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Zusammenfassung

In der vorliegenden Arbeit werden generalisierte Luftkréfte im Zeitbereich und Frequenzbereich fur die
AGARD 445.6 Konfiguration prasentiert. Als Grundlage dafir dienen die ersten vier Eigenmoden der
Struktur und zur Berechnung der generalisierten Luftkréfte kommen die Euler-Verfahren AER-Eu
(Zeitbereich) und AER-SDEu (Frequenzbereich) zur Anwendung. Weiterhin wird ein sogenanntes ,Reduced
Order Model“ erstellt, das als lineares Zustandsraummodell eine schnelle Berechnung der generalisierten
Luftkrafte im Zeitbereich erlaubt. Zur Erzeugung des ROMs werden die Impulsantworten der generalisierten
Luftkrafte, die mittels AER-Eu berechnet wurden zur Systemidentifikation herangezogen. Es werden
Ergebnisse fur drei verschiedene Machzahlen (subsonisch bis transsonisch) und einer Reihe von
reduzierten Frequenzen gezeigt. Die Ergebnisse werden sowohl im Zeitbereich als auch im
Frequenzbereich dargestellt. Der Ubergang in den Frequenzbereich wird (ber die Fourieranalyse der
Zeitreihen der Sinusantworten und der diskreten Fourier-Transformation der Impulsantworten der
generalisierten Luftkrafte fir modale Bewegungen des Flugels durchgefihrt. Die Ergebnisse zeigen gute
Ubereinstimmungen zwischen dem vollsténdigen Euler-Verfahren und den Verfahren reduzierter Ordnung
sowohl im Zeit- als auch im Frequenzbereich.

disziplindren Umfeld ermdglicht wird. Am Lehrstuhl fir
1. EINLEITUNG Aerodynamik der Technischen Universitdt Minchen wurde
Im industriellen  Flatteranalyseprozess basiert die Pasierend auf einem zeitechten Euler-Verfahren (AER-Eu)
Berechnung der instationdren aerodynamischen Luft- €in zeitlinearisiertes Euler-Verfahren (AER-SDEu; eine
kréfte, verursacht durch die Umstrémung der schwingen- ~Form eines ROMs im Frequenzbereich) entwickelt, mit
den Fliigelstruktur, derzeit noch weitgehend auf Verfahren ~ dem die direkte Berechnung der instationéren Stromungs-
der (linearisierten) Potentialtheorie wie z.B. der Dipolgitter- ~ 9roften fir harmonisch schwingende Strukturen erméglicht

verfahren (DLM — Doublet Lattice Method), [26]. Damit ist wird, bei gleichzeitig voller CFD-Qualitat der Losung. Die
es maglich, in sehr kurzer Zeit ein Ergebnis fir die Rechenzeit wird mit dieser Methode im Vergleich zu einer
aerodynamischen GroRen der instationdren Tragfligel- €ntsprechenden zeitgenauen Rechnung um bis zu einer
umstrémung zu erzeugen, wobei die Instationaritat auf der ~ Grofenordnung reduziert [11].  Grundsatzlich unter-
Annahme von harmonischen Schwingungen der Struktur scheidet man ROMs, die entweder im Zeitbereich oder im

beruht. Allerdings werden die StrémungsgréRen vor allem ~ Frequenzbereich arbeiten. Weitere M®glichkeiten  zur
im transsonischen Flugbereich ungenau wiedergegeben, Erzeugung von ROMs im Zeitbereich bieten die Volterra-

aufgrund vereinfachender Annahmen bei der zugrunde-  Theorie und die POD (Proper Orthogonal Decomposition),
liegenden  Theorie  (Drehungsfreiheit, homentrope ~ deren Fokus speziell auf der Generierung von
Strémung, Linearitat). Starke VerdichtungsstsRe ksnnen  Nichtlinearen ROMs liegt [19], [20], [15]. ) . )

nicht erfasst werden, so dass keine Informationen hin-  Zur Erzeugung eines linearen ROMs im Zeitbereich wird
sichtlich StoRintensitt und StoRlage vorliegen. Moderne ~ €in  lineares  Zustandsraummodell des CFD-Systems
CFD-Verfahren zur Lésung der Euler- oder RANS- — generiert. Das CFD-System wird beispielsweise mit einer
Gleichungen (RANS — Reynolds Averaged Navier Stokes) ~imPpulsartigen Auslenkung der Struktur angeregt und als
erfassen die Strémungsphysik hinreichend genau. Damit ~ Antwort werden globale Strémungsgrofien aufgezeichnet,
sind aber relativ lange Rechenzeiten verknipft und far W€ z.B. generalisierte Luftkrafte. Mit verschiedenen

aeroelastische Fragestellungen deshalb ungeeignet, da  Algorithmen zur Systemidentifikation kénnen dann die
hier eine hohe Anzahl an Rechenparametern wie konstanten und zeitdiskreten Systemmatrizen des linearen

Machzahl, Anstellwinkel, reduzierte Frequenz und Eigen- Zustandsraummodells bereghnet werden. Diese Methoden
formen vorliegen. wurden schon von verschiedenen Autoren angewendet.

Mit der Entwicklung von Verfahren reduzierter Ordnung Siv@ [23] verwendet den ERA  Algorithmus [8]
versucht man die Genauigkeit von CFD-Verfahren beizu-  (Eigensystem Realization Algorithm), um generalisierte
behalten, wahrend der Rechenaufwand reduziert werden Luftkrafte Uber ein Zustandsraummodell berechnen zu
soll. Das sogenannte ROM steht fir Reduced Order kOnnen und das aerodynamische ROM mit einem
Model, und bezeichnet allgemein die Vereinfachung eines ~ Strukturdynamischen ROM zu koppeln. Silva [22], [21] und
bestehenden physikalischen Modells, wobei die wesen- ~Kim [12] haben auch simultane Anregungen u. a. mittels
tichen Eigenschaften des Systems moglichst exakt orthogonaler_Funktlonen. der Struktur vorgenommen, um
wiedergegeben werden sollen, aber mit massiv verkiirzter ~ Weiter die Zeit zur Generierung des ROM zu verkirzen.
Rechenzeit, so dass auch ein Einsatz in einem multi-

43



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

Am Lehrstuhl fir Aerodynamik wurde in einer voran-
gegangenen Arbeit [13] basierend auf Sprungfunktionen
und mit Hilfe des OKID Algorithmus [9] (Observer Kalman
Identification Algorithm) aus dem SOCIT Paket der NASA
[7] (System/Observer/Controller Identification Toolbox) ein
lineares Zustandsraummodell zur Berechnung der
generalisierten Luftkrafte fir den AGARD 445.6 Fligel
generiert und Rechnungen fir harmonische Schwin-
gungen der ersten beiden Eigenformen durchgefiihrt. Die
Ergebnisse des ROM zeigten im Vergleich mit der
zeitechten CFD-Losung von AER-Eu eine sehr gute
Ubereinstimmung. Weiterhin wurde in dieser Arbeit auch
auf die Rechenzeit eingegangen, die mit dem ROM um
einige  GroRenordnungen geringer ist, als ein
vergleichbarer CFD-Rechenlauf.

Ein ahnlicher Weg wird auch in dieser Arbeit mit dem
Euler-Verfahren AER-Eu beschritten und auf die AGARD
445.6 Konfiguration angewendet. Das Ziel dieser Arbeit ist
es, ein ROM in Form eines linearen Zustandsraum-
modells zu erzeugen. Zur Systemidentifikation wird
allerdings hier der ERA Algorithmus [8] (aus dem SOCIT
Paket) angewandt. Die Eingdnge des im Weiteren als
ROM/ERA bezeichneten Zustandsraummodells bilden
modale Auslenkungen, wahrend die Ausgdnge wiederum
generalisierte Luftkrafte darstellen. AnschlieRend werden
die mit ROM/ERA berechneten Ergebnisse mit der
entsprechenden Ldsung von AER-Eu verglichen, um so
Aussagen Uber die Ergebnisgite des ROMs zu gewinnen.
Die Ergebnisse der generalisierten Luftkrafte werden
zunéchst im Zeitbereich betrachtet. Ein weiterer Vergleich
findet im Frequenzbereich statt. Der Ubergang in den
Frequenzbereich erfolgt mittels Fourier-Analyse der
Zeitreihen und der diskreten Fourier-Transformation (DFT)
der Impulsantworten. Dazu werden auch korrespon-
dierende Ergebnisse, die mit dem zeitlinearisierten Ver-
fahren AER-SDEu berechnet wurden, préasentiert.

2. THEORIE UND BERECHNUNGSVERFAHREN

21. CFD-Verfahren AER-Eu und AER-SDEu

Die hier verwendeten CFD-Verfahren sind AER-Eu und
AER-SDEu. AER-Eu ist ein zellzentriertes multiblock-
fahiges Finite-Volumen-Verfahren zur Ldsung der
instationdren Euler-Gleichungen in konservativer Formu-
lierung [11]. Unstetigkeiten, wie Verdichtungsstofie, sind
damit Teil der Lésung und missen nicht erst modelliert
werden. Der Lo&sungsprozess erfolgt auf blockstruk-
turierten Gittern, wobei die Diskretisierung der konvektiven
Flisse auf dem ,Upwind Flux Difference Splitting*
Verfahren nach Roe beruht [17]. Eine raumliche
Genauigkeit zweiter Ordnung wird Uber die sogenannte
MUSCL Extrapolation (Monotonic Upstream Scheme for
Conservation Laws) realisiert. Die TVD-Eigenschaft (Total
Variation Diminishing) wird Uber geeignete Limiter ge-
wahrleistet, so dass keine unphysikalischen Oszillationen
im StoRbereich enstehen. Als Randbedingungen sind
Festkdrperrandbedingung, Symmetrierandbedingung und
nichtreflektierende Randbedingungen am Fernfeldrand
vorgegeben. Die Zeitintegration erfolgt je nach Wahl
entweder explizit in Form eines Runge-Kutta-Verfahrens,
oder implizit mittels LU-SSOR (Lower-Upper Symmetric
Successive Overrelaxation) [6], [3]. Zur Berechnung von
stationdren Fallen wird die L&ésung in Form eines
Pseudozeitschrittverfahrens berechnet. Fir instationare
Problemstellungen findet ein sogenanntes ,Dual-Time-
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Stepping“-Verfahren Verwendung. Die Netzbewegung fir
instationare Strdmungsfalle wird durch lineare Inter-
polation fUr jeden Zeitschritt zwischen einem Referenz-
zustand und einem maximal verformten Zustand
(Schwingungsamplitude) verwirklicht. Grundlage dafir ist
ein entsprechendes Zeitgesetz, das entweder harmonisch
oder impulsférmig sein kann. Mit dem AER-Eu-Verfahren
kénnen die instationdren Strémungsgrofien (abhéngig
vom Zeitgesetz) fir erzwungene Starrkdrperschwing-
ungen (Schlag- oder Nickschwingungen) oder erzwung-
ene Schwingungen in den Eigenformen einer Struktur
berechnet werden.

Das AER-SDEu-Verfahren basiert auf dem oben beschrie-
benen vollstandigen Euler-Verfahren. Hier wurde jedoch
eine Linearisierung bezuglich der Zeit vorgenommen. Fir
kleine Auslenkungen der Struktur kann die harmonische
Netzbewegung in einen stationdren, zeitunabhéngigen
Anteil und einen zeitabhangigen harmonischen Anteil mit
der Auslenkung als Amplitude aufgeteilt werden. Da kleine
Auslenkungen angenommen werden, antworten die
instationdren StrémungsgrofRen auch harmonisch mit der
gleichen Schwingungsfrequenz, allerdings mit einer
Phasenverschiebung  zur  Strukturbewegung.  Das
Einsetzen dieser Annahmen in die Euler-Gleichungen und
weiteres Umformen fiihrt schlielich auf die Euler-
Gleichungen bei kleinen Stérungen wie sie beispielsweise
in [11] zu finden sind. Die Euler-Gleichungen bei kleinen
Stérungen werden mit den gleichen numerischen
Werkzeugen diskretisiert, wie sie auch fur die voll-
standigen Euler-Gleichungen Verwendung finden.

Mit diesem Verfahren ist es also méglich, die instationaren
Strdmungsgréflen in Form von realen und imagindren
Anteilen  (Amplituden- und Phaseninformation) fir
harmonische Schwingungen direkt zu berechnen. Den
Referenzzustand, um den die Zeitlinearisierung durch-
gefuhrt wurde, stellt die stationdre L&sung dar, die im
Vorfeld mit AER-Eu bestimmt wurde. Das stationdre
Strémungsfeld kann strdmungsphysikalisch als nichtlinear
bezeichnet werden, beispielsweise im Sinne von
,Stationdren VerdichtungsstéRen. Da es sich bei AER-
SDEu um die L6sung eines formal stationdren Problems
fur die 1. Harmonische der Stérgréflen handelt, wird mit
diesem Verfahren die Rechenzeit um bis zu einer
GréRenordnung reduziert. Hervorzuheben ist, dass man
mit diesem reduzierten Verfahren ausschliefllich die
Strémungsphysik fir kleine Auslenkungen der Struktur
erfassen kann, bei dem noch lineares Verhalten zwischen
StromungsgréRen und Strukturbewegung angenommen
wird. VerdichtungsstéRe, die sich erst wadhrend eines
Bewegungszyklus entwickeln und wieder zuriickbilden,
kénnen mit diesem Verfahren nicht erfasst werden. Im
Rahmen der klassischen Flatteranalyse im Frequenzbe-
reich, bei der man von kleinen Auslenkungen bei linearem
Strukturverhalten ausgeht, eignet sich AER-SDEu durch
Zeiteffizienz und der CFD-Qualitat seiner Lésung sehr gut
zur Modellierung der instationaren Aerodynamik [4].

2.2. Aerodynamisches ROM - ROM/ERA

Zur Systemidentifikation des CFD-Systems wird hier der
ERA Algorithmus aus der SOCIT Toolbox der NASA
verwendet. Die ERA — Routinen liegen in MATLAB imple-
mentiert vor. Mit ERA kann ein lineares Zustands-

raummodell Uber die sogenannten Markov-Pararmeter des
betrachteten Systems erzeugt werden. Ein lineares
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zeitinvariantes dynamisches System hat folgende zeit-
diskrete (Zeitinkrement k) Zustandsraumdarstellung:

(1) x(k +1)=Ax(k)+Bu(k)
(2) y(k)=Cx(k)+Du(k)

In GI. (1) und Gl. (2) ist x der n-dimensionale
Zustandsvektor, u der m-dimensionale Eingangsvektor
und y der p-dimensionale Ausgangsvektor. Hierbei ist n
die Ordnung des dynamischen Systems, bzw. die Anzahl
der Speicherelemente, m die Zahl der Eingangsgréfen
und p die Anzahl der Ausgangsgrofien. Mit A wird die
Systemmatrix bezeichnet die eine GréRe von n x n besitzt
und das dynamische Verhalten des Systems beschreibt.
Die Matrix B ist die n x m Eingangsmatrix, C die p x n
Ausgangsmatrix und D die p x m Durchschaltmatrix. Mit
ERA werden konstante Matrizen A, B, C und D generiert,
so dass die Antwort eines betrachteten Systems fur einen
bestimmten Eingang mit dem zeitdiskreten Zustands-
raummodell (Gl. (1) und Gl. (2)) bestimmt werden kann.

Zur Bestimmung der Systemmatrizen geht man von einem
Dirac-Impuls mit N Zeitschritten (k = 0, 1, 2, ..., N-1) als
Eingangsvektor aus:

1 (k =0)

(3) u(k)=5(k)={0 (k=12 N-1)

In Gl. (3) entspricht J(k) der Dirac-Delta Funktion. Die
zeitdiskreten Werte der Impulsantwort des Systems
werden als Markov-Parameter [10] bezeichnet und sind
folgendermallen mit den Systemmatrizen verknUpft:

4) Y(k)=CA“'B

Markov-Parameter werden Ublicherweise zur Identifikation
von mathematischen Modellen linearer dynamischer
Systeme verwendet und Gl. (4) zeigt, dass die gesuchten
Systemmatrizen in der Sequenz der Markov-Parameter
eingebettet sind. Ausgehend von den Markov-Parametern
kann jetzt die generalisiete Hankel-Matrix bestimmt
werden [8]. Eine anschlieRende Singuldrwertzerlegung der
Hankel-Matrix und weiteres Unformen ergibt dann
schlief3lich die gesuchten Systemmatrizen A, B, C und D
des linearen Zustandsraummodells [8], [10]. Wie gezeigt
wurde, dienen die Impulsantworten des =zu identi-
fizierenden Systems zur Systemidentifikation mit ERA.
Andere Anregungsfunktionen, wie die Heaviside/Sprung-
funktion oder periodische Funktionen k&énnen nicht mit
ERA zur Systemidentifikation genutzt werden. Mit ERA
kénnen sowohl SISO- als auch MIMO-Systeme (SISO —
Single Input Single Output; MIMO — Multiple Input Multiple
Output) modelliert werden. Sind die Systemmatrizen
bestimmt, so ist es mdglich, auch fir beliebige Eingangs-
signale die Antworten des Systems nach (1) und (2) zu
bestimmen.

2.3. Generalisierte Luftkrafte

Im Folgenden werden grundlegende strukturdynamische
Zusammenhdnge vorgestellt und wie die Berechnung
generalisierter Luftkrafte mit den CFD-Verfahren AER-Eu
bzw. AER-SDEu realisiert wird.

45

Ausgehend von einer Diskretisierung der Struktur mittels
einer FEM (Finite-Elemente-Methode), lautet die Grund-
gleichung mit dem Verschiebungsvektor x(t), der Massen-
matrix M, der Dampfungsmatrix D, der Steifigkeitsmatrix K
und dem Vektor der duReren Lasten f(t):

(5) Mx(t)+Dx(t) + Kx(t) = f(t)

Herrschen ausschlief3lich durch die Strukturbewegung
hervorgerufene Luftkrafte vor, so kann der Kraftvektor f(t)
(Luftkraftvektor) an einem Knoten i der diskretisierten
Struktur durch den Druck und die Flache des
entsprechenden Oberflachenelementes i bestimmt wer-
den.

®) fi(t)=q.-c,(t)-dS,

mit L

9. =5 pUs
In Gl. (6) bedeuten: dS; Flachenelementvektor am Knoten
i, Cpi Druckbeiwert am Knoten i, q. Staudruck der freien
Anstrémung.
Um den Rechenaufwand zur Lésung von Gl. (5) zu
verringern, werden die Bewegungsgleichungen aus dem
physikalischen Raum in den Modalraum transformiert
(Entkopplung der Bewegungsgleichungen). Werden
weiterhin nur die ersten M niederfrequenten Eigenmoden
betrachtet, kann das Differentialgleichungssystem weiter
vereinfacht werden:

(7) x(t) = oq(t)

In Gl. (7) ist q der Vektor der Modalkoordinaten. Die
Modalmatrix ® enthélt als Spalten die Eigenvektoren ¢,
(m 1, ..., M; M: Anzahl der betrachteten Eigen-
moden/Eigenvektoren) der Strukturgleichung ohne aulere
Anregung (,wind-off condition®: U, = 0 m/s bzw. q. = 0
Pa). Einsetzen des Ansatzes aus Gl. (7) in GI. (5) und
Linksmultiplikation der Gleichung mit " liefert die
aeroelastische Gleichung in generalisierten (modalen)
Koordinaten:

(8) Mgenq(t) + Dgenq(t) + ngnq(t) =f

gen

mit @ =[Qq, @, ..., Oy, ..., Oy

(t)

Generalisierte Massenmatrix: Mgen = o'MO
Generalisierte Dampfungsmatrix: Dge, = oD
Generalisierte Steifigkeitsmatrix: Kgen = KO
Vektor der generalisierten Krafte: fye, = o'f

Das m-te Element des Vektors der generalisierten
Luftkréfte fyen(t) berechnet sich demnach Uber folgendes
Skalarprodukt:

) foonm(t) = @m > fO) b2ZW. £ (t)=q, - [c,(t)- 9,05
S

Wird die Struktur in einer Eigenmode bewegt (findet also
eine sogenannte modale Bewegung statt), so stellt sich
die entsprechende zeitabhdngige Druckverteilung auf-
grund dieser Bewegung ein. Der Vektoreintrag fyenmn
bedeutet dann die m-te generalisierte Luftkraft aufgrund
der Deformation in Mode n (n =1, ..., M):

(10) £ =1, - [C,,(t)- 9,08

S

gen,mn

Bei linearen zeitinvarianten dynamischen Systemen erhalt
man das (beliebige) Ausgangssignal y(f) des Systems
Uber die Faltung des (beliebigen) Eingangsignals x(t) mit
der Impulsantwort des Systems h(t) [16]:
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(1) y(t)= [ x(0)h(t - 7)dz = (x*h)(t)

Mit der Annahme, dass die generalisierte Luftkraft linear
mit der Amplitudenbewegung einer Eigenmode zusam-
menhangt (und dies ist fiir hinreichend kleine Amplituden
gemal der klassischen Flatteranalyse der Fall), ergibt sich
der generalisierte Luftkraftvektor fge,(f) (Ausgangssignal)
als Faltung zwischen der Impulsantwort aufgrund eines
Einheitsimpulses in einer Mode und der generalisierten
Koordinate q (Eingangssignal) [26]:

t

(12) £, (t)=q. - [Q(t-7)-q(r)}r =g, -Q*q

0

wobei die Matrix Q die Impulsantwort von Mode m
aufgrund einer impulsférmigen Auslenkung von Mode n
als Spalte enthédlt und eine Ubertragungsmatrix im
Zeitbereich darstellt (Faltungsoperator * , [16]).

Es gilt weiterhin, dass die Faltung zweier Signale im
Zeitbereich &quivalent ist zur Multiplikation der beiden
Signale im Frequenzbereich [16]. Die klassische Flatter-
gleichung resultiert aus der Uberfiihrung von GI (8) in den
Frequenzbereich mit dem Ansatz q(t) = goe"

(13) (_ w2Mgen ))qo =0

+iw Dy, +K,., —q,GAF(k

red '

In Gl. (13) stellt die komplexe Matrix GAF(k,q, Ma.)
(Generalized Aerodynamic Forces) die Transfermatrix Q
im Frequenzbereich dar. Das komplexe Matrixelement
GAF,,, ist der Beitrag der m-ten generalisierten Luftkraft
aufgrund einer harmonischen Bewegung von Mode n mit
der Kreisfrequenz w bzw. der reduzierten Frequenz kieq =
W s / U,

Der Flatterpunkt (Struktur fuhrt indifferente Schwingungen
aus) kann im Zeitbereich oder im Frequenzbereich
bestimmt werden. Im Zeitbereich wird Gl. (8) fur
verschiedene Staudriicke und Machzahlen direkt geldst
und man betrachtet den zeitlichen Verlauf der
generalisierten Koordinaten q(f) die entweder gedampft,
indifferent oder angefacht verlaufen. Im Frequenzbereich
wird ein komplexes Eigenwertproblem geldst, das durch
Gl. (13) beschrieben wird. Dazu finden L&sungsverfahren
wie die k-Methode, p-k-Methode oder ZAEROs g-Methode
in Abhangigkeit des Parameters gq.. Verwendung [26], [2].
Die errechneten Eigenwerte zeigen dann an, ob ein
stabiler oder instabiler Systemzustand vorliegt. In der
Industrie wird die Berechnung des Flatterpunktes haufig
im Frequenzbereich durchgefihrt und so kommt der
Bestimmung der GAF-Matrix besondere Bedeutung zu.
Die GAF-Matrix wird meist Uber Verfahren bestimmt, die
fur diskrete reduzierte Frequenzen die Eintrage der Matrix
berechnen. Dazu z&hlen beispielsweise wie eingangs
erwadhnt die DLM. Ahnlich arbeitet auch das héher-
wertigere Verfahren AER-SDEu wie in 2.1 gezeigt wurde.
Fur GAF-Werte, die zwischen den berechneten Frequen-
zen gesucht werden, wird linear zwischen den ent-
sprechenden Stitzstellen interpoliert.

Mit dem zeitechten Euler-Verfahren AER-Eu ist es
maoglich, eine Spalte der zeitabh&ngigen Matrix Q(t) nach

(10) mit einem Rechengang zu bestimmen. Die
jeweilige Mode wird impulsartig ausgelenkt (Gl. (3)) und
die resultierende generalisierte Luftkraft (normiert mit dem
Staudruck q.) Uber die Zeit aufgezeichnet. Die Impuls-
antworten der generalisierten Luftkrafte werden auch fir
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die Systemidentifikation mit ERA zur Generierung des
aerodynamischen ROMs als Zustandsraummodell ge-
braucht. Der Eingang fir dieses ROM sind die ampli-
tudennormierten modalen Auslenkungen und die Aus-
gange die generalisierten Luftkrafte.

Die Verfahren AER-Eu und AER-SDEu Iésen die
entdimensionierten  Euler-Gleichungen  bzw.  Euler-
Gleichungen bei kleinen Storungen [11]. Damit stehen die
Luftkrafte cp(t) - dS; / 12 in dimensionsloser Form zur
Verfugung. Durch Multiplikation mit dem Staudruck g. und
dem Quadrat der Normierungslange 12 erhalt man die
dimensionsbehafteten Luftkrafte, vgl. (6). Analoge Um-
rechnungen missen auch auf die restlichen Gleichungen
angewandt werden, um die CFD-Ergebnisse in den
dimensionsbehafteten Raum zu Uberfiihren. Zudem ist
auch die dimensionslose Zeit auf die reale physikalische
umzurechnen (t < 1).

Die Uberfilhrung der generalisierten Luftkrafte in den
Frequenzbereich kann direkt Gber die Matrix Q mittels der
diskreten Fourier-Transformation (DFT) realisiert werden.
Die Fouriertransformierte der Matrix Q entspricht dann der
GAF-Matrix im Frequenzbereich. Die Werte liegen fir
diskrete Frequenzen (bzw. reduzierte Frequenzen) vor,
deren Frequenzabstand (Frequenzauflésung) durch die
Anzahl der Zeitschritte und der Zeitschrittweite festgelegt
wird. Es gelten die Beziehungen:

(14)  DFT(Q(t)) = GAF(k,,,Ma,)

red?

bzw. fur beliebige Ein-/Ausgangskombinationen (Voraus-
setzung Linearitat):
DFT(f, . (t,Ma,))

gen

DFT(q(t,Ma,))

(15)

= GAF(k,,,,Ma,)

red?

Im Frequenzbereich kann die GAF-Matrix (ber das
zeitlinearisierte  Euler-Verfahren AER-SDEu ermittelt
werden. AER-SDEu berechnet Real- und Imaginarteil der
StromungsgréRen, wie z.B. des Druckbeiwerts, fir eine
bestimmte reduzierte Frequenz k4. Aus diesem Ergebnis
kann man anschlielend die komplexe Matrix GAF
(normiert mit g..) Uber folgenden Zusammenhang bestim-
men:

(16) ReGAF,, = [Rec), @, -dS° + [ @, -dS]
S S
(7) ImGAF,, = jlmc;m -, - dS°

In Gleichung (16) und (17) bezeichnen Re ¢’ pn Und Im
c' pn den Real- und Imaginérteil der komplexen Amplitude

des Druckbeiwerts aufgrund einer harmonischen
Schwingung in Eigenmode n. Der Superskript 1
verdeutlicht, dass hier die 1. Harmonische des

periodischen Antwortsignals (hier Druckvertellung Cp)
betrachtet wird bzw. berechnet wurde. Mit c wird die 0.
Harmonische des Druckbeiwerts bezelchnet der dem
Druckbeiwert der stationdren Ldsung entspricht (siehe
2.1). Weiterhin sind in Gleichung (16) und (17) die
GréRen dS® und dS1n zu finden, die jeweils der
Oberflachenvektor des unverformten Korpers und der
Storflachenvektor der Stérmetrik von Eigenmode n sind
[41, [11].
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Werden generalisierte  Luftkréfte fUir harmonische
Schwingungen einer Mode n im Zeitbereich Gber AER-Eu
oder ROM/ERA berechnet, so erhélt man die Spalte n der
Matrix GAF (ber die Fourieranalyse der periodischen
Zeitreihe der generalisierten Luftkraft fgenmn(t). Die
Fourierkoeffizienten der 1. Harmonischen werden dann
den Anteilen der komplexen Amplituden zugeordnet.
Damit ist die Phasenlage und die Amplitude fir eine
diskrete Schwingungsfrequenz der Struktur bestimmt und
die komplexen Anteile werden als Spalten in die GAF-
Matrix eingetragen.

3. ERGEBNISSE

3.1. AGARD 445.6 Fliigelkonfiguration

Die CFD-Berechnungen wurden, wie eingangs erwahnt,
fur die AGARD 445.6 Konfiguration durchgefihrt. Hierbei
handelt es sich um einen aeroelastischen Standard-
testfall, fir den umfangreiche Validierungsergebnisse vor-
liegen [25], [14], [18]. Diese Konfiguration ist ein Halbflligel
mit einer Streckung von A = 1.65, Pfeilung @g.5 = 45°,
Zuspitzung A = 0.66 und einer Wurzelsehnenlédnge von c;
= 0.558 m. Die Halbspannweite betréagt s = 0.762 m bei
einer Oberflache von 0.353 m® Der Fliigel besitzt ein
NACA 65A004 Profil, BILD 1.

0.9

NACA 65A004

0.8 4
07
0.6 4
0.5
0.4 !
E I (p0.25
0.3 5 i
1 |
0.2

0.1

0o f—TFTT—T T T T T T
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1

x
L&

Grundriss der AGARD 445.6 Konfiguration

T
1.1

BILD 1.

Alle Rechennetze (d. h. das Rechennetz des unverformten
Fligels und die Rechennetze der Eigenmoden des
Flugels) wurden mit dem kommerziellen Netzgenerier-
ungswerkzeug ICEM-CFD [1] erzeugt und anschliefsend
mit dem hausinternen elliptischen Netzglatter GRIDFLM
geglattet. Das CFD-Netz des unverformten Fligels besitzt
eine C-H 1-Block Topologie mit insgesamt 450560 Zellen,
wobei in Tiefen-, Spannweiten- und Normalenrichtung
jeweils 176, 64 und 40 Zellen verteilt wurden, siehe BILD
2. Zur Diskretisierung der Fligeloberflache wurden 6144
Zellen verwendet. Die Normierungslange betragt I = 1 m,
so dass beispielsweise die dimensionslose Wurzel-
sehnenldnge des CFD-Netzes c; 0.558 betrat. Der
Abstand der kdrpernachsten Zellreihe betragt 10°-¢c, und
der Fernfeldabstand ist in Tiefen-, Spannweiten- und
Normalenrichtung auf 10-c, festgelegt. Ahnliche Zell-
verteilungen wurden auch schon von anderen Autoren
verwendet [18] und die gewahlte Zellverteilung wird als
ausreichend fir die numerische Simulation mittels AER-Eu
betrachtet. Die Eigenmoden wurden (ber die FEM
bestimmt und eine Spline-Interpolation der Struktur-
netzpunkte auf die CFD-Oberflachennetzpunkte dient
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dazu, fiir die ersten vier Eigenmoden jeweils ein CFD-Netz
zu erstellen. Die Topologie der Rechengitter der
verformten Oberflaichen sind analog zum CFD-Netz des
unverformten Fligels aufgebaut, BILD 3. Die maximalen
Amplituden der Eigenmoden wurden so skaliert, dass die
maximale Auslenkung im Rechennetz 0.5% der dimen-
sionslosen Halbspannweite (s = 0.762) des Flugels betrégt
und die Annahme von kleinen Auslenkungen (kleine
Stoérungen) fir das zeitlinearisierte Euler-Verfahren noch
Glltigkeit besitzt.

Diskretisierte Flugeloberflache und
Symmetrieebene des Rechennetzes

BILD 2.

Mode 2: 1. Torsion
f=38.2Hz

Mode 1: 1. Biegung
f=9.6Hz

Mode 3: 2. Biegung
f=48.3Hz

Mode 4: 2. Torsion
f=91.54Hz

BILD 3. Die ersten vier Eigenformen der AGARD 445.6
Konfiguration (50-fach tberhéht dargestellt)
3.2. Stationare Lésung

In dieser Arbeit wurden die Anstrdmmachzahlen Ma.
0.678, Ma. = 0.901 und Ma. = 0.954 untersucht. Den
Anfangswert zur Berechnung der instationdren Ldsung
(Impulsantwort und Frequenzgang) bildet das stationare
Strémungsfeld. In BILD 4, BILD 5 und BILD 6 ist das
stationdre Ergebnis in Form des cy-Verlaufs fir die be-
trachteten Machzahlen an der spannweitigen Position n =
0.25 dargestellt. Der Anstellwinkel betragt jeweils a = 0.0°.
Alle Simulationen (stationdre, zeitecht instationdare und
zeitlinearisiert instationdre Rechnungen) wurden beendet,
nachdem die L,-Norm der Dichte normiert mit dem Wert
nach der ersten lteration unter einen Wert von 1.0 - 10”
gefallen ist. BILD 4 und BILD 5 zeigen eine Druck-
verteilung auf dem AGARD 445.6 Flugel, die als typisch
subsonisch charakterisiert werden kann. Der kritische
Druckbeiwert c,* = -0.188 wird auch bei Ma. = 0.901
aufgrund des dinnen Profiles (4% Dicke) an keinem Punkt
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unterschritten, obwohl die Machzahl der freien
Anstrémung auf transsonische Strédmungsverhaltnisse
schlieen lassen wirde. Mit der Steigerung der Machzahl
auf Ma.. = 0.954 findet ein Ubergang von hoher sub-
sonischer zu transsonischer Strémung statt (siehe BILD
6). Der kritische Druckbeiwert c,* = -0.081 wird bei x/c =
0.2 unterschritten, womit an diesem Punkt die lokale
Machzahl den Wert Ma = 1.0 Uberschreitet. Der starke
Gradient des c,-Verlaufs ab x/c = 0.6 weist auf die
Existenz bzw. Entwicklung eines schwachen StoRes mit
noch moderater Rekompression auf lokale Unterschall-
strémung hin. Die Bilder zeigen, dass der AGARD 445.6
Flugel einen Testfall beschreibt, fur den Uber einen weiten
Machzahl-Bereich (bis Ma. = 0.901) noch eine lineare
bzw. schwach nichtlineare Strémungstopologie vorliegt
(Ma. 0.954). Zu einer ersten Validierung von
numerischen Verfahren ist diese Konfiguration deshalb gut
geeignet.

-0.4

- M =y/s=0.25

c, Niveaulinien

Ac,=0.025
0.2f i
TSI SN (ST SNTRN [N SO SN SO [N S SN '
0402 04 _ 06 08 1
x/c
BILD 4. Stationare Druckverteilung bei Ma.. = 0.678 an

der Position n = 0.25

-0.4

- M =y/s=0.25

-0.2

>0
o c, Niveaulinien
Ac,=0.025
a y "
0.2F
| X
04\\||r‘\|\\\|\\||v\\
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
x/c
BILD 5. Stationare Druckverteilung bei Ma.. = 0.901 an

der Position n = 0.25
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- M =y/s=0.25

o~ 0 W
c, Niveaulinien
Ac,=0.025
| y "
0.2F
B X
e
04 —"02 04__06 08 1
x/c
BILD 6. Stationare Druckverteilung bei Ma.. = 0.954 an

der Position n = 0.25

3.3. Instationdre Lésung

Die instationdaren Rechnungen wurden analog zu der
schematischen Darstellung in BILD 7 realisiert. Grundlage
zur Durchfiihrung der instationdren CFD-Rechnungen ist
ein stationares Ergebnis flr die jeweilige Machzahl (und
Anstellwinkel), siehe 3.2. Als Referenzwerte werden mit
AER-Eu direkt generalisierte Luftkrafte fir harmonische
Schwingungen berechnet, vgl. Pfad 1 in BILD 7. Die Im-
pulsantworten werden fir jede der drei betrachteten
Machzahlen fur jede Eigenmode mit AER-Eu nach-
einander bestimmt und die Zeitreihe der generalisierten
Luftkrafte berechnet, vgl. Pfad 2 in BILD 7. Mit einem
Rechengang wird somit eine Spalte der Matrix Q(t)
bestimmt. Ausgehend von den Impulsantworten wird dann
fir jede Mode ein Zustandsraummodell Uber ERA
generiert. Mit dem Vorliegen des Zustandsraummodells
ROM/ERA hat man die Mdglichkeit, auch fur harmonische
bzw. ,beliebige® Eingangssignale die resultierenden
generalisierten Luftkrafte zu bestimmen. Die Uberfiihrung
der Ergebnisse in den Frequenzbereich erfolgt Uber die
Fourier-Analyse der periodischen generalisierten Luftkraft-
antwort fir eine diskrete Frequenz. Da alle Ergebnisse
Lésungen der dimensionslosen Euler-Gleichungen darstel-
len bzw. auf L&ésungen der dimensionslosen Euler-
Gleichungen basieren, sind alle generalisierten Luftkrafte
fyen(t) mit dem Staudruck g.. normiert zu verstehen. Wie in
2.3 erwahnt, ergibt die DFT der Impulsantworten bzw. der
Matrix Q die GAF-Matrix im Frequenzbereich, BILD 7. Mit
AER-SDEu werden fur ausgewahlte reduzierte Frequen-
zen Rechnungen im Frequenzbereich durchgefuhrt und
die GAF-Matrix generiert, vgl. Pfad 3 in BILD 7. Damit
kénnen die Lésungen der Verfahren AER-Eu, AER-SDEu,
ROM/ERA und der DFT der Impulsantworten direkt Gber
die GAF-Matrix verglichen werden, siehe 3.3.3.
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Stationare Lésung
Ma,, a

Zeitbereich Frequenzbereich

kred! Mamv
sin(k-1),
Harmonische
Auslenkung
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Eigenmode n

Ma,,dc, N
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von
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red
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e

BILD 7. Schematische Darstellung der

Rechenprozedur

3.3.1. Impulsantwort und ROM/ERA

Die Impulsantworten wurden fir N = 2000 Zeitschritte und
einer dimensionslosen Zeitschrittweite dt = 0.1 mit AER-
Eu berechnet. Damit ergibt sich ein Zeitfenster von T =
200 (dimensionslos). Diese Einstellungen wurden flr jede
der drei betrachteten Machzahlen beibehalten. Die
Darstellung aller Ergebnisse (also drei Machzahlen, 4 x 4
Zeitreihen der Impulsantworten pro Machzahl etc.) wéare im
Rahmen dieses Beitrags zu umfangreich, so dass man
sich im Folgenden auf die Darstellung von ausgewahlten
Ergebnissen beschrankt. In BILD 8 sind die Impuls-
antworten in den ersten 4 Moden fiir die Machzahlen Ma.,
0.678, Ma., = 0.901 und Ma. = 0.954 (ber der
dimensionslosen Zeit t aufgetragen. Die Diagonalelemente
zeigen betragsmaRig den gréRten Ausschlag, da sie
jeweils die generalisierte Luftkraft aufgrund der Bewegung
in der eigenen generalisierten Koordinate darstellen.
Weiterhin zeigt sich fur steigende Machzahlen (beginnend
bei Ma.. = 0.678) eine Abnahme in der Amplitude der
Impulsantwort, was mit der Verminderung des lokalen
Anstellwinkels mit steigender Anstrémgeschwindigkeit bei
gleichbleibender Deformationsgeschwindigkeit zu erklaren
ist.

Ausgehend von den Impulsantworten wird fur jede Mode
ein Zustandsraummodell tUber ERA generiert, das Uber
einen Eingang (Auslenkung in Mode n) und vier Ausgange
(fgen,mn(t)) verfugt (,SIMO“-System). Die Auslenkung einer
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Mode als Eingang ergibt die 4 Elemente des genera-
lisierten Luftkraftvektors. Eine Variation der System-
ordnung n des Zustandsraummodells fir einen
ausgewahlten Fall (Ma. = 0.901) zeigte fir n = 200 die
beste Beschreibung/Abbildung des Systems. Deshalb
wurde die Systemordnung fur jedes generierte
Zustandsraummodell auf n = 200 gesetzt. In BILD 9 und
BILD 10 sind die Elemente Q44 und Qo der Matrix Q Gber
der dimensionslosen Zeit fur die drei Machzahlen
dargestellt. Q4,1 entspricht der generalisierten Luftkraft in
Mode 1 aufgrund einer impulsartigen Auslenkung von
Mode 1 (Qz, analog). Die in BILD 9 und BILD 10
gezeigten Werte sind einerseits die Impulsantworten, die
auch zur Systemidentifikation verwendet wurden,
andererseits sind Impulsantworten aufgetragen, die Uber
das ROM/ERA berechnet wurden. Es ergibt sich eine
nahezu vollstandige Ubereinstimmung zwischen den
entsprechenden Ergebnissen.

3.3.2. Harmonische Schwingungen

Mit AER-Eu wurden fir funf reduzierte Frequenzen
zeitechte instationdre Rechnungen fiir harmonische
Schwingungen in den vier Eigenmoden des AGARD 445.6
Fligels durchgefihrt. Auch hier wurden die Zeitreihen der
generalisierten Luftkréfte aufgezeichnet. Entsprechende
Rechnungen fir vier reduzierte Frequenzen wurden im
Frequenzbereich mit AER-SDEu durchgefihrt und in eine
Zeitreihe umgewandelt, die als ideal-harmonische Antwort
auf die sinusférmige Auslenkung aufgefasst werden kann.
Eine Auflistung der berechneten reduzierten Frequenzen
mit den hier verwendeten Verfahren zeigt TAB 1. Mit dem
zeitlinearisierten Verfahren AER-SDEu ist es auch
maoglich, den quasistationdren Fall (kg = 0) direkt zu
berechnen. Das ist mit AER-Eu und ROM/ERA nur bedingt
mdglich, indem man k.4 — 0 betrachtet.

Die reduzierte Frequenz k.4 ist in dieser Arbeit wie folgt
definiert:
w-l

ref

U

©

red —

(18) k

Sie wird nach Gl. (18) mit der Kreisfrequenz w, der
Anstrémgeschwindigkeit U. und einer Referenzlange |
gebildet, die in dieser Arbeit durch die Fligelwurzel-
sehnenlange bestimmt ist. Den Zusammenhang zwischen
reduzierter Frequenz kg und der dimensionslosen
Kreisfrequenz k gibt GI. (19) an. Aus k lasst sich die
dimensionslose Periodendauer T berechnen.

(19  k=k,,-Ma, -Jx. T=2zlk

Zur Berechnung der instationdren Aerodynamik fir
harmonische Schwingungen mit AER-Eu werden drei
Parameter eingestellt:

*  reduzierte Frequenz Keq4
*  Anzahl der Schwingungszyklen nppase
¢ Anzahl der Zeitintervalle in einer Periode Nagr-eu

Aus kg bzw. der dimensionslosen Kreisfrequenz k, ergibt
sich die dimensionslose Periodendauer T, vgl. Gl. (19) und
mit Nagr.ey die Zeitschrittweite dt. Flr die Diskretisierung
einer Periode wurden 100 Zeitintervalle eingestellt (Nagr-Eu
=100).
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BILD 8. Impulsantworten in Mode 1 bis 4 fiir die Machzahlen Ma.. = 0.678, Ma.. = 0.901 und Ma.. = 0.954
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0.901 und Ma.. = 0.954
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Bei gleicher Anstrdmmachzahl ergeben sich fiir die
betrachteten reduzierten Frequenzen deshalb
unterschiedliche Zeitdiskretisierungen (dt = T / Nagreu)-
Fir niedrige k.q ergeben sich grole Zeitschritte und
umgekehrt. Mit AER-Eu wurden drei Schwingungszyklen
gerechnet, da man aus Erfahrung davon ausgehen kann,
dass der Einschwingvorgang in dieser Zeit weitgehend
abgeklungen ist. Fir das aerodynamische ROM, das Uber
die Systemidentifikation mit ERA erzeugt wurde, ist man
hingegen auf den Zeitschritt beschrénkt, der zur
Berechnung der Impulsantwort mit AER-Eu verwendet
wurde (siehe 3.3.1). Die zeitdiskreten Systemmatrizen des
Zustandsraummodells gelten nur fur diesen Zeitschritt,
sodass fir groRe Schwingungsfrequenzen eine relativ
grobe zeitliche Auflésung vorliegen kann. Die Antwort-
signale wurden mit ROM/ERA fur elf reduzierte
Frequenzen berechnet (TAB 1).

Verfahren AER-Eu | ROM/ERA | AER-SDEuU

red

0.000
0.043 X
0.425
0.850
1.276 X
1.700
2125
2.550
3.000 X
3.400
3.825
4.252 X

XX X | X X | XX | X X | X | X

X

TAB 1. Betrachteter Frequenzbereich und berechnete
Frequenzpunkte

In BILD 11, BILD 12 und BILD 13 ist die generalisierte
Luftkraft fgen 14 fUr die Machzahl Ma.. = 0.901 fir die
Frequenzen K,q = 0.425, Koq = 1.276 und K,q = 4.252
dargestellt. Der Vergleich zwischen den Ergebnissen von
AER-Eu und ROM/ERA zeigt, dass abhangig von der
vorliegenden Frequenz die Ubereinstimmung variiert. Die
Ergebnisse von AER-Eu werden grundsétzlich als
Referenzwert angesehen. Das Ergebnis von fge, 11,
berechnet mit ROM/ERA fir kg = 1.276, gibt sehr gut
den Verlauf von fgen 11 aus AER-Eu wieder. In den Bildern
ist auch der Kraftverlauf zu sehen, der sich aus der quasi
rein  harmonischen Antwort des zeitlinearisierten
Verfahrens AER-SDEu ergibt, der fir alle Frequenzen
etwa die gleiche Abweichung von der AER-Eu-Lésung
aufweist. FUr kg = 0.425 errechnet das ROM die
Amplitude etwas verschoben im Vergleich mit AER-Eu.
Bei der Frequenz kg = 4.252 zeigen sich die starksten
Unterschiede zwischen den Lésungen des ROM/ERA und
AER-Eu. Dies ist vor allem auf die flur alle betrachteten
Falle identische Zeitschrittweite zurickzuflihren, die bei
der Systemidentifikation von ROM/ERA gewahlt wurde.
Damit kann nur eine gewisse maximale Frequenz einer
Schwingungsform hinreichend genau dargestellt werden.
Um eine bessere Korrelation der Ergebnisse ROM/ERA
und AER-Eu fir die gréRte betrachtete Frequenz zu
erhalten, muss man den Zeitschritt zur Systemidentifi-
kation an den Zeitschritt des zeitechten Euler-Verfahrens
anpassen, der sich fir die grofite zu erfassende Frequenz
ergibt.

Bei einer festgehaltenen reduzierten Frequenz von Kkeq =
1.276 und unterschiedlichen  Anstrémmachzahlen

korrelieren die Resultate von ROM/ERA und AER-Eu sehr
gut miteinander, vgl. BILD 12, BILD 14, BILD 15. In den
Bildern (BILD 11 - BILD 15) ist auch der Einschwing-
vorgang zu Beginn des Zeitintervalls zu erkennen, der
vom ROM ebenfalls gut erfasst wird.

2 : ‘ ‘ ‘
Ma =0.901,k ,=0.425 — AER-Eu

L * red — ROM/ERA

b — AER-SDEu

fgen,11

5 10 15 20 25 30 35 40

BILD 11.  fgen 11 fUr eine harmonische Auslenkung mit Keq
= 0.425 bei Ma., = 0.901

2 : ‘ ‘
Ma_=0.901k , =1276 — AER-Eu

] % re — ROM/ERA

15 — AER-SDEu

fgen,11

2 4 6 8 10 12 14

T
BILD 12.  fgen 11 fUr eine harmonische Auslenkung mit Keq
=1.276 bei Ma., = 0.901
4 T T T T
Ma =0.901,k  =4.252
3 oo red

fgen,11

20
-3

— AER-Eu
-4 — ROM/ERA
s ‘ ‘ ] ‘ ‘ _|— AER-SDEu
~o 0.5 1 15 2 25 3 35 4

BILD 13.  fgen 11 fUr eine harmonische Auslenkung mit keq

= 4.252 bei Ma., = 0.901
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T
BILD 14. fgeq 11 flr eine harmonische Auslenkung mit Kreq
=1.276 bei Ma., = 0.678
2 T T T
Ma =0954,k . =1276 — AER-Eu
oo red — ROM/ERA
18 — AER-SDEu

fgen,11

15 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 2 4 6 8 10 12
T
BILD 15.  fgen 11 flr eine harmonische Auslenkung mit Kreq
=1.276 bei Ma.. = 0.954
3.3.3. Frequenzbereich

Die Uberfiihrung der Ergebnisse fiir harmonische
Schwingungen in den Frequenzbereich erfolgt durch eine
Fourier-Analyse der Zeitreihen. Dabei wird fur alle
Ergebnisse (AER-Eu und ROM/ERA) immer der dritte
Schwingungszyklus (eingeschwungener Zustand) analy-
siert und Real- und Imaginarteil bezuglich der 1.
Harmonischen der Fourierreihe zur Auswertung herange-
zogen. Damit lassen sich die Luftkraftamplitude und der
relativ zur Bewegungsform vorliegende Phasenwinkel der
Luftkraft angeben.

Die DFT der Matrix Q wurde mit der f£ft (x)-Funktion in
MATLAB durchgefiihrt. Dargestellt werden die Real- und
Imaginarteile der komplexen Fourierkoeffizienten. Es
ergibt sich bei der hier verwendeten Zeitschrittweite und
Zeitreihenldnge (siehe 3.3.1) eine dimensionslose
Frequenzaufldsung von f = 0.005 bzw. eine reduzierte
Frequenzaufldsung von kg = 0.0392, kg = 0.0295 und
kieg = 0.0278 fur die Machzahlen Ma.. = 0.678, Ma. =
0.901 und Ma.. = 0.954 respektive (siehe auch Gl. (19)).
Ein Vorteil der Methode, die GAF-Matrix mittels DFT der
Impulsantworten zu berechnen liegt darin, dass man GAF-
Werte fir eine hohe Anzahl von Frequenzen im
betrachteten Frequenzbereich (theoretisch bis zur Nyquist-
Frequenz f,.x = 1/(2:dt)) ohne groflen Berechnungs-
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aufwand erhalt.

In BILD 19 sind die GAF-Werte der ersten vier Eigen-
moden fir die Anstrommachzahl Ma.. = 0.901 dargestellit.
BILD 16, BILD 17 und BILD 18 zeigen einen etwas
vergroRerten Ausschnitt der GAF-Werte von Mode 1 und
Mode 2 flr die drei Machzahlen Ma.. = 0.678, Ma.. = 0.901
und Ma.. = 0.954. In den Diagrammen sind die Ergebnisse
aller verwendeten Verfahren eingetragen, wobei dem
Realteil die Farbe rot und dem Imaginarteil die Farbe blau
zugewiesen wurde. Werden die Lésungen des zeitechten
Euler-Verfahrens AER-Eu wiederum als Referenzdaten
angesehen, so lasst sich sagen, dass alle Ldsungen gut
korrespondieren. Abweichungen der ROM/ERA Ergeb-
nisse sind im héheren Frequenzbereich zu erkennen (ab
ke = 3). Die Ergebnisse von AER-Eu und AER-SDEu
passen insgesamt sehr gut zusammen, so dass die
Annahme der Linearitadt als gerechtfertigt erscheint. Eine
gute Ubereinstimmung mit den AER-Eu Ergebnissen
weisen ebenfalls die Loésungen aus der DFT der
Impulsantworten auf.

In TAB 2 sind die prozentualen Abweichungen der
Verfahren AER-SDEu, ROM/ERA und DFT bezogen auf
das AER-Eu Ergebnis fir die Frequenzen ko4 = 0.425 und
krea = 1.276 zusammengestellt. Die Abweichungen der
Ergebnisse aus AER-SDEu liegen bei maximal 6.24% fur
Real- und Imaginarteil. GréRere relative Fehler sind fur
ROM/ERA und der DFT im Imaginarteil fur kq = 0.425
festzustellen. Der Realteil wird mit allen drei Verfahren fir
die gezeigten Frequenzen in TAB 2 hinreichend genau
berechnet.

Relativer Fehler in % fiir GAF,, Ma_ = 0.901

Keq AER-SDEu | ROM/ERA DFT
Realteil
0.425 3.83 1.45 0.84
1.276 2,76 1.29 4.48
Imaginérteil
0.425 6.24 11.94 7.29
1.276 5.81 3.34 2.78

TAB 2. Relativer Fehler von GAF11 bei Ma.. = 0.901
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3.4. Rechenzeit

CFD-Rechnungen und MATLAB Routinen wurden auf dem
Linux-Cluster des LRZ-Minchen ausgefiihrt. Genutzt
wurde speziell das AMD-Opteron Cluster mit 8-Way
Opteron Dual Core 2.6 GHz Prozessoren. Beim Vergleich
der Rechenzeiten zwischen AER-EU und ROM/ERA,
mussen auch die Rechenzeiten beriicksichtigt werden, die
fur die Generierung des ROM mittels ERA bzw. die
Berechnung der Impulsantworten mit AER-Eu im Vorfeld
der Systemidentifikation bendtigt wurden, vgl. TAB 3. Die
Berechnung der Systemmatrizen spielt sich im
Minutenbereich ab und dauert fir Ma.. = 0.901 fur alle funf
Moden ca. 3 Minuten.

TAB 4 zeigt den Vergleich der CPU-Zeiten zur
Berechnung der Antwort der generalisierten Luftkraft auf
eine  harmonische Auslenkung mit einer reduzierten
Frequenz von kg = 1.276 bei Ma.. = 0.901. Hier zeigt sich
der wesentliche Vorteil des ROMs. Wéahrend man fir eine
einzige reduzierte Frequenz mit AER-Eu ca. 3.5h benétigt,
liefert das ROM in sekundenschnelle das Ergebnis fir 11
reduzierte Frequenzen (siehe auch TAB 1).

Impulsantwort | CPU-Zeit [s]
Mode 1 4672
Mode 2 5144
Mode 3 4317
Mode 4 4726

TAB 3. CPU-Zeit zur Berechnung der Impulsantworten
mit AER-Eu flir Ma., = 0.901

| AER-Eu | ROM/ERA
CPU- |  12889s <2s
Zeit | (Keg =1.276) | (fir 11 Keeq, vgl. TAB 1)

TAB 4. CPU-Zeit zur Berechnung einer harmonischen
Schwingung in Mode 1 (Ma.. = 0.901)

4. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In diesem Beitrag wurden generalisierte Luftkréafte mit
unterschiedlichen aerodynamischen Verfahren fur die
ersten vier Eigenmoden der AGARD 445.6 Konfiguration
bestimmt. Ergebnisse der generalisierten Luftkréafte
wurden fir den Zeit- und Frequenzbereich gezeigt. Neben
den CFD-Verfahren AER-Eu und AER-SDEu kam auch
ein aerodynamisches ROM, das durch eine System-
identifikation mit Hilfe des ERA-Algorithmus erzeugt
wurde, zum Einsatz. Dieses ROM wird durch ein
zeitdiskretes Zustandsraummodell beschrieben, dessen
Eingédnge die Auslenkung der jeweiligen Eigenmode und
die Ausgénge die entsprechende generalisierte Luftkraft
sind. Das ROM/ERA liefert in sekundenschnelle
akzeptable  Ergebnisse im  Vergleich zu einer
entsprechenden CFD-L6sung sowohl im Zeit- als auch im
Frequenzbereich. Mit einer diskreten Fourier-Transfor-
mation der Impulsantworten der einzelnen Moden lasst
sich ebenfalls die GAF-Matrix im Frequenzbereich
erzeugen. Die Ergebnisse der unterschiedlichen Verfahren
stimmen gut Uberein. Bisher wurden die Moden
nacheinander ausgelenkt und die Impulsantwort
aufgezeichnet. Zur weiteren Reduzierung der Rechenzeit
werden zuséatzliche Untersuchungen vorgenommen, auch
simultane Anregungen der Eigenmoden mit AER-Eu zu
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verwirklichen und auf Basis dieses Antwortsignals die
Systemidentifikation durchzufiihren. Die Entwicklung eines
nichtlinearen ROM im Zeitbereich mittels Volterra-Reihen
ist Gegenstand weiterer Arbeiten.
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