirkt als zusatzliche Kraft in
vertikaler Richtung. Mit den im Bodenmodell berechneten
zusatzlichen Kraften und Momenten wird die ARTIS Flug-
dynamik innerhalb der Simulationsumgebung erweitert.
Die Basis bildet dabei ein lineares Zustandsraummodell.
Durch einen Vergleich mit realen Flugversuchsdaten wird
die Gute des Bodenmodells abgeschatzt.

1. EINLEITUNG

Das Institut fiir Flugsystemtechnik des DLR Braunschweig
betreibt den Forschungshubschrauber ARTIS (Autono-
mous Rotorcraft Testbed for Intelligent Systems, vgl. Bild
1). Dieses Experimentalsystem basiert auf einem fernge-
steuerten Modellhubschrauber und ist unter anderem mit
einem Bordrechner und diversen Sensoren, wie Inerti-
alplattform, Magnetometer und GPS, ausgestattet. Damit
werden Verfahren und Algorithmen fir den autonomen
Schwebe- und Streckenflug erforscht. Von zentraler Be-
deutung ist auch die Entwicklung von intelligenten Syste-
men, die es dem Hubschrauber ermdéglichen sollen, bei-
spielsweise mit Videokameras die Umgebung zu erfassen
und Hindernissen selbsténdig auszuweichen.

Zur Erprobung neuer Systeme ist eine Flugsimulations-
umgebung als MATLAB / SIMULINK Modell entwickelt
worden. Fir die Simulation von autonomen Starts und
Landungen muss das Flugverhalten in Bodennahe und der
Kontakt der Hubschrauberkufen mit dem Boden abgebildet
werden. Das Ziel der Diplomarbeit war es, ein Bodenmo-
dell zu entwickeln, in die vorhandene Flugsimulation zu
implementieren sowie die Modellgiite durch einen Ver-
gleich mit realen Flugversuchsdaten zu beurteilen.

BILD 1. Forschungshubschrauber ARTIS

Zunachst wird das flugmechanische Modell erlautert, das
der ARTIS Simulation zu Grunde liegt. Das Bodenmodell
teilt sich in zwei Hauptteile. Im ersten Teil wird die Boden-
kontaktmechanik berlicksichtigt, d.h. wie verhalt sich der
Hubschrauber beim Aufsetzen, Abheben und im Boden-
standfall. Dazu muss das Fahrwerk modelliert werden, an
dem bei Bodenberthrung Reib- und Normalkrafte angrei-
fen, aus denen ein Moment um den Schwerpunkt des
Hubschraubers resultiert. Der zweite Teil modelliert die
Anderung der Flugdynamik im Schwebeflug durch den
sog. Bodeneffekt. Der Bodeneffekt entsteht durch den
Einfluss des Bodens auf die Stromung innerhalb des
Hauptrotorstrahls und erzeugt eine Schuberh6éhung bei
gleicher Rotorleistung. Diese Schuberhéhung wird anhand
von Flugversuchsdaten in Abhangigkeit von der Hauptro-
torflugh6he abgeschatzt und wirkt als zusatzliche Kraft in
vertikaler Richtung. Mit den so berechneten zusatzlichen
Kraften und Momenten wird die ARTIS Flugdynamik erwei-
tert.

Zur Beurteilung der Modellgiite werden die Kraftberech-
nungen des Bodenmodells mit realen Flugversuchsdaten
verglichen. Der Vergleich beschrankt sich jedoch auf den
Modellteil zur Beschreibung des Bodeneffektes, da die am
Fahrwerk angreifenden Krafte im Flugversuch nur sehr
aufwandig bestimmt werden kénnten. Die Verifizierung des
Bodenkontaktmodells kann mit einer Testumgebung erfol-
gen, die unabhangig von der ARTIS Simulationsumge-
bung betrieben wird.

2. FLUGMECHANISCHES MODELL

Die Grundlage fur die Implementierung der Flugdynamik
des Hubschraubers in die Simulation bilden die Bewe-
gungsgleichungen. Die Hubschrauberdynamik hangt zu
einem groRen Teil vom Hauptrotor ab, dessen Rotorblatter
gegeniber dem Rumpf permanente Schlag- und
Schwenkbewegungen ausfliihren. Da jedoch die Eigenfre-
quenzen dieser rotorspezifischen Freiheitsgrade sehr hoch
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gegenuber der Gesamtdynamik des Hubschraubers sind,
koénnen sie fir die meisten Flugzustande vernachlassigt
werden. Sollen dagegen unmittelbare Reaktionen auf
Stérungen wie Bden oder Steuerausschlage untersucht
werden, sind diese zusatzlichen Freiheitsgrade zu bertick-
sichtigen und die Aufstellung der Bewegungsgleichungen
gestaltet sich deutlich aufwandiger als beim Starrfligler.
Beim ARTIS werden zusatzliche Freiheitsgrade etwa
durch Klappenausschlage oder rotierende Triebwerksteile
vernachlassigt. In der hier vorgestellten Simulation wird
der Rotor als eine Krafte und Momente erzeugende Ein-
heit betrachtet.

2.1. Bewegungsgleichungen

Aus den Krafte- und Momentengleichgewichten fir starre
Flugkorper ergeben sich die Eulerschen Bewegungsglei-
chungen. Gleichung (1) zeigt die sich durch die Anwen-
dung des Impulssatzes ergebenden Kraftgleichungen fir
die drei translatorischen Freiheitsgrade im flugzeugfesten
Koordinatensystem (f-KOS):

:Kf

(1) m.[a\a/:f +Qu x Vi

ﬁKf bezeichnet den Drehgeschwindigkeitsvektor im f-KOS

gegeniiber dem erdfesten KOS. K, steht fir alle am

Flugkorper angreifenden Krafte exklusive der Tragheit. Mit
Hilfe des Drallsatzes lassen sich die Momentengleichun-
gen fur die drei rotatorischen Freiheitsgrade aufstellen.
Gleichung (2) zeigt die Momentengleichungen im f-KOS:

B, o
(2) lf : ath + Q¢ X(l'QKf)+QKf X Broy = My

!f symbolisiert den Tragheitstensor, B, bezeichnet den

Drall rotierender Teile gegenliber dem Flugkorper und l\7|f
steht fur alle angreifenden Momente. Oft kdnnen rotieren-
de Massen im Gesamtsystem vernachlassigt werden, so
wird auch in dem hier vorgestellten Modell B, zu Null
gesetzt.

Im Folgenden sollen die am Hubschrauber angreifenden
Krafte und Momente nadher beleuchtet werden, um die
Bewegungsgleichungen detaillierter darzustellen (nach
Butter [7]):

Folgende Gleichung zeigt die Gewichtskraft, die im g-KOS
dargestellt und ins f-KOS transformiert wird.

(3) @:lfg{o 0 mg];

Da die Gewichtskraft am Schwerpunkt angreift, wird kein
Moment erzeugt.

Zur Darstellung der Rotorkrafte und —momente wird ein
rotorfestes Koordinatensystem eingefiihrt. Die Achsen X,

und Y, liegen in der Blattspitzenebene des Rotors, Z,

verlauft senkrecht dazu. Gleichung (4) zeigt die vom Rotor
erzeugten Krafte, welche mit der Transformationsmatrix
T ins f-KOS umgerechnet werden:
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cosa sina-sinb sina-cosb || —HR
(4) R?:Tf KR=| 0 —sinb 0
=Ir
—sina cosa-sinb cosa-cosb || —S®
r

cosbh

a und b sind die Winkel zwischen der Blattspitzenebene
und dem Hubschrauberrumpf, d.h. a spannt sich zwischen
X; und X, (Drehachse Y, ) auf und b ist der Winkel zwi-

schen y, und Yy, (Drehachse X,). Sg bezeichnet den

Rotorschub, der immer senkrecht auf der Blattspitzenebe-
ne steht. Hg ist der vom Rotor erzeugte Widerstand und
wirkt in der Blattspitzenebene entgegen der X, — Richtung.

Die durch den Rotor entstehenden Momente beriicksich-
tigt folgende Gleichung:
[LR MR NR]

(5) MF=T '

=fr r

Durch die Rumpfanstromung entstehen zellenfeste aero-
dynamische Krafte und Momente, die am besten im aero-
dynamischen KOS angegeben werden kénnen. Gleichung
(6) zeigt Widerstand W, Querkraft Q und Auftrieb A trans-
formiert ins f-KOS

cosa-cosp  cosa-sinf —sina || -W
(6) R?:Ifa-k;‘: sinp cosp 0 Q
sina-cosp  —sina-sinf  cosa || —A |

Dabei sind o und B der Anstell- und der Schiebewinkel.

Mit Gleichung (7) werden die aerodynamischen Momente
berlicksichtigt:

VL T1A A el
@ et [ W ]
Der Heckrotor erzeugt eine Schubkraft S*™ in y, - Rich-

tung und Momente sowohl um die Z; - Achse als auch um

die X, - Achse. Die Kraft kann ausgedriickt werden als
w HR _ HR T

8 Ki"=[0 s o]f .

Fir das Moment ergibt sich

(9 M®=[I,-s" 0 I,.S®]

T
f

mit dem Hebelarm I, entlang der X;- Achse und dem
Hebelarm |, entlang der Z, - Achse.

Zusammenfassung: Mit den zuvor aufgefihrten Kraften
wird die Kraftgleichung (1) zu

Uy p Uy 0
Ve [+]0| X| Vi =Lg~ 0] +...
Wt M [ Wk 94,
(10) _HR w] [o])
%~ T 0 |+T Q|+ SR
_ -A 0

r a f

wird durch lineares Modell ersetzt

die Momentengleichung (2) kann geschrieben werden als
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p 1 p p
Q|+ afxL - al|=
r =f r r
(11) LR LA 0
|i. lfr. MR +lfa. MA + 0
o NR NA IhSHR f

r a

wird durch lineares Modell ersetzt

Da der Rotor nicht starr mit der Hubschrauberzelle ver-
bunden ist, sind die in Gleichung (10) bzw. (4) enthaltenen
Winkel a und b nicht konstant. lhre zeitliche Anderung
beschreibt die Rotordynamik gegentber der Hubschrau-
berzelle und hangt von vielen Faktoren wie der Flugge-
schwindigkeit, der Rotordrehzahl etc. ab. Hierzu sei auf
die Fachliteratur ([2], [3]) verwiesen. In dem im Folgenden
vorgestellten linearen Modell fir den ARTIS sind a und b
als zusatzliche Zustandsgréfien enthalten.

2.2.  ARTIS Simulation

Fir die ARTIS Simulation wurden die Bewegungsglei-
chungen (10) und (11) in einem Simulink Modell umge-
setzt. Dabei wurden jeweils die letzten drei Terme lineari-
siert. Das lineare Zustandsraummodell hat die Form

X=A-x+B-u mit x=[u v p g a b w r]rT und

o, und §,, bezeichnen die zykli-

lon

H:[Slat Bion 8ped 6col]T )
schen Steuereingaben, &, ist die kollektive Steuereinga-
be des Hubschraubers. Mit §_,, wird der Schub des Heck-

rotors variiert. Die Zustandsgroéfien X werden durch Integ-

ration der Bewegungsgleichungen berechnet. Die in dieser
Arbeit berechneten zusatzlichen Krafte und Momente
durch Bodenkontakt und den aerodynamischen Bodenef-
fekt werden als Beschleunigungen in den Bewegungsglei-
chungen hinzuaddiert, sofern sie wirksam werden. Insge-
samt kann das gesamte Bewegungsdifferentialgleichungs-
system also wie folgt geschrieben werden:

ped

+ X

Inertial * Z=Ground

(12) X=A-X+B-U+T, -g+X
3. MECHANIKMODELL FUR BODENKONTAKT

Im ersten Teil der vorgestellten Arbeit wurde fir die ARTIS
Flugsimulation ein Mechanikmodell fir den Kontakt der
Hubschrauberkufen mit dem Boden entwickelt. Damit soll
ein moglichst reales Verhalten bei Bodenberiihrung wah-
rend des Starts und der Landung nachgebildet werden.
Hierzu werden die Krafte an den Kontaktpunkten und die
dadurch entstehenden Momente um den Schwerpunkt
(SP) berechnet und zu dem in Kap. 2 vorgestellten Bewe-
gungsdifferentialgleichungssystem hinzuaddiert, sobald
Bodenkontakt hergestellt ist.

3.1. Geometrische Bedingungen fir Bodenkon-
takt

Die Hubschrauberkufen werden durch vier Aufsetzpunkte
modelliert, da so die meisten Start- und Landesituationen
hinreichend genau beschrieben werden kénnen. Bild 2
zeigt die Kufenmodellierung mit den zu den Aufsetzpunk-
ten gehorigen Ortsvektoren T bisT,. Die Ortsvektoren

werden am zweckmafigsten im hubschrauberfesten Koor-
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dinatensystem als konstante GroRRen wie folgt dargestellt:

il b ihla b o]
h=[-a -b c]:;ﬁ:[a -b c]fT

——

=¥
vl

{"l_\\

r,

BILD 2. Hubschrauberkufen als 4 Punkt Modell

Um festzustellen wann die Aufsetzpunkte den Boden er-
reichen, werden jeweils die Koordinaten der Ortsvektoren
ins geodatische Koordinatensystem transformiert, was
folgende Gleichung als Beispiel fir den Vektor 1, zeigt:

a Xsp
(13) ?lg: bl =|Vs +lgf' b
C z

9 SP g s
T, wird mit der Matrix Igf ins geodatische Koordinatensys-

tem transformiert und zum Ortsvektor des Schwerpunktes
addiert. Erreicht ein Aufsetzpunkt bei ¢, =0 die Hohe Null,

werden die durch den Bodenkontakt entstehenden Krafte
und Momente berlcksichtigt.

3.2. Kréafte und Momente bei Bodenkontakt

Unabhéangig vom Hubschrauber kann das hier vorgestellte
Kontaktmodell fir einen beliebigen, starren Kérper, der mit
einer undurchlassigen, elastischen Oberflache in Berlh-
rung kommt, verwendet werden. Da es sich um ein Starr-
kérpermodell handelt, wird die Elastizitdt des Korpers
selbst wird nicht berlcksichtigt. Bild 3 zeigt die wirkenden
Krafte und Momente fiir einen sich in einem Punkt im
Bodenkontakt befindenden Kérper. Die vier Ecken der
Quadergrundflache kénnen mit den in Bild 2 dargestellten
Aufsetzpunkten des Hubschraubers gleichgesetzt werden.
Bild 3 wirde dann das Aufsetzen bei einer Landung mit
®+#0 und O@=0 zeigen. Damit der Kérper den Boden

nicht durchdringen kann, wirkt eine Normalkraft Ifng, die

senkrecht zum Boden der Bewegung des Koérpers entge-
genwirkt. AuBerdem wirken zwei Reibkrafte, in x-Richtung

sz; und in y-Richtung Ia:y;J , die ein Weggleiten des Auf-

setzpunktes verhindern. Die Resultierende der drei Krafte
erzeugt ein Drehmoment um den Schwerpunkt, welches
abhangig vom Massentradgheitsmoment des Kérpers zu
einer Drehbeschleunigung fiihrt. Da die Krafte in geodati-
schen Koordinaten berechnet werden, miissen sie zur
Bericksichtigung im Bewegungsdifferentialgleichungssys-
tem in hubschrauberfeste Koordinaten transformiert wer-
den. Im Folgenden soll die Berechnung der einzelnen
Krafte und der Momente, die fir jeden Aufsetzpunkt er-
folgt, erlautert werden.
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BILD 3. Krafte und Momente im Bodenkontakt

Normalkraft lEng :

Zur Bestimmung der Normalkraft ist der Boden als klassi-
sches Feder-Dampfer-System modelliert. Dazu wird fol-
gende Differentialgleichung verwendet:

(14) Fn, =Kk-Z +bk-Z,

Die Eindringtiefe Z. des Koérpers in die Oberflache und die

Steifigkeit Kk des Bodens bestimmen im Wesentlichen die
GrolRe der Normalkraft. Mit bk kann die Dampfung des
Bodens variiert werden. Die Eindringtiefe zg entspricht der
in Kap. 3.1 erlauterten Hohe des Aufsetzpunktes ¢, die
zeitliche Ableitung der Eindringtiefe iE I&sst sich im Simu-

link Modell direkt aus Z. bestimmen. Die Zahlenwerte fiir

Kk und bk kdénnen je nach Bodenbeschaffenheit variiert
werden. Es stehen keine Referenzwerte zur Verfiigung.

Reibkrafte Fx; und Fy, :
Gleichung (15) zeigt das in dieser Arbeit verwendete Reib-
kraftmodell:

(15) r:g; (251\7&) = ”(vti) : r:ng (ZE)

Damit ist die Reibkraft sowohl eine Funktion der Normal-
kraft bzw. der Eindringtiefe als auch der Tangentialge-

schwindigkeit Vv, der Aufsetzpunkte. V,bezeichnet die
Geschwindigkeit in der durch X, und y, aufgespannten

Bodenebene. Nach Simon [6] kann zur Beschreibung
einer in Versuchen gemessenen Reibwertkennlinie ein
ausgerundeter Streckenzug verwendet werden. Als stetige
Funktion mit sechs Parametern lasst sich dieser nach
obiger Quelle wie folgt darstellen:

v 1Mo oty
V., |]=—| —+ ———=
k(%) 2 [vo Vv, -V,

(Vo rvofem -l -vy )

PR -l Y
2 \v,—V,

(16)

Bild 4 zeigt die Reibzahlkennlinie nach Gleichung (16). Die
Punkte (vo,p,) bzw. (-v,,—p,) und (v,p,) bzw.
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(=v,,—1,) spannen den Streckenzug auf, der sich abhan-

gig von den Ausrundungsparametern r, und ry an die
Punkte anschmiegt. Mit dem so berechneten Reibwert
wird die Richtung der Reibkraft von der Richtung der Tan-
gentialgeschwindigkeit des Aufsetzpunktes abhangig. Ist
V, positiv wird pn positiv, ist v; negativ wird p negativ.
.Echtes Haften kann die Kennlinie streng genommen
nicht darstellen, da durch die endliche Steigung im Ur-

sprung bei sehr kleinen v, der Reibwert ebenfalls klein ist
und so ein langsames Gleiten mdglich wird. Dieser Nach-
teil l1asst sich jedoch beheben, indem vq sehr klein gewahlt
wird, sodass die Kennlinie im Ursprung moglichst steil
verlauft. So wird die in der Realitat zu beobachtende héhe-
re Reibkraft beim ,Anschieben® eines Korpers beriicksich-
tigt. Bei geringer Tangentialgeschwindigkeit wird zunachst
der Maximalwert p, erreicht (Haftreibung). Mit steigender

Geschwindigkeit fallt der Reibwert auf p, ab. Damit ist mit
einer Geschwindigkeit gréRer v, reine Gleitreibung er-
reicht.

Mo T
[T —

Reibzahl p
o

—= | -
.

Tangentialgeschwindigkeit v,

BILD 4. Reibzahlkennlinie nach Simon [12]

Entsprechend dem in Bild 3 dargestellten Modell wird v,

in zwei Komponenten, in x- und in y- Richtung, aufgeteilt
und es ergeben sich unter Anwendung von Gleichung (15)

die Reibkrafte Fx; und Fy. Die daraus Resultierende

entspricht der Gesamtreibkraft pro Aufsetzpunkt im geoda-
tischen KOS. Da bisher lediglich die Ortsvektoren der
einzelnen Aufsetzpunkte im g-KOS bestimmt wurden (vgl.
Kap. 3.1), werden diese nun differenziert, um die Tangen-
tialgeschwindigkeiten zu erhalten. Wie in Gleichung (13)
soll dies flir den Vektor T, im Folgenden gezeigt werden:

& [*s] [r] [a
(17) F1g =|b| =|¥s | +|a|x|b
¢ 7

r c
o sp g g

Mit dem Kreuzprodukt wird die Drehgeschwindigkeit
o=[p q r]T des hubschrauberfesten KOS gegeniiber
dem geodétischen KOS beriicksichtigt.

Zusammenfassung der Kréfte:
Um die zuvor erlduterten Krafte bei Bodenkontakt zu den
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Bewegungsgleichungen (10) hinzuaddieren zu kdénnen,
werden sie wie folgt zu einem Vektor zusammengefasst,
ins korperfeste KOS transformiert und geteilt durch die
Masse als Beschleunigungen ausgedruckt:

u Fx' Fx'

Vi l r 1 r

(18)| V' | =—-|FY' | =—-|T Ry
m m | =f

W' Fn' Fn'

f f g

Drehmoment |\7If :

Das Drehmoment um den Schwerpunkt berechnet sich
durch das Kreuzprodukt aus dem Abstandsvektor zwi-
schen Schwerpunkt und Kraftangriffspunkt ¥ und der

angreifenden Kraft F. Mit den zuvor erlauterten Kraften
berechnet sich das Moment im kérperfesten KOS zu:

P, X | |FX
(19 M, =14, | =|y, | x|Fy
i z Fz'

rf rls f

Die Momente werden geteilt durch den Tragheitstensor lf

als Drehbeschleunigungen zu den Bewegungsgleichungen
(11) addiert. Da der Tragheitstensor des ARTIS nicht
exakt bekannt ist, wird er mit einem einfachen Quadermo-
dell abgeschatzt.

4. FLUGDYNAMIKANDERUNG IN BODENNAHE
(BODENEFFEKT)

Nahert sich ein Hubschrauber im Schwebeflug dem Bo-
den, kann der Rotorschubstrahl nicht mehr frei nach unten
abstrémen. Durch die Oberflache wird der Luftstrom auf-
gestaut und seitlich abgelenkt. Bild 5 zeigt einen Hub-
schrauberrotor im Versuchsstand. Simuliert wurde der
Schwebeflugzustand ohne Rickwirkung eines Bodens in
Teil (a) und mit Bodeneinfluss in Teil (b). Die Strémungs-
visualisierung erfolgt mit oberhalb des Rotors eingeblase-
nem Rauch. Teil (a) zeigt deutlich eine sich nach unten
verjingende Stromréhre entsprechend einer Disenkontur.
Entlang der Kontur als Scherschicht zwischen schnell
stromender und ruhender Luft sind durch Reibung entste-
hende Wirbel zu erkennen. Die Kontur der Stromrdhre in
Teil (b) stellt sich als konvergent-divergent, ahnlich der
einer Lavaldise, dar. Im Bodenbereich ist eine seitliche
Ausbreitung der Luft parallel zur Ebene zu erkennen.

.l’ 2
.a‘f‘

. L F
VIR

o

BILD 5. (a) Hubschrauberrotor ohne Bodeneffekt [6]
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BILD 5. (b) Hubschrauberrotor im Bodeneffekt [6]

Bild 6 zeigt schematisch den Rotorstrahl im Schwebeflug
ohne Bodeneffekt (OBE) mit entsprechendem Druck —
bzw. Geschwindigkeitsverlauf. Ap ist der Differenzdruck
zwischen dem Umgebungsdruck p, und dem statischen
Druck innerhalb der Stromung. Entsprechend ist AV die
Differenzgeschwindigkeit zwischen der AuBenstromung
(hier im Schwebeflugfall gleich null) und der Geschwindig-
keit innerhalb der Stromréhre. In der sich verengenden
Stromréhre wird die Strémung bei sinkendem statischem
Druck beschleunigt. In der Rotorscheibenebene wird E-
nergie zugefuhrt, was einen Drucksprung verursacht.
Unterhalb des Rotors sinkt der Druck bei weiterer Be-
schleunigung wieder bis der Umgebungsdruck erreicht ist.
Die Stromungsgeschwindigkeit steigt kontinuierlich bis auf
2 vip weit unterhalb des Rotors.

Vet v,

BILD 6. Druck — und Geschwindigkeitsverlauf fir Rotor-
strahl ohne Bodeneffekt (OBE)

Bild 7 veranschaulicht die Strdomungsverhaltnisse inner-
halb des Rotorstrahls bei gleicher zugefihrter Leistung im
Schwebeflug unter Beeinflussung des Bodens (IBE). O-
berhalb des Rotors fallt der statische Druck in der konver-
gent verlaufenden Stromrohre ab, jedoch auf ein weniger
niedriges Niveau als ohne Bodeneinfluss, was sich auf den
héheren Gegendruck weiter stromaufwarts zurlickflihren
Iasst. Daher fallt auch die vom Rotor induzierte Geschwin-
digkeit vio g niedriger aus. In Rotorscheibenebene erfahrt
die Strdomung durch Energiezufiihrung einen Drucksprung.
In der divergent verlaufenden Stromréhre unterhalb des
Rotors steigt der Druck weiter an. Die Vertikalkomponente
der Geschwindigkeit erhdht sich bis zur Rotorscheiben-
ebene, um dann bis zum Boden auf Null abzufallen.
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BILD 7. Druck — und Geschwindigkeitsverlauf flir Rotor-
strahl mit Bodeneffekt (IBE)

Die sich durch die verdnderten Strdmungsverhaltnisse
eines sich im Bodeneffekt befindenden Hubschraubers
ergebende Schuberhdhung bei konstanter Rotorleistung
oder Leistungsverminderung bei konstantem Schub erklart
die Strahltheorie. Sie liefert so auch die Berechnungs-
grundlage zur Implementierung des Bodeneffektes in das
flugmechanische Simulationsmodell.

4.1. Strahltheorie

Die Strahltheorie nutzt ein vereinfachtes Stromungsmodell
wie in Bild 8 dargestellt. Danach folgt die Strémung durch
einen Rotor einer sich verengenden Stromréhre. Die
Strdmung wird als eindimensional, stationar, inkompressi-
bel und reibungsfrei angenommen. Aulerdem soll die
Druckverteilung tber der Rotorkreisflache und damit der
Luftdurchsatz konstant sein und sowohl Blattspitzenverlus-
te als auch der Drall im vom Rotor abgehenden Luftstrom
vernachlassigt werden. Auf die Stromréhre als Kontrollvo-
lumen sollen nun die Erhaltungssatze der Strémungsme-
chanik angewendet werden. Dafir werden die Ebene 0
weit oberhalb, die Ebene « weit unterhalb des Rotors und
die Rotorscheibenebene selbst mit den entsprechenden
Querschnittsflachen Ay, A. und A definiert. Bild 8 zeigt die
Stréomungsverhaltnisse bei senkrechtem Steigflug mit der
Steiggeschwindigkeit Ve und der vom Rotor induzierten
Geschwindigkeit v; Beim stationaren Schwebeflug wird V¢
zu Null und die induzierte Geschwindigkeit zu vio. Die
Geschwindigkeit in der Ebene « wird mit w bezeichnet.

Stationarer Schwebeflug

Werden die Betrage vom Schub T, und dem Gewicht G
gleichgesetzt, ergibt sich fir die vom Rotor induzierte
Geschwindigkeit vip:

G
2:p-A

(20) vy =

Die Leistung P eines idealen Rotors wird zu

G
(21) P,=G- /2.p'A =Ty Vi -

Senkrechter Steigflug

Beim stationdren senkrechten Steigflug entspricht die
Geschwindigkeit Vc der entgegen gesetzten Steigge-
schwindigkeit V,, d.h. V,=-V.. Die Anwendung des

Impulssatzes und der Massenerhaltung ergibt fiir den
Schub T:
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(22) T=r-(W+V.)-m-V,=rm-w

Mit dem Energiesatz ergibt sich die induzierte Geschwin-
digkeit v; zu

2
(23)i=—( Ve J+ (LJ 11
Vio 2'Vio 2'Vio

Die bendtigte Rotorleistung berechnet sich nach

(24) P:T-(vc+vi)=P0.(£+iJ=i.
ViO Vi/viO

Zusammenfassend lasst sich fir den senkrechten Steig-

flug feststellen:

e Der Schub entspricht dem im stationaren Schwebeflug.

e Die vom Rotor induzierte Geschwindigkeit ist kleiner
als im stationdren Schwebeflug und sinkt mit wach-
sender Steiggeschwindigkeit.

o Die bendtigte Rotorleistung ist héher als im stationaren
Schwebeflug und steigt mit wachsender Steigge-
schwindigkeit.

BILD 8. Senkrechter Steigflug

Senkrechter Sinkflug

Wahrend beim senkrechten Steigflug V¢ und die Stro-
mungsgeschwindigkeit des Rotorstrahls in die gleiche
Richtung zeigen, kehrt sich beim Eintritt in den senkrech-
ten Sinkflug V¢ um und wirkt somit der Strahlgeschwindig-
keit entgegen. Deshalb ist der Sinkflug physikalisch weit-
aus schwieriger zu behandeln als Steig- oder Schwebe-
flug, da in bestimmten Geschwindigkeitsbereichen kom-
plexe Strdmungsphdnomene wie Instationaritat und Wir-
belbildung auftreten, die analytisch nicht zu berechnen
sind. Die Annahmen, die fiir die Strahltheorie getroffen
wurden (vgl. Einleitung Strahltheorie), sind hier nicht mehr
gultig. Daher wird der gesamte Geschwindigkeitsbereich in
vier Teile aufgeteilt, fiir die die Berechnung von induzierter
Geschwindigkeit, Schub und Leistung jeweils angepasst
wird.

Geschwindigkeitsbereich: — ¥4 vip < V¢ < 0.
Bis etwa zu einer Sinkgeschwindigkeit von V, =1/4-v,

kann die induzierte Geschwindigkeit v; noch strahltheore-
tisch entsprechend dem senkrechten Steigflug berechnet
werden, da die Strémungsverluste vernachlassigt werden
koénnen (vgl. [1]).
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Geschwindigkeitsbereich - v; < V¢ < — V4 vjo:

In diesem Bereich befindet sich ein Hubschrauber im Wir-
belringstadium. Die Luft, die der Rotor nach unten drickt,
wird durch die sich entgegen gesetzt bewegende Aullen-
stromung wieder nach oben umgelenkt. Es entsteht ein
Wirbelring um die Rotorscheibenebene. Damit treten star-
ke Vibrationen auf und der Hubschrauber ist nur noch
schwer beherrschbar. Daher ist dieser Flugbereich zu
meiden. Die Strahltheorie ist hier zur Berechnung der
induzierten Geschwindigkeit nicht mehr anwendbar, da
u.a. Reibungsfreiheit nicht mehr angenommen werden
kann. Auch die Definition eines Kontrollvolumens ist nicht
mehr mdglich. Daher kann v; nur mit einer aus Flugversu-
chen gewonnenen Naherung berechnet werden. Ein Bei-
spiel fur eine solche Naherung zeigt die folgende Glei-
chung (vgl. [6]):

2 3 4
(25) —=1+Kk,- [V J+k2‘[iJ +k3-[iJ +k4(£j
ViU viO viO ViU ViO

Dabei haben die k-Faktoren folgende Werte: k; = -1.125;
ko = -1.372; k3 = -1.718; k4 = -0.655. Die Schub- und Leis-
tungsberechnung wird aus der Strahltheorie fiir den senk-
rechten Steigflug ibernommen.

Geschwindigkeitsbereich - 2v; < V¢ < - v,

Bei V¢ = - v;, d.h. die Sinkgeschwindigkeit ist genauso
gro3 wie die vom Rotor induzierte Geschwindigkeit, liegt
der Zustand der idealen Autorotation vor. Der Rotor er-
zeugt keinen Schub und es wird keine Leistung zu- oder
abgefiihrt. Der Bereich wird als Turbulent Wake State
bezeichnet. Aufgrund instationarer, sehr komplexer Stro-
mungsvorgange kann keine Schub- und Leistungsberech-
nung mehr erfolgen, sodass auf Flugversuchsdaten zu-
rickgegriffen werden muss.

Geschwindigkeitsbereich V¢ < - 2vi:

Nach der Strahltheorie ist die Strémungsgeschwindigkeit w
weit unterhalb der Rotorscheibenebene doppelt so groR ist
wie die induzierte Geschwindigkeit vi. Uberschreitet nun
die Sinkgeschwindigkeit VC = - 2vi, hat sich die Str6-
mungsrichtung auch innerhalb der Stromréhre umgedreht.
Die Luft strdmt nicht mehr von oben durch den Rotor nach
unten, sondern von unten nach oben. In diesem Sinkflug-
bereich befindet sich der Hubschrauber im so genannten
Windmduhlenstadium. Der Rotor fihrt der Strdmung keine
Energie mehr zu, sondern die Stromung dem Rotor. Die
Rotorleistung wird negativ. Da die induzierte Geschwindig-
keit und V¢ nun in die gleiche Richtung zeigen, erhalt die
Strahltheorie wieder ihre volle Giltigkeit. Nach dem Im-
pulssatz ergibt sich entsprechend Gleichung (26) fir den
Schub:

(26) T=m-V,-m-(w+V,)=-m-w

Auch im Windmuhlenstadium erzeugt der Rotor positiven
Schub, da (w+V,) negativ wird. Mit dem Energiesatz

ergibt sich fiir die Leistung:

7%.m-(w2+2.w.vc)

Fur die induzierte Geschwindigkeit erhdlt man analog zum
senkrechten Steigflug

A
Vio 2'Vio 2'Vio

7)P=T-(v;+V,)=
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4.2. Erweiterung der Strahltheorie zur Be-
schreibung des Bodeneffektes

Wie in Kap. 4.0 bereits erlautert, ergibt sich fir den
Schwebeflug im Bodeneffekt wegen der veranderten
Druckverhaltnisse in der Stromréhre bei gleicher Rotorleis-
tung eine geringere induzierte Geschwindigkeit vip ge als
aulerhalb des Bodeneffektes. Im Schwebeflug gilt nach
Gleichung (21) v, =P,/T,, d.h. im Bodeneffekt muss fir

eine kleinere induzierte Geschwindigkeit vio ;g bei gleicher
Leistung Poge der Schub Tjge steigen. Da jedoch eine
exakte mathematische Beschreibung der aerodynami-
schen Effekte eines in Bodenndhe arbeitenden Rotors
nach derzeitigen wissenschaftlichen Erkenntnissen nicht
moglich ist, mussen Flugversuchsdaten herangezogen
werden. Daher sind in den vergangenen Jahrzehnten
zahlreiche Experimente durchgefiihrt worden, in denen die
Schuberhéhung bei konstanter Leistung in Abhangigkeit
vom Bodenabstand gemessen wurde. Es wurde festge-
stellt, dass der Bodeneffekt erst ab Flughéhen kleiner als
ein Rotorkreisflachendurchmesser relevant wird. Aus den
Messergebnissen sind Berechnungsvorschriften entwickelt
worden, die die Realitdt approximieren. Drei Ergebnisse
verschiedener Autoren sollen hier vorgestellt werden:

(29) Nach Cheeseman [4]: e -

L 'oBe Jp—const l R/4 Z)

r - -1
(30) Nach Bittner [1]: Tee | _|q-

| Tose - 1+4 Z/R

r - -1
(31) Nach Hayden [4]: i

_TOBE pconst c, +¢, ZR/Z

¢, =0.9926 ¢, =0.0379

Mit dem Rotorkreisflachendurchmesser R und der Rotor-
flughéhe z ergeben sich fir den ARTIS Hubschrauber die
in Bild 9 dargestellten Schuberhéhungen. Bei einer mini-
malen Rotorflughéhe von 0.6 m im Bodenstandfall erge-
ben sich Schubzuwéachse von ca. 20, 25 bzw. 40 Prozent.
Im Rahmen dieser Arbeit wurde das Modell 1 nach Chee-
seman ausgewahlt, da hier die beste Ubereinstimmung mit
Flugversuchsdaten gegeben ist. Bild 10 zeigt solche
Messdaten verschiedener Hubschraubermuster im Ver-
gleich zu den Berechnungen von Cheeseman und Hay-
den. Die Voraussage von Hayden wirde hiernach als zu
hoch eingestuft werden. Bittners Voraussage liegt genau
zwischen Cheeseman und Hayden und kann auch noch
als akzeptable Lésung angesehen werden.

Mit Hilfe der Gleichung (21) kann mit den Gleichungen
(29) — (31) bei konstant gehaltener Leistung auch die
Verringerung der induzierten Geschwindigkeit ausgedriickt
werden, d.h. es muss lediglich der Reziprokwert der
Schubsteigerung gebildet werden.

Die bisherige Betrachtung der Verédnderung eines Rotor-
schubstrahls in Bodenndhe bezog sich ausschliellich auf
den stationdren Schwebeflug. Um alle in Kap. 4.1 behan-
delten Flugfalle mit einzubeziehen, missen die Berech-
nungen jeweils angepasst werden. In den Gleichungen zur
Berechnung der induzierten Geschwindigkeit v;, sowohl fiir
den Steig- als auch fur den Sinkflug, dient die induzierte
Geschwindigkeit im Schwebeflug vjp oge als Vergleichswert
(vgl. Gl. (23); (25); (28)). Zur Berlicksichtigung des Bo-
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deneffektes wird vjpoge durch die oben hergeleitete und
von der Flughéhe z abhangige induzierte Geschwindigkeit
Vio,ie ersetzt. Die Schub- und Leistungsberechnung erfolgt
mit der angepassten induzierten Geschwindigkeit analog
zur Strahltheorie ohne Bodeneffekt.

\ — Cheeseman
Bittner b
— — — Hayden

. I n <
04 06 08 1 12 14 16 18 2 22 24
Flughthe Rotor [m]

BILD 9. Schuberhéhung durch Bodeneffekt

1.4
® (OH-6A measurements
OH-58A measurements
3 B UH-1H measurements.
o 1.34 C  UH-1C measurements
| 4  BO-105 measurements
W ¢ Fradenburgh (0 = -16 deg.)
[y > Fradenburgh 8 = -8 deg.)
g 1.24 v j— Cheeseman's theory
§ ‘ | ----- Heydon's theory
[
= 1.1
==
1 T r ;

0.5 1 1.5 2 25 3
Height above ground, z/R

BILD 10.Flugversuchsdaten verschiedener Hubschrau-

bermuster [4]

4.3. Induzierte Geschwindigkeit, Schub und

Leistung des ARTIS (IBE / OBE)

Bild 11 stellt die Ergebnisse der Berechnung von induzier-
ter Geschwindigkeit, Schub und Leistung nach dem in
Kap. 4.1 behandelten Strahltheoriemodell fir den ARTIS
Hubschrauber dar. Dabei werden die Parameter tber der
stationdren Steig- bzw. Sinkfluggeschwindigkeit aufgetra-
gen, die im Fall des Sinkfluges bis 15 m/s reicht, im Steig-
flug bis 10 m/s. Somit ist ein Bereich abgedeckt, den der
Hubschrauber aufgrund seiner Flugleistungen nicht uber-
schreiten wird. Fir den Steigflug ergibt sich wie erwartet
mit zunehmender Geschwindigkeit eine Verringerung der
vom Rotor induzierten Geschwindigkeit bei konstantem
Schub und wachsender Leistung. Der Sinkflugbereich ist,
beschrieben in Kap. 4.1, in vier Teile aufgeteilt. Die Gren-
zen sind mit gepunkteten, strichgepunkteten bzw. gestri-
chelten Linien gekennzeichnet. Der Bereich, in dem die
Strahltheorie ungiiltig ist, ist grau hinterlegt. Fir diesen
Bereich muss zur Berechnung von v; auf eine Naherungs-
I6sung zurlickgegriffen werden, z.B. nach Gleichung (25),
die aus Flugversuchsdaten gewonnen wurde. Auch mis-
sen Grenzen festgelegt werden, innerhalb derer diese
Naherungslésung gelten soll. Die Grenze fir den Eintritt
ins Wirbelringstadium ist mit V¢ = - ¥4 v,y empirisch festge-
legt. Aus diesen Griinden entstehen an den Ubergéngen
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in den grau hinterlegten Bereich Spriinge, die sich, sollen
die Parameter hier Uberhaupt dargestellt werden, nicht
vermeiden lassen. Auflerdem zeigen die Kurven auch in
diesen kritischen Bereichen nachvollziehbare Verlaufe.

10

v [mfs]

2 ~
— Strah\theori?\—ﬂ

ungiltig \!'\'\_
1 [~

Turbulent
wake state —

Schub [N]

a00

0

Leistung [W]

-500

-1000

-1500

-
-2000 . t -
-15 -0 -4 0 a 10
-y [mds] Sinkflug =—-- - > Steigflug

BILD 11.v;, Schub, Leistung Gber gesamtem Geschwindig-
keitsbereich OBE

Der Schub bleibt bis zum Eintritt in das Wirbelringstadium
konstant, die Leistung fallt kontinuierlich. Im Wirbelringsta-
dium steigt der Schub bei héherem Leistungsbedarf an,
was mit dem Ausgleich fir die Dissipation durch Reibung
(Strémungsinstationaritaten/Wirbelbildung) erklart werden
kann. Am Punkt der idealen Autorotation, dem Schnitt-
punkt der gepunkteten Geraden mit der Kurve, fallt die
Schub- und Leistungskurve wie erwartet auf Null ab. Der
Bereich des Turbulent Wake State muss aufgrund der
sehr komplexen Strémungsvorgange von der Schub- und
Leistungsberechnung ausgenommen werden. Im Bereich
des Windmiihlenstadiums sinkt v; mit steigender Sinkge-
schwindigkeit bei konstantem Schub und wachsender
zugefihrter Leistung (vgl. Kap. 4.1). Die Leistungskurve
basiert auf der folgenden schon in Kap. 4.1 eingefiihrten
Gleichung (24):

Ve, Vi

(32) = -
I:)0 i0 i0
Danach besteht die bendtigte Leistung aus zwei auf der

rechten Seite dargestellten Termen. Ersterer bezeichnet
die vom Rotor zur Anderung der potentiellen Energie, der
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zweite Teil fir die zur Beschleunigung der Luft zu leisten-
de Arbeit. Die hell gestrichelte Gerade im Leistungsdia-
gramm zeigt mit v; = 0 die ausschlieRlich zur Anderung der
potentiellen Energie bendtigte Rotorleistung. Es ist er-
kennbar, dass mit wachsender Steig- oder Sinkgeschwin-
digkeit dieser Anteil an der Gesamtleistung zunimmt. Im
Schwebeflug, d.h. bei V¢ = 0, findet keine Anderung der
potentiellen Energie statt. Die Rotorleistung P, dient in
diesem Punkt ausschlieBlich zur Beschleunigung der Luft.

— Strahltheoris o '
ilti I
unglu iy i

-15 -10 Rl 0 a 10

Turbulent
wake state —

150

Schub [N]

o
=]

n
=]

0

1500
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500

]

Leistung [WW]

-500
-1000

-1500 o Py A

——i=0

5 10

-2000
-15

Wy [m's)

Sinkfluy <--- - = Steigfluy

BILD 12.v;, Schub, Leistung tber gesamtem Geschwindig-
keitsbereich IBE

Bild (12) zeigt induzierte Geschwindigkeit, Schub und
Leistung fir den ARTIS unter Beriicksichtigung des Bo-
deneffektes. Vorausgesetzt ist, dass sich der Hubschrau-
ber im Schwebeflug, d.h. bei Ve = 0, am Boden befindet.
Einen Schwebeflug in groRer Héhe bilden die Diagramme
nicht ab. Ein Vergleich von Bild (11) mit Bild (12) zeigt
deutlich die in Kap. 4 veranschaulichte Reduzierung der
induzierten Geschwindigkeit eines Rotors IBE gegeniber
der eines Rotors OBE bei gleicher Leistung. Der Schub
steigt dabei um die in Bild 9 dargestellten ca. 20 % der
Cheeseman Voraussage. Wird der Schubzuwachs auf die
Masse umgerechnet, kann der Hubschrauber anstatt mit
13 kg Gesamtgewicht durch den Bodeneffekt bei gleicher
Antriebsleistung mit einer Masse von noch etwa 15 kg
starten. Ein solcher Uberlaststart ist jedoch nur méglich,
wenn der Hubschrauber kurz nach dem Start, noch vor
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Verlassen des Bodeneinflusses, in den Vorwartsflug Gber-
geht und somit mehr Auftrieb fur die Zusatzmasse zur
Verfligung steht.

5. VERGLEICH FLUGVERSUCH - BODEN-
MODELL SIMULATION

Zur Verifizierung soll das fiir die ARTIS Flugsimulation
erstellte Modell zur Beschreibung des Bodeneffektes auf
reale Flugversuchsdaten angewendet werden. Dazu wur-
de ein Flugversuch ausgewahlt, bei dem uberwiegend
senkrechte Steig- und Sinkfliige und ein geregelter Weg-
punktflug enthalten sind. Hiermit I8sst sich der Bodeneffekt
am deutlichsten herausstellen. Die Flugversuchsdaten
enthalten die Position und die Eulerwinkel des Hubschrau-
bers, sowie die drei translatorischen als auch die drei
rotatorischen Geschwindigkeiten. Zusatzlich werden so-
wohl die zyklischen als auch die kollektiven und Heckrotor-
Steuerausschlage aufgezeichnet. Analog zur Simulation
wurden mit dem Bodenmodell die induzierte Geschwindig-
keit, der Schub und die Leistung OBE und IBE berechnet.
EingangsgrofRen sind nun die Vertikalgeschwindigkeit V,
und die Flughdéhe z aus den Flugversuchsdaten. Der
Schubzuwachs im Bodeneffekt ergibt sich aus der Diffe-
renz zwischen dem Schub IBE und dem Schub OBE. Da
ein realer Schubzuwachs nicht gemessen werden kann
und damit nicht zur Verfigung steht, wird dieser berechne-
te Schubzuwachs mit dem kollektiven Steuerausschlag
verglichen. Der kollektive Steuerausschlag ist der einzige
Indikator fir den Bodeneffekt, der aus den Flugversuchs-
daten entnommen werden kann und sollte kleiner werden
je groRer der Schubzuwachs wird. Anders ausgedriickt
reduziert der Pilot bzw. der Regler den Schub je ausge-
pragter sich der Bodeneffekt bemerkbar macht.

5
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BILD 13.Schubzuwachs und Kollektivsteuerausschlag
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Bild 13 (oben) zeigt den theoretisch berechneten durch
den BE entstehenden Schubzuwachs des Hubschraubers
wahrend des gesamten Flugversuchs. Am Boden ist der
Schubzuwachs am gréRten, in grolRerer Hohe sinkt er auf
Null ab. Am interessantesten fir den Vergleich Schubzu-
wachs — kollektiver Steuerausschlag ist der geregelt geflo-
gene Teil des Flugversuchs (150 - 360s), da der Hub-
schrauber hier langsam in Flughdhen absinkt, in denen die
Beeinflussung durch den Boden zunimmt. Deutlich zu
erkennen ist der langsame Anstieg des Schubzuwachses
mit sinkendem Bodenabstand bis nach 360 Sekunden das
Maximum bei geringstem Bodenabstand erreicht ist. Bild
13 (unten) zeigt den kollektiven Steuerausschlag fir den
geregelten Teil des Flugversuchs. Mit zunehmender An-
naherung an den Boden ist deutlich die Ricknahme der
Kollektivsteuerung zu erkennen, welche zeitlich genau mit
dem Anwachsen des Schubzuwachses Ubereinstimmt.
D.h. je groRer der berechnete Schubzuwachs ist desto
kleiner wird auch der kollektive Steuerausschlag im realen
Flugversuch. Damit wird das hier verwendete Modell zur
Beschreibung des Bodeneffektes qualitativ bestatigt.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In der vorgestellten Diplomarbeit wurde ein Bodenmodell
fir die Flugsimulationsumgebung des Forschungshub-
schraubers ARTIS entwickelt. Dafiir ist die vorhandene
Flugdynamik erweitert worden, um zusatzliche Krafte und
Momente abzubilden, sobald sich der Hubschrauber im
Bodeneffekt befindet bzw. die Kufen den Boden berthren.
Somit teilte sich diese Arbeit in zwei Hauptteile. Im ersten
Teil wurde der Kontakt der Hubschrauberkufen mit dem
Boden modelliert, d.h. wie verhalt sich der Hubschrauber
beim Aufsetzen, Abheben und im Bodenstandfall. Im zwei-
ten Teil wird die Beeinflussung des Bodens auf den Rotor-
strahl eines sich im stationaren Schwebeflug in Bodenna-
he befindenden Hubschraubers untersucht und die da-
durch auftretende Veranderung der Flugdynamik model-
liert. FUr das Bodenkontaktmodell werden zunachst geo-
metrische Bedingungen festgelegt, wann die Hubschrau-
berkufen den Boden beriihren. Dazu sind die Kufen mit
vier Aufsetzpunkten modelliert, von denen jeweils die
geodatischen Hohen bestimmt werden, sodass die Hohe
Null als Aufsetzkriterium dient. Fir jeden Aufsetzpunkt
werden nun die angreifenden Kréafte bestimmt. Es greifen
eine Normalkraft und zwei Reibkrafte (in x- und y-
Richtung) an. Die Normalkraft wirkt senkrecht zur Boden-
ebene entgegen der Bewegungsrichtung des Aufsetzpunk-
tes und verhindert damit ein weites Eindringen des Kor-
pers in den Boden. Abhangig ist die Normalkraft dabei im
Wesentlichen von der Eindringtiefe in den Boden sowie
von der Bodensteifigkeit als Materialkonstante. Die Reib-
krafte wirken der Bewegungsrichtung des Aufsetzpunktes
in Bodenebene entgegen und verhindern damit ein Weg-
gleiten. Sie sind abhangig von der Normalkraft und vom
Reibwert, der durch eine Kennlinie modelliert wird. Diese
Kennlinie resultiert aus einer Funktion, die den Reibwert
abhangig von der Geschwindigkeit des Aufsetzpunktes in
Bodenebene macht. Ist die Geschwindigkeit sehr klein, ist
der Reibwert hoher als bei grofierer Geschwindigkeit. Auf
diese Weise sind sowohl Haft- als auch Gleitreibung mo-
delliert. Die drei am Aufsetzpunkt angreifenden Kréafte
erzeugen ein Moment um den Schwerpunkt des Hub-
schraubers. Dieses Moment wird durch das Kreuzprodukt
aus dem Abstandsvektor zwischen Schwerpunkt und
Kraftangriffspunkt und der angreifenden Gesamtkraft be-
stimmt. Die Kraft- und Momentberechnungen werden fiir
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jeden Aufsetzpunkt durchgefiihrt. Sobald ein Aufsetzpunkt
den Boden berlihrt, werden diese zusatzlichen Krafte und
das Moment zur ARTIS Flugdynamik hinzuaddiert. Zur
Modellierung des Bodeneffektes im stationdren Schwebe-
flug wird die Stromung des Hauptrotorstrahls in Bodenna-
he (IBE) mit der in gréRerer Héhe (OBE) verglichen. Es
stellt sich heraus, dass durch den Gegendruck IBE die
vom Rotor induzierte Geschwindigkeit bei gleicher Rotor-
leistung kleiner ist als OBE. Das hat zur Folge, dass dem
Hubschrauber IBE mehr Schub zur Verfligung steht als
OBE. Die Grundlage zur Berechnung von induzierter Ge-
schwindigkeit, Schub und Leistung liefert die Strahltheorie.
Es wurden die Erhaltungssatze der Stromungsmechanik
auf die Stromrohre des Rotorstrahls angewendet. Zur
Voraussage des Schubzuwachses IBE wurden drei Ansat-
ze verschiedener Autoren vorgestellt. Dabei ist der Schub-
zuwachs eine Funktion von der Rotorflughthe, d.h. je
weiter sich der Hubschrauber dem Boden ndhert desto
gréRer wird der Schubzuwachs. Nach dem Vergleich mit
Messungen aus Flugversuchen wurde eine Schubzu-
wachsprognose ausgewahlt und die Strahltheorie damit
erweitert. Somit lassen sich induzierte Geschwindigkeit,
Schub und Leistung fir den ARTIS in der Simulation OBE
und IBE berechnen. Der Schubzuwachs bestimmt sich aus
der Differenz zwischen Schub IBE und Schub OBE und
wird in der Flugdynamik als Kraft in vertikaler Richtung
hinzuaddiert. Ein Vergleich des Modells zur Beschreibung
des Bodeneffektes in der Simulation mit realen Flugver-
suchsdaten gestaltet sich wie folgt: Der Schubzuwachs
wird mit Hilfe des Bodenmodells aus den Flugversuchsda-
ten berechnet und mit den realen kollektiven Steueraus-
schlagen, mit denen der Pilot den Schub regelt, vergli-
chen. Es wird deutlich, dass der kollektive Steueraus-
schlag zuriickgeht je grofier der berechnete Schubzu-
wachs wird, d.h. je weiter sich der Hubschrauber dem
Boden nahert. Der Hubschrauber benétigt weniger Schub
je mehr sich der Bodeneffekt bemerkbar macht. Damit
stimmt der berechnete Schubzuwachs mit dem daraus
resultierenden realen Verhalten des Piloten Gberein.

Das hier entwickelte Modell zur Beschreibung des Boden-
effektes gilt fir den Schwebeflug. Zukiinftig kénnte die
Beeinflussung des Bodens auf das Flugverhalten im Vor-
wartsflug in Bodennahe bericksichtigt werden. Dazu feh-
len jedoch bislang zuverldssige Flugversuchsdaten, aus
denen eine N&herung fir die Schubanderung abhangig
von der Vorwartsgeschwindigkeit und der Flughdhe entwi-
ckelt werden kénnte. Eine Modellierung ware daher nur mit
einer numerischen Strdomungssimulation zu erreichen.
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