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Zusammenfassung

In der vorliegenden Arbeit wird zundchst eine Klassifizierung verschiedener numerischer Verfahren
reduzierter Ordnung fur die Ermittlung instationdrer und generalisierter Luftkrafte vorgenommen. Die
Identifikation eines linearen, diskreten Zustandsraummodells Uber Markov-Parameter wird als besonders
vielversprechendes Verfahren fir den betrachteten Anwendungsfall identifiziert und seine mathematischen
Grundlagen detailliert dargestellt. Die Kalibrierung des Modells erfolgt anhand eines vollstédndigen Euler-
Verfahrens und die numerische Validierung wird unter anderem mit Hilfe einer Nickschwingung einer
ebenen Platte und elastischer Schwingungsformen der AGARD 445.6 Fligelkonfiguration durchgefiihrt.

NOMENKLATUR

Formelzeichen

A Systemmatrix

B Steuermatrix

C Beobachtungsmatrix

Cp Druckbeiwert

D Durchgangsmatrix

H Hankelmatrix

) Einheitsmatrix

k Zeitschrittindex

/ Gesamtanzahl der Zeitschritte

M Beobachtungsmatrix

Ma Machzahl

(0] Nullmatrix

Q Luftkraftmatrix

t Zeit

At Zeitschrittweite

u Eingangsvektor

X Zustandsvektor

Y Matrix der Markov-Parameter

y Ausgangsvektor

Abkiirzungen

ARMA Auto Regressive Moving Average

ERA Eigensystem Realization Algorithm

GAF Generalized Aerodynamic Forces

MIMO Multiple-Input/Multiple-Output System

RFA Rational Function Approximation

ROM Reduced Order Model

SD Small Disturbance (Methode kleiner
Stérungen)

SOCIT System/Observer/Controller
Identification Toolbox

SVD Singular Value Decomposition

1. EINLEITUNG

Beim Entwurf und bei der Auslegung von zivilen und mili-
térischen Fluggerdten werden die Flugbereichsgrenzen
durch dynamische aeroelastische Stabilitdts- und Antwort-
probleme wie Flattern oder Buffeting bestimmt [1], [2].
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Insbesondere zur Flatteranalyse ist dabei die Bestimmung
der instationaren aerodynamischen Luftkréfte beziehungs-
weise der generalisierten Luftkréfte notig. Diese Luftkrafte
werden durch die Umstrémung der schwingenden Flugel-
struktur hervorgerufen.

Fir ihre Ermittlung wurden bisher vorwiegend numerische
Verfahren basierend auf der linearisierten Potentialtheorie
verwendet. Diese liefern zwar ein schnelles Ergebnis,
allerdings haben sie den Nachteil, dass sie die Strémungs-
gréBen im transsonischen Flugbereich ungenau berech-
nen, da (starke) Verdichtungsstofie nicht erfasst werden.
Dies macht vor allem fiir bessere Ergebnisse im Trans-
sonikbereich den Einsatz héherwertiger Verfahren not-
wendig: es werden dafiir nichtlineare Euler- beziehungs-
weise Navier-Stokes-Verfahren eingesetzt.

Bei den aeroelastischen Fragestellungen ist die Anzahl zu
variierender Parameter, wie Machzahl, Fligelgeometrie,
betrachtete elastische Eigenformen, Anstellwinkel und
Frequenz, sehr hoch und somit auch der Rechenaufwand,
der fur eine ausfiihrliche Analyse mit einem Euler- oder
Navier-Stokes-Verfahren betrieben werden muss. Dies hat
die Forderung nach effizienteren Verfahren mit kurzen
Antwortzeiten verstarkt und die Entwicklung von Verfahren
reduzierter Ordnung zur Ermittlung von instationdren Luft-
kréften vorangetrieben. So wurden zum Beispiel basierend
auf den vollstdndigen Euler- beziehungsweise Navier-
Stokes-Verfahren die sogenannten SD-Verfahren ("Small
Disturbance") entwickelt, die auch am Lehrstuhl fir
Aerodynamik der TU Miinchen umgesetzt sind, [3], [4] und
[6]. Sie liefern hochwertige Ergebnisse bei gleichzeitig
wirtschaftlicher Rechenzeit.

Neben den SD-Verfahren existieren jedoch noch zahl-
reiche weitere numerische Verfahren reduzierter Ordnung
(,Reduced Order Models“, ROM), die auf aerodynamische
Probleme anwendbar und daher von Interesse fir die
Ermittlung von instationdren Luftkraften sind [6].

Im Rahmen dieser Arbeit wird basierend auf einer groben
Klassifizierung ein geeignetes ROM-Verfahren ausgewahit
und auf die Ermittlung der instationdren Luftkrafte
angewendet. Dazu wird zuerst die physikalische Problem-
stellung, auf die das Verfahren bezogen werden soll,
erlautert. AnschlieRend wird das ROM-Verfahren und
seine Anwendung auf zwei Berechnungsfélle vorgestellt.
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2. BERECHNUNG INSTATIONARER
LUFTKRAFTE IN DER AEROELASTIK

Die Kraft- und Momentenbeiwerte fur ein instationéres
Umstromungsproblem werden im TUM-AER Euler-Ver-
fahren direkt berechnet und ausgegeben. Somit stehen
instationare Luftkraftg6Ren wie der Auftriebsbeiwert Cy(2)
zur Verfigung. Zusétzlich kdnnen bei der Untersuchung
von Schwingungen einer Struktur in ihren Eigenmoden die
generalisierten Luftkrafte ("Generalized Aerodynamic
Forces", GAF) ermittelt werden. Die GAF werden durch
die Umstrémung der schwingenden Flugelstruktur ver-
ursacht und sollen insbesondere fir die ersten n
Eigenmoden der Tragflachen ermittelt werden. Da bei dem
Euler-Verfahren die reibungsfreie Umstrébmung von
Tragfligeln betrachtet wird, resultieren aufgrund der
fehlenden Reibungskrafte die Krafte und Momente, die auf
die Tragfligeloberflache wirken, allein aus der Druckvertei-
lung auf der Fligeloberflache.

Die Eintrage in die generalisierte Luftkraftmatrix Q
ergeben sich aus der Integration des Produktes der Druck-
verteilung generiert durch die Eigenform i (c,(x)) mit der
Auslenkung der Eigenform j (z(X ;) Uber der Tragfligel-
oberflache F zu [1], [5]:

(1) Qij= cpi(x)zj(&j)'dFi’

worin i, j 1,...,n. Somit werden fur die Ermittlung der
generalisierten Luftkraftmatrix die Druckverteilung c,i(x)
und die Auslenkung der Eigenform j benétigt.

cp -0.2 005 03 055

BILD 1. Druckverteilung fir den AGARD 445.6 Fligel

bei Ma,, =0,954 und a=0°

Sind die Eigenformen aus der strukturdynamischen Ana-
lyse bekannt, so kénnen sie direkt Uber die kinematischen
Randbedingungen in die aerodynamische Analyse ein-
gehen. Zuerst wird eine stationdre Rechnung mit unaus-
gelenktem Netz der Fligelgeometrie fur die gewlinschte
Fligelkonfiguration und Machzahl durchgefihrt, vgl.
BILD1. Darauf aufsetzend findet die instationdre Rech-
nung fir dieselbe Machzahl und Fliigelgeometrie fiir die
Schwingung in der jeweiligen Eigenform i statt, vgl. BILD2.
Das ausgelenkte Netz entspricht dabei dem Fligel in der
jeweiligen Eigenform. Der Zeitverlauf wird zwischen dem
unausgelenkten und dem ausgelenkten Zustand inter-
poliert [3], [4].

Waéhrend der aerodynamischen Berechnungen wird das
System als entkoppelt betrachtet, das heil’t, der Fligel
schwingt in seiner Eigenform, ohne dass die Umstrédmung
und die daher rihrende Kraft einen Einfluss auf die
Schwingung haben. Aus den Ergebnissen der in-
stationdren Rechnung wird dann die instationdre Druck-
verteilung c,(x) fur die Eigenform i ermittelt. Zusé&tzlich
werden die Auslenkungen aller Eigenformen j durch die
Schwingung in Eigenmode i berechnet. Daraus kénnen
anschlieBend die Eintrage in die jeweilige Zeile i der GAF-
Matrix mit Gleichung (1) ermittelt werden. Fir die Berech-
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nung der gesamten GAF-Matrix Q sind somit n separate
Euler-Rechnungen durchzufiihren, wobei » der Anzahl der
zu betrachtenden Moden entspricht.

T

Mode 1: 1. Blegung
t=896Hz

Mode 2; 1, Torsion
f=38.2Hz

Mooe 3 2. Biegung
=48 3Hz

Meca 4: 2, Tersion
f=9154Hz

BILD 2.

Eigenmoden 1 bis 4 der AGARD 445.6-
Flugelkonfiguration

Das numerische Verfahren reduzierter Ordnung soll auf
die Ermittlung instationdrer und generalisierter Luftkrafte,
insbesondere auf Basis der (nichtlinearen) instationaren
Euler- bzw. Navier-Stokes-Gleichungen, anwendbar sein.
Die Ausgangsgréfen, die mit dem Verfahren ermittelt
werden sollen, stellen die in Gleichung (1) formulierten
instationaren Luftkrafte als Antworten auf Bewegungs-
formen von Tragfldchen dar. Als Eingangsgréfie dient der
zeitliche Verlauf der Auslenkung der Fligelgeometrie,
ausgedrickt durch Starrkdérpermoden und/oder Eigen-
moden der Flugelstruktur. Als weitere Voraussetzung
sollen hier nur kleine Amplituden der strukturellen Defor-
mation betrachtet werden (wie es in der Flatteranalyse
gangige Praxis ist). Dadurch wird die Annahme der
Amplitudenlinearisierung giiltig, welche besagt, dass sich
die aerodynamische Antwort linear in Bezug auf die
Amplitude der strukturellen Deformation verhalt [7]. Somit
ist auch die Verwendung linearer ROMs mdglich [6].

3. NUMERISCHE VERFAHREN REDUZIERTER
ORDNUNG

Numerische Verfahren reduzierter Ordnung sind verein-
fachte mathematische Modelle, die die wichtigsten Aspek-
te der Dynamik eines Originalsystems abdecken und die in
der Lage sind, Eingangs-Ausgangs-Beziehungen kom-
plexer Systeme wiederzugeben [8].

Bei Verfahren, die zur Ermittlung instationérer Luftkrafte
angewendet werden, handelt es sich um sogenannte
aerodynamische ROMs. Durch ihren Einsatz erhofft man
sich eine effizientere Berechnung der Luftkrafte und damit
eine Einsparung in der dafiir benétigten Rechenzeit.

3.1.

Bei den Verfahren reduzierter Ordnung, die zur Ermittlung
instationarer Luftkréfte in Frage kommen, ist zwischen
Verfahren im Frequenzbereich und im Zeitbereich zu
unterscheiden, die hier kurz aufgefiihrt werden.

3.1.1.

Zu den ROM-Verfahren im Frequenzbereich zdhlen die
Fourieranalyse [9], [10], [11] die Spektralanalyse [10], die
sndicial Method® [12] und die bereits erwadhnten Small-
Disturbance-Verfahren [3], [4], [5].

Bei den Verfahren im Frequenzbereich scheinen grund-
satzlich die Methode der Spektralanalyse sowie die Indicial
Method und das SD-Verfahren die Anforderungen der in

Ubersicht zu Verfahren

Verfahren im Frequenzbereich
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Abschnitt 2 vorgestellten Methodik zu erfiillen. Die Fourier-
analyse weist im Vergleich zur Spektralanalyse erhebliche
Nachteile auf (sie ist nur fir eine reduzierte Frequenz
glltig und das Ergebnis kann ungenau sein) und kommt
aus diesem Grund weniger in Frage. Die Indicial Method
ist im Ansatz recht ahnlich zu den SD-Verfahren (es wird
hierfir auch ein SD-Ansatz zur Umsetzung vorge-
schlagen), so dass die Neuerungen bei der Umsetzung
dieses Verfahrens recht gering waren. Grundséatzlich ist
mit dem SD-Verfahren bereits ein ROM im Frequenz-
bereich vorhanden. Die hier verfolgte Vorgehensweise
bezieht sich daher auf ein ROM im Zeitbereich.

3.1.2. Verfahren im Zeitbereich

Im Zeitbereich sind als wichtige Verfahren das Auto
Regressive Moving Average-Modell (ARMA-Modell) [11],
die Volterra-Theorie [13], [14], [15], das Zustandsraum-
modell [8], [16], [17], die Methode der Rationalen Funk-
tionen [18], [19] sowie die Eigenmodebasierten Verfahren
[20] und die Methode der Balanced Modes [20] zu
nennen.

Die Volterra-Theorie wére grundétzlich sehr gut geeignet,
da mit ihr sogar nichtlineare Zusammenh&nge dargestellt
werden konnen und sie sehr gute Ergebnisse bei der
GAF-Ermittlung liefert. Der mit der Umsetzung des
Verfahrens verbundene Aufwand erscheint allerdings sehr
hoch zu sein.

Das Hauptaugenmerk der beiden Verfahren, die auf der
Ermittlung von Moden basieren (Eigenmodebasierte
ROMs, Verfahren der Balanced Modes), ist eher auf der
Abbildung der Physik in Form dominanter beziehungs-
weise energiereichster Strémungsstrukturen als auf der
Ermittlung gewiinschter Ausgangsgréen wie der
instationaren Luftkrafte zu liegen. Weiterhin wurde das
Eigenmodebasierte Verfahren bisher nicht fur drei-
dimensionale Problemstellungen angewendet und der
numerische Aufwand wird bereits fir das 2-D-Euler-
Verfahren als sehr hoch angegeben. Das Verfahren der
Balanced Modes wurde zudem bisher noch nicht auf ein
Euler-Verfahren, sondern nur auf einfachere Vortex-
Lattice-Modelle angewendet [20]. Somit scheiden diese
beiden Verfahren beim Auswahlprozess aus.

Das ARMA-Modell weist ebenfalls mehrere Nachteile auf:
es ist sehr sensitiv bezuglich der gewahlten Ordnung und
weist bei der Vorhersage von Gréf3en in einigen Moden
Probleme auf [11].

In Anbetracht dieser Tatsachen verbleiben im Zeitbereich
letztlich das Verfahren der Rationalen Funktionen und das
Zustandsraummodell als fir die gewlinschte Anwendung
sehr geeignet erscheinende Methoden. Das Zustands-
raummodell wurde dabei bereits als diskretes, dyna-
misches Modell in Verbindung mit GAF erfolgreich einge-
setzt und es sind sehr ausflhrliche Informationen zu dem
Verfahren in der Literatur vorhanden. Zusétzlich ist es
Gegenstand aktueller Untersuchungen [16] und es exis-
tiert ein Programmpaket zur Systemidentifikation, das bei
der Umsetzung der Methode hilfreich sein kénnte [17]. Aus
diesen Griinden fallt die Wahl fir das ROM, das zur
Ermittlung instationdrer Luftkrafte umgesetzt werden soll,
auf das Zustandsraummodell. Es wird im Folgenden
ausfuhrlich beschrieben.
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3.2. Zustandsraummodell
3.2.1. Lineare diskrete Formulierung
Das lineare diskrete Zustandsraummodell dient der

Beschreibung eines dynamischen Systems im Zeitbereich
(vergleichbar zum Beispiel mit Transferfunktionen, die das
dynamische Verhalten im Frequenzbereich beschreiben).

(o)

BILD 3.

Blockschaltbild [20].

Es kann aus dem kontinuierlichen Zustandsraummodell,
vgl. BILD 3, mit einer zeitlichen Vorwértsdifferenz abge-
leitet werden und wird beschrieben durch die Zustands-
gleichung (2) und die Ausgangsgleichung (3):

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

mit dem Zustandsvektor x(k), dem Eingangsvektor u(k)
und dem Ausgangsvektor y(k). Hierbei beschreibt A die
Systemmatrix, B die Steuermatrix, C die Beobachtungs-
matrix und D die Durchgangsmatrix [20]. Wenn sich das
Zeitverhalten eines Systems durch ein lineares diskretes
Zustandsraummodell nach den Gleichungen (2) und (3)
beschreiben ldsst und die Systemmatrizen sowie ein
Anfangswert fir den Vektor x bekannt sind, kann fir einen
beliebigen Systemeingang u der zugehdrige Ausgang y
mit dem Zustandsraummodell berechnet werden.

3.2.2. Systemidentifikation

Im Rahmen einer Systemidentifikation fur ein diskretes
Zustandsraummodell werden auf Basis eines oder
mehrerer gegebener Eingangs-Ausgangs-Paare die Sys-
temmatrizen A, B, C und D ermittelt. Ein mdgliches
Verfahren stellt die Identifikation von Markov-Parametern
mittels eines Beobachters dar [8], [16], die hierfur genutzt
wird.

3.2.21.

Bei der Systemidentifikation sind im ersten Schritt die Ein-
und Ausgangsgréflen des Systems festzulegen. Darauf
aufbauend kann eine Datensammlung - zum Beispiel
mittels Rechnungen oder anhand von Experimenten am
Originalsystem - angefertigt werden, die Zeitreihen fir
bestimmte Eingénge in das System und die zugehdrigen
Ausgédnge umfasst. Diese Daten dienen als Grundlage fir
die Systemidentifikation.

Mit der Annahme trivialer Anfangsbedingungen, das heif3t
x(0) = 0, kann der Satz an Gleichungen aus (2) und (3) fur
eine Folge von [ Zeitschritten folgendermafien in Matrix-
form geschrieben werden:

Markov-Parameter

4) y=YU,

mit

(5) y=[y() yO vy y(-D],
(6) Y:[D CB CAB CA"zB]
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und
u©0) ul) u@) u(/-1)
u0) u() u(/-2)
(7 U= u(0) - u(i-3)
u(0)

Hierbei ist y eine gx/-Matrix, die die Zeitreihen der
betrachteten Systemausgénge enthélt. Bei U handelt es
sich um eine obere Dreiecksmatrix mit den diskreten
EingangsgréRen als Eintragen, sie hat die Dimension
mix[. Die Matrix Y ist von der Dimension gxml. lhre
Elemente sind die sogenannten Markov-Parameter D, CB,
CAB, ..., CA"B des Systems in den Gleichungen (2) und
(3), die durch die vier Systemmatrizen des diskreten
Zustandsraummodells ausgedriickt werden [21]. Im Rah-
men der Systemidentifikation werden zuerst die Eintrage in
Y, also die Markov-Parameter, aus den Informationen aus
y und U ermittelt, bevor anschlieRend auf die vier System-
matrizen des Zustandsraummodells geschlossen werden
kann.

Um den numerischen Aufwand bei der Systemidenti-
fikation zu reduzieren, werden bei dieser Methode oft nicht
alle Eintrage in Y berucksichtigt, sondern nur eine verkirz-
te Version der Matrix mit p Markov-Parametern betrachtet.
Wenn namlich A asymptotisch stabil ist, wird (unter der
Voraussetzung, dass p ausreichend grol gewéhlt ist) A=0
fur alle Zeitschritte i > p. Gleichung (4) wird dann
angenéahert durch

(8) y=YU,
wobei
(9) y=[y(0) yO vy y(p) y(I-D],
(10 V=D CB CAB cA”'B],
und
W) u) W) ... up ... wl-)
W) ul) ... up-D) ... ui-2)
(11) U W) .upd) . WD
uw0) ... wl—p-)

Mit U und Y sind hier die verkiirzten Versionen von U und
Y gemeint, die nun die Dimensionen mp+1)x/ be-
ziehungsweise gxm(p+1) haben. Die Lénge / der Daten-
reihen ist hierbei goRer als das Produkt m(p+1) zu wéhlen
(mit m als Anzahl der Eingénge und p als einem Skalar,
sodass A'~0 und damit auch CA'B= 0 fur i>p).

Auf die Eintrage in Y wird schlieRlich aus

(120  Y=yU"

geschlossen, wobei U* die Pseudoinverse der Matrix U ist.
Die Gleichung (12) wird naherungsweise von den ersten p
Markov-Parametern erfillt. Der Approximationsfehler
nimmt hierbei ab, je gréfler p gewahlt wird. Ein Sonderfall
ergibt sich, wenn es sich bei den Systemeingdngen (den
Eintragen in U) ausschliesslich um diskrete Dirac-Impuls-
Funktionen ("unit pulse") handelt: dann ist u@0)=17 und alle
weiteren Eintrdge in u sind Null. Somit wird U zur
Einheitsmatrix und die Eintrdge in y entsprechen bereits
den Markov-Parametern Y.
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3.2.2.2. Eigensystem Realization Algorithm

Sind die Eintrdge in Y (Markov-Parameter) ermittelt, kann
die Systemidentifikation mit Hilfe des "Eigensystem Reali-
zation Algorithm" (ERA) erfolgen. Hierbei handelt es sich
um einen Algorithmus, der zuerst die sogenannte Hankel-
matrix aus den Markov-Parametern aufstellt, um sie
anschlieBend zu zerlegen und aus dieser Zerlegung die
Systemmatrizen des Zustandsraummodells zu extra-
hieren. Diese Methode ist ausfihrlich in [21] und [22]
beschrieben, hier folgt eine kurze Zusammenfassung der
wichtigsten Schritte.

Im ersten Schritt des ERA erfolgt die Aufstellung einer
gp*mN Blockmatrix, der sogenannten Hankelmatrix, aus
den Markov-Parametern. Hierbei sind p und N Skalare, so
dass gilt mN>gp. Dabei handelt es sich um eine Matrix mit
jeweils gleichen Eintragen auf ihren von links unten nach
rechts oben verlaufenden Diagonalen. Sie ist bereits durch
ihre erste Zeile und ihre letzte Spalte vollstéandig
beschrieben. Um die Notation zu vereinfachen, werden die
Markov-Parameter folgendermafen definiert:

(13) Y, =D,
Yl :CB,
Y, =CAB,
Y; =CA’B,
Y, =CA*'B.
Die Hankelmatrix lautet dann wie folgt:
Y, Y, Yy
(14) H= Y.2 Y.3 Y]Y“
Yp Yp+1 Yp+N+1

Zu beachten ist hier, dass Y,=D nicht in der Hankelmatrix
erscheint. Die Matrix H(0) hat den Rang n, wenn pq > n ist.

Anschlieflend findet eine Faktorisierung der Hankelmatrix
mittels Singularwertzerlegung ("Singular Value Decompo-
sition", SVD) statt. Dies ist die Darstellung einer Matrix als
Produkt dreier spezieller Matrizen, nadmlich einer soge-
nannten unitdren Matrix R, einer reellen Matrix X und der
Adjungierten der unitaren Matrix S:

(15) H(0)=RxzS’,

wobei die Spalten von R und S orthonormal sind und es
sich bei ¥ um eine nxn Diagonalmatrix mit positiven
Eigenwerten handelt. Die Systemmatrizen ergeben sich
dann wie in [21] und [23] gezeigt wird aus:

(16) A= RTH®WD)SE"?,
B:Efl/stE,,
C=E!Rz'"’
D=Y,.

Diese Formulierung enthalt die Matrizen E, und E,, die
beide aus Einheitsmatrizen und Nullmatrizen bestehen:

(1 7) EZ = [I rxr Or><(.s-—l)r ]
und
(18) EZ = [lsxs Osx(r—l)s ]

Weiterhin wird die Matrix H(1) benétigt, welche lautet:
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Y2 Y3 YN+1
(19) Hn=| B Y Y2
Yp+| Yp+2 Yp+N

Somit kénnen die Systemmatrizen mit Hilfe des ERA
ermittelt werden. Eine mdgliche Erweiterung des Algorith-
mus stellt die Einfihrung eines Beobachters dar, wodurch
das System aus Markov-Parametern zusatzlich kompri-
miert wird. Dieses Vorgehen ist im nachsten Abschnitt
beschrieben.

3.2.2.3. Observer-Markov-Parameter

Oft, insbesondere bei leicht geddmpften Systemen, wird
die Anzahl an Parametern p, die fur die in Gleichung (8)
angegebene N&herung bendtigt wird, und dadurch auch
die erforderliche GréRe der Datenreihen (Lénge /), so
groB, dass die Matrix U fur die numerische Ermittlung der
Pseudoinversen U* zu groR wird. Eine Méglichkeit, die hier
Abhilfe schafft, ist die folgende algebraische Umformung,
durch die das System unabhangiger Markov-Parameter
verkleinert wird. Dadurch werden die Dimensionen der
Hankelmatrix kleiner und der numerische Aufwand zur
Durchfiihrung der Systemidentifikation wird reduziert.
Ausgehend von der diskreten Zustandsgleichung (2) wird
auf der rechten Seite der Gleichung der Term My(k)
addiert und subtrahiert. Dies fihrt zu

(20) x(k +1)= Ax(k) + Bv(k),

(21) y(k)=Cx(k) + Du(k),

mit

(22) A=A+MC,

(23) B=[B+MD -M],
u(k

& ©-[3w|

M stellt hier eine beliebige Matrix der Dimension n xg dar,
die so gewanhlt wird, dass sie die Matrix A stabil macht. Bei
Gleichung (20) handelt es sich nun um eine Beobach-
tungsgleichung ("observer equation"), wenn der Zustand
x(k) als Beobachtungszustand betrachtet wird. Die Dimen-
sionen der veranderten Systemmatrizen sind in BILD 4
grafisch dargestellt.

n m q
n A+ MC |B+MD' M

A B
q C D

BILD 4. Systemmatrizen des um einen Beobachter

erweiterten Zustandsraummodells

Die Eingangs-Ausgangs-Beziehung aus Gleichung (4) wird
nun zu

(25)

wobei

y=YV,

(26) y=[y(0) yO y() y(p) y(-D)],
27) Y=[p CB CAB .. CA”'B CA"’B
und
W) W) Q) ... wWp) ... wi-D)
O ) ... Mp-) ... W=D
VO . MpD) . WD)
(28) \E Lo : .
WO . vp))
i 0

Da M hier frei gewahlt werden kann und in die Matrix A
eingeht, kénnen auch die Eigenwerte von A mit der Wahl
von M beeinflusst werden. So wird versucht, die Eigen-
werte von A in den Ursprung zu legen. Dadurch wird
CA'B=~0 fir i >p und die Observer-Markov-Parameter
kénnen wie in Gleichung (8) ermittelt werden:

(29  y=YV,
wobei
300  y=[y0) y@ y@2 y(p) y(I-D)],
(3 Y=[p CB CAB .. CA"'BJ,
und
WO u) wWQ) ... up ... wi-)
) VO ) ... p-D) ... W=D
(32 V VO . VpD) . WD)
O ... Wi-p-)

Bei Vund Y handelt es sich um verkiirzte Versionen von
V und Y und es gilt ndherungsweise Y =yV* fir die
ersten p (Observer-)Markov-Parameter, wobei V* wiede-
rum die Pseudoinverse von V ist. Sind die Observer-Mar-
kov-Parameter in Y ermittelt, wird aus ihnen auf die

Markov-Parameter des Systems geschlossen. Zuvor wer-
den die Elemente der Matrix Y folgendermaRen definiert:

@3 Y=[Y, Y, Y, Y,
mit
Y, =CA'B
(34) =|C(A+MC)* (B+MD) —-C(A+MC)* M]
YO YO k=012,..,
(35) Y, =D.

Der Markov-Parameter CB lasst sich aus Gleichung (34)
einfach ableiten:

Y, =CB=C(B +MD)— (CM)D
(36) Y +YD.

Um auf eine Formulierung fir den darauf folgenden
Markov-Parameter CAB zu schlieRen, wird der erste
Eintrag in Y, betrachtet:

Y " =C(A + MC)(B + MD)

37
(37) =CAB+CMCB +C(A + MC)MD.

Durch einfaches Umformen ergibt sich schlief3lich
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Y, =CAB

(59) Y+ YOV, + YD,

Analog dazu wird fir den Markov-Parameter CA’B das
Produkt Y{" herangezogen:

Y\’ =C(A+MC)*(B+MD)

(39) =CA’B+CMCAB+C(A+MC)MCB
+C(A+MC)*MD
und daraus:
_ 2
4oy Y2=CA’B

(1 (2 (2 (2
=Y +YPv, + Y2y, + YD

Die allgemeine Beziehung zwischen den Observer-
Markov-Parametern und den Markov-Parametern des
Systems lautet:

k-1
419 Y=Y+ Y?Y, , +YD.
0

Bei Bedarf kann aus den Observer-Markov-Parametern
auch auf die Beobachtungsmatrix M aus Gleichung (20)
geschlossen werden. Hierzu finden sich ausfihrliche Infor-
mationen in [24]. Zuséatzlich ist dort auch das Vorgehen fir
Rechnungen erldutert, in denen die triviale Anfangsbe-
dingung nicht erfullt ist (x(0)# 0).

Zusammenfassend wird die Anzahl der unabhangigen
Markov-Parameter durch die Einfiihrung eines Beobach-
ters verringert. Die Hankelmatrix wird dadurch verkleinert
und der numerische Aufwand zur Systemidentifikation mit
Hilfe des ERA reduziert. AuRerdem wird die Stabilitat des
Systems durch den eingefiihrten Beobachter erhéht [24].

3.2.3. Anwendung auf instationare Luftkrafte

Nach der theoretischen Beschreibung der System-
identifikation mit dem Zustandsraummodell wird nun
dessen Anwendung auf die Ermittlung instationdrer
Luftkréfte unter Nutzung der SOCIT-Toolbox [17] erldutert.
Die Idee bei diesem Verfahren ist es, aus instationdren
Antworten des Originalsystems auf bestimmte Anregungs-
signale ein Modell aufzustellen, das dann genutzt werden
kann, um linearisierte Antworten des Systems auf
beliebige Eingdnge zu ermitteln [16]. Dabei werden die
instationdren Antworten Uber Markov-Parameter in den
Zustandsraum transformiert, so dass die Matrizen A, B, C
und D eines Zustandsraummodells ermittelt werden
kénnen. Dieses Zustandsraummodell stellt dann das
eigentliche ROM dar.

Bei dem Originalsystem, das mit speziellen Eingdngen
angeregt wird, handelt es sich um einen Strémungsléser,
wobei in diesem Fall das vollstdndige TUM-AER Euler-
Verfahren verwendet wird. Es kann bei entsprechender
Anregung nichtlineare instationdre GAF liefern. Zu beach-
ten ist, dass alle Rechnungen am Originalsystem fiir die
gleiche Flugelgeometrie und die gleiche Machzahl durch-
gefiihrt werden muissen, wenn das spéter erzeugte ROM
genau fir diese Konfiguration glltig sein soll.

Als Eingange, mit denen das Originalsystem angeregt
wird, werden in der Regel Impulsfunktionen oder Sprung-
funktionen verwendet. Diese Funktionen haben den Vor-
teil, dass sie den gesamten Frequenzbereich eines
Systems anregen [25]. Die Impulsfunktion wird im Diskre-
ten als Impulsfolge bezeichnet. Sie entspricht dem Dirac-
Impuls zeitkontinuierlicher Signale und lautet:
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1, k=0

(42) 0. k0

501
Die zur Impulsfolge analoge Sprungfolge lautet:

8(k):{1, k>0

(43) 0, k<0 -

Die Verlaufe der beiden Funktionen sind in BILD 5
dargestellt.

o0k
1
a)
0 01

BILD 5.

e(k)

1
[ )

[T,

Diskrete Anregungssignale: a) Impulsfolge, b)
Sprungfolge

Bei der Ermittlung von GAF handelt es sich um modale
Impuls- oder Sprungfunktionen. Als Antworten auf die
jeweiligen Anregungen werden die Zeitverldufe der in-
stationdren Luftkrafte beziehungsweise der GAF aufge-
zeichnet, vgl. BILD 6. Sind die Eingangs-Ausgangs-Paare
aus dem Originalsystem ermittelt, kann die System-
identifikation mit Hilfe des in Abschnitt 3.2.2 beschrie-
benen Verfahrens durchgefiihrt werden.

Originalsystem Datenbasis
Anregung (u) Antwort (y) Eingangs-
—_— TUM-AER — | Ausgangs-
Impuls-/ Eu-Verfahren | g5 Instationdre Luftkrdfte; | Paare (u.y)

Sprungfunktionen GAF-Zeilen pro Mode

BILD 6. Datensammlung durch Anregung des

Originalsystems

Werden bei der Anregung des Systems ausschlieBlich
Impulsfunktionen verwendet, ist der ERA-Algorithmus aus-
reichend um das Zustandsraummodell zu bestimmen. Fur
andere Eingangsfunktionen wird das erweiterte Verfahren
(mit vorheriger Ermittlung der System-Markov-Parameter
und anschlielender Systemidentifikation mit dem ERA-
Algorithmus) genutzt. Diese wichtigsten Schritte zur Er-
stellung des aerodynamischen ROMs sind in BILD 7
nochmals grafisch dargestellt.

Eine Verifizierung des Modells kann dadurch erfolgen,
dass weitere Rechnungen mit neuen Eingédngen sowohl
mit dem Originalverfahren als auch mit dem identifizierten
Zustandsraummodell durchgefiihrt werden. Werden die
Originalausgdnge und die vom Zustandsraummodell er-
mittelten Ausgédnge dann miteinander verglichen, kann
eine Aussage Uber die Qualitdt des ROMs getroffen wer-

den.
Datenbasis Ermittlung Markov- ~ System- Zustandsraummodell
Eingangs- u ¥ Y ABCD x{k+1) = Ax(k) + Bufk) |
gang yik] = Cxjk) + Dufk)
Paare (uy)
— | —
Transformation in den Zustandsraum
Originalsystem * Asrodynamisches ROM
BILD 7. Anwendung des Zustandsraummodells zur

Ermittlung instationarer Luftkrafte (s.a. [16])

Das ermittelte Zustandsraummodell kann dann theoretisch
genutzt werden, um fir beliebige Eingdnge zugehdrige
Ausgéange zu bestimmen. Der groRe Vorteil ist nun, dass
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der Ausgang, zum Beispiel in Form der GAF, Uber das
ROM deutlich schneller ermittelt werden kann, als es in
einer Rechnung mit dem Originalverfahren (hier dem
Euler-Verfahren) dauern wirde. Weiterhin wird in [25]
beschrieben, dass das aerodynamische Zustandsraum-
modell sehr gut mit einem strukturdynamischen Zustands-
raummodell fir die Behandlung aeroelastischer und
aeroservoelastischer Probleme gekoppelt werden kann.
Fur weitere Details der Umsetzung der Methode kann die
angegebene weiterflihrende Literatur sowie [26] heran-
gezogen werden, wo das zugehdrige Programmpaket und
verschiedene Testrechnungen zur Systemidentifikation
vorgestellt werden.

4. BERECHNUNGSFALLE

Zur Validierung des ROM-Verfahrens werden zuerst
einfache generische Testfalle aus der Strukturdynamik
(Einfreiheitgradsystem) untersucht [26]. Anschlielend wer-
den Berechnungen firr fluidmechanische Problemstellung-
en durchgefihrt, von denen die Nickschwingung einer
ebenen Platte hier vorgestellt wird. Zuséatzlich wird das
Verfahren auf einen Standardtestfall in der Aeroelastik, die
Schwingung des AGARD 445.6 Flugels in seinen Eigen-
moden, angewendet, um den zeitlichen Verlauf der gene-
ralisierten Luftkréfte mit dem Zustandsraummodell abzu-
bilden.

4.1.

Die Nickschwingung einer ebenen Platte stellt eine von
deren Starrkérperformen dar [27]. Zur Generierung einer
Datenbasis wird zuerst eine Referenzrechnung mit dem
TUM-AER Euler-Verfahren durchgefiihrt. Die Drehung der
Platte mit der Lange /=1 erfolgt um den Punkt (x=0,5, y=0),
siehe BILD 8.

y

Nickschwingung einer ebenen Platte

Aa

a 0 1 x

Vv

o0

Geometrie und Anstrémverhaltnisse der
ebenen Platte

BILD 8.

Im ersten Schritt wird eine stationdre Rechnung bei einem
Anstellwinkel von a=0° fir ein unausgelenktes Netz
durchgefihrt. Darauf "aufsetzend“ wird eine instationdre
Rechnung fur ein um den Winkel 4a=0,1° gedrehtes Netz
angeschlossen. Als Anregungssignal dient dabei eine
Impulsfunktion, wobei der Zeitschritt so gewahlt wird, dass
eine harmonische Schwingung mit einer reduzierten
Frequenz von k,.,=1 mit 100 Werten pro Periode aufgelost
wirde. Als Impulsantwort auf die Anstellwinkeldnderung
wird eine Datenreihe fir den Normalkraftbeiwert Cy bei
einer Anstrémmachzahl von Ma,=0,5 verwendet. Sie hat
eine Lange von 2496 Eintragen. Die mit dem Algorithmus
ermittelte Systemordnung unter Verwendung von p=1500
Observer-Markov-Parametern betragt n=17483.

Die Ergebnisse fiir diese Systemidentifikation stimmen bei
Anregung des identifizierten Systems durch die Impuls-
funktion perfekt mit denen des Originalsystems Uberein,
vgl. BILD 9. Soll der mit der Systemidentifikation verbun-
dene Rechenaufwand reduziert werden, wére die Verwen-
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dung einer kleineren Anzahl an Observer-Markov-Para-
metern eine Option.

152 : : -
= |Impulsanwort des identifizierten Systems (p=1500; n=1483)
4 t des Origi

.20 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Zaitschrittk

BILD 9. Impulsantwort des originalen und des mit ,okid’
identifizierten Systems fir den Normal-

kraftbeiwert Cy als Funktion des Zeitschritts k&

Jedoch darf die Anzahl der Parameter nicht zu gering
gewahlt werden: fur Werte von p<200 wird das identi-
fizierte Systemverhalten bereits in der Abbildung der Im-
pulsantwort selbst fehlerhaft.

Ein identifiziertes System sollte vor allem auch in der Lage
sein, das Antwortverhalten des Originalsystems bei
"neuen” nicht fir die Systemidentifikation verwendeten
Eingéngen korrekt wiederzugeben. In BILD 10 wird dies
fur die ebene Platte am Beispiel einer Sinusfunktion
verdeutlicht. Diese harmonische Schwingung im Anstell-
winkel hat eine reduzierte Frequenz k,..,=1,0 und eine
Amplitude von 4a=0,1°. Das ausschlielich anhand der
Impulsanregung/Impulsantwort identifizierte ROM (in die-
sem Beispiel fur p=1500) liefert auch hier Uberzeugende
Ergebnisse. Der maximale Fehler der identifizierten Sinus-
antwort, der im Vergleich zur originalen Sinusantwort
gemacht wird, betragt bezogen auf die jeweilige maximale
Amplitude 2,3%.

0.015

* Sinusantwort des identifizierten Systems
Sinusantwort des Originalsystems

\ ~ L) LY
R # N /
1 / \
o005 | "-\ ¥ A f A
% / 1 \
& | / \ { \ ]
\ f \ /
o i / A { X 4
\ / \ / /
1“. ,1’ ﬁ\ -'i "\ -Y
0,005 § f A IJ'I “.\ /
\ L X ¥
L W ¥ X
" 50 100 150 200 250 300
Zeitschritt k
BILD 10. Nickschwingung der ebenen Platte:

Sinusantwort des originalen und des mit dem
Impuls identifizierten Systems fur den Normal-
kraftbeiwert Cy als Funktion des Zeitschritts
bei einer reduzierten Frequenz k,.,=1

Auf Basis des identifizierten Systems werden nun aufer-
dem die Antworten auf harmonische Schwingungen mit
weiteren reduzierten Frequenzen (hier flr k.., = 0,1, 0,5; 5;
10) untersucht. Die Ergebnisse sind in BILD 11 fur die
beiden kleineren und in BILD 12 fur die beiden gréfRReren
reduzierten Frequenzen dargestellt. Fur die Frequenzen
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k,.q=0,1 und k,..;,=0,5 wird das Antwortverhalten ebenso
sehr gut abgebildet. Der maximale gleitende Fehler be-
zogen auf die jeweilige maximale Amplitude betragt hier
4,5% fir k,.,~0,1 beziehungsweise 2,6% fur k,.;,=0,5.

Bei den beiden gréReren reduzierten Frequenzen machen
sich die Effekte der gewahlten zeitlichen Diskretisierung
zunehmend bemerkbar: die Darstellung der beiden harmo-
nischen Schwingungen wird "eckiger®, da der Zeitschritt fur
die Ergebnisse derselbe ist wie der aus der System-
identifikation. Dadurch stehen zur Darstellung des Ergeb-
nisses fur k,.,=5 nur noch 20 und fir %,.,=10 lediglich 10
Datenwerte fiir eine Periode zur Verfiigung. Auch die zu-
nehmenden Abweichungen von den Ergebnissen des
Originalsystems sind damit zu erklaren: fir k.,=5 betragt
der maximale Fehler 6 Prozent, fur k,.,=10 16,5 Prozent.
Fur das Erreichen genauerer Ergebnisse muisste hier die
zeitliche Diskretisierung bereits bei der Systemidenti-
fikation feiner gewahlt werden.

0.025
» Sinusantwort des identifizierten Systems, k =01

& Sinusantwort des identifizierien Systems, kmd:O.S

0.02

i —Sint t des Origir : krea=n,1
Sin rt des Original krm=0.5
L o
" \‘.\'
4 0.005 4 ) 3
o /A ,.
-0.005 ,-“ : \ x"/
s et
-0.01 -
'0'9150 50 100 200 250 300

150
Zeitschritt k * kr“
a) k,.4=0,1 bzw. k,.;=0,5

« Sinusantwort des identifzierten Systems, k=10
—Sinusantwort des Originalsystems, k,w=10

« Sinusantwort des identifzierten Systems, k'“zs
-—.Sinusantwort des Criginalsystems, km,=5

0.03

0.02

50

100 200 250 300

150
Zeilschritt k * kmu
b) km,=5 bzw. k,ed=10

BILD 11. Nickschwingung der ebenen Platte:
Sinusantwort des originalen und des mit dem
Impuls identifizierten Systems fiir den Normal-
kraftbeiwert Cy als Funktion des mit %,,; multi-
plizierten Zeitschritts & fir die reduzierten

Frequenzen k,.,=0,1, 0,5; 5; 10

4.2. Eigenschwingung einer Tragflaiche am

Beispiel des AGARD 445.6 Fliigels

Bei der elastischen Schwingung eines Tragdfligels in
seinen Eigenformen am Beispiel des AGARD 445.6 FIli-
gels werden als Ausgénge die Eintrdge in die genera-
lisierte Luftkraftmatrix Q betrachtet (vgl. Abschnitt 2). Bei
dem AGARD 445.6 Fligel handelt es sich um ein
(Referenz-) Fligelmodell, das im Bereich der Aeroelastik
extensiv verwendet wird, um numerische Verfahren zu
validieren [28], [8]. Die ersten vier Eigenformen des
AGARD 445.6 Flugels wurden bereits in BILD 2 gezeigt.
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Fir die Berechnungen mit dem TUM-AER Euler-Verfahren
wird ein 1-Block-Netz mit einer C-H-Topologie verwendet,
vgl. BILD 12. Dieser Netzblock verfiigt Uber 176x64x40
Zellen und die Anzahl der Oberflaichenzellen betragt
128x48. Die "Off-body“-Distanz betragt 0,01% der Wurzel-
tiefe. Der Fernfeldabstand betrdgt das Zehnfache der
Wourzeltiefe in x- und y-Richtung sowie das Elffache der
Wurzeltiefe in z-Richtung.

BILD 12. Verwendetes Rechennetz des AGARD 445.6
Fligels

In diesem Beispiel wird als Anregungssignal die Schwin-
gung des Flugels in seinen Eigenmoden betrachtet, wel-
che in generalisierten Koordinaten ausgedriickt wird. Die
Anregung des Originalsystems erfolgt somit mit modalen
Impuls- oder Sprungfunktionen. Diese Auslenkung wird in
das Originalsystem Uber instationdre Randbedingungen
(Netzauslenkung) eingebracht. Entsprechend der Annah-
me der Amplitudenlinearisierung (vgl. Abschnitt 3.2) wer-
den nur kleine modale Auslenkungen in den Anregungs-
signalen betrachtet. In diesem Beispiel betragt die maxi-
male Auslenkung 5% der Halbspannweite. Die Anregung
erfolgt dabei im ersten Schritt einzeln, das heif3t Mode fir
Mode. Fir n betrachtete Moden eines Fligels werden
somit » Rechnungen am Originalsystem benétigt. Als Aus-
gange werden, wie bereits erwdhnt, die generalisierten
Luftkrafte (GAF) bei einer Anstrommachzahl von Ma,=0,9
betrachtet. Bei den GAF handelt es sich um die jeweilige
Zeile der GAF-Matrix Q, die mit der angeregten Eigenform
korrespondiert. Somit werden fur die modale Anregung in
einer Eigenform » instationdre aerodynamische Antworten
in allen betrachteten Moden ermittelt, die die Eintrage in
der jeweiligen GAF-Zeile darstellen. SchlieRlich ergibt sich
nach »n Anregungen des Originalsystems die nxn GAF-
Matrix. Die Systemidentifikation wird in diesem Fall mit
orthogonalen Funktionen, hier den sogenannten Walsh-
Funktionen, durchgefiihrt. Dieses Vorgehen wird im Hin-
blick auf eine mogliche Erweiterung gewahlt, die in [16]
vorgestellt wird: mit den orthogonalen Funktionen ist es
moglich, eine simultane Anregung des Originalsystems
durchzufiihren. Simultan bedeutet in diesem Fall, dass
mehrere Eigenmoden im gleichen Rechengang am
Originalsystem angeregt werden. Die ersten vier Walsh-
Funktionen sind in BILD 12 dargestellt.

1
1]
-1

04 0B

[

BILD 13. Walshfunktionen 1 bis 4

Das betrachtete System verfiigt in diesem Beispiel Uber
zwei Eingangs- und zwei Ausgangsgréf3en. Der Eingangs-
vektor u besteht aus den generalisierten Koordinaten ¢,
und ¢,. Im Ausgangsvektor y befinden sich die korres-
pondierenden Eintrdge in die GAF-Matrix. Die System-
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identifikation findet mit zwei Datenreihen statt, bei denen
jeweils eine Eigenform separat angeregt wird: zuerst
erfolgt eine Anregung der ersten Eigenform mit der ersten
Walsh-Funktion und die zweite Eigenform wird nicht
angeregt; anschlieBend wird die zweite Eigenform mit der
ersten Walsh-Funktion anregt und die erste Eigenform
bleibt unangeregt. Es sind somit zwei Eulerrechnungen bei
zwei betrachteten Moden notwendig. Bei »n betrachteten
Moden wéren analog dazu n Eulerrechnungen durch-
zuflihren und n Datenreihen bei der Systemidentifikation
zu verwenden. Als zugehériger Ausgang werden die
Eintrdge Q,; und Q,, fir die Anregung der ersten
Eigenform beziehungsweise Q,; und Q,, fur die zweite
Eigenform verwendet. Diese beschriebenen Datenreihen
werden beide gleichzeitig als Vektoren u und y in die
Systemidentifikation gegeben.

Da die Anzahl der Markov-Parameter so zu wahlen ist,
dass die Bedingung mp<I erfillt wird, und die Lange der
Datenreihen in diesem Fall /=2500 beziehungsweise die

Anzahl der Eingdnge m=2 entspricht, wird hier
p=1000<1250 gewahlt.
2 = C‘n des identifizierten Systems
& Qtz des identifizierten Systems
15 —Q” des Originalsystems
A..Q‘z des Originalsystems.
1
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A 022 deas identifzierten Systems
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BILD 14. AGARD 445.6 Flugel: Antwort des originalen

und des identifizierten Systems beztglich der
Luftkraftmatrixeintrage Q; auf eine
harmonische Eigenschwingung mit k,.,=1 bei
Ma,,=0,9

Als neue Eingadnge werden wiederum harmonische
Schwingungen getestet, mit denen beide Moden separat
angeregt werden. Die Ergebnisse fir die reduzierten
Frequenzen k,.,=1 und k..;~=1,276 sind in BILD 14 und
BILD 15 dargestellt und stimmen sehr gut mit den direkten
Ergebnissen aus dem Euler-Verfahren Uberein.
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2 | = @, des identifizierien Systems
a QI? des identifizierten Systems

1.5 |—Q,, des Originalsystems

_..OI? des Originalsystems

Zeitschritt k

= 02, des identifizierten Systems
a Q&_‘\ des identifizierten Systems
_Cl?I des Criginalsystems
---Q,, des Originalsystems

] 50 1 150 200

1]
Zeitschritt k

BILD 15. AGARD 445.6 Flugel: Antwort des originalen
und des identifizierten Systems beziglich der
Luftkraftmatrixeintrége Q; auf eine harmoni-
sche Eigenschwingung mit ,.,=1,276 bei

Ma,=0,9

» 0” des identifizierten Systems.
& @ des identifizierten Systoms
—Q,, des Originalsystems

__.0‘2 des Originalsystems
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Zeitschritt k
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BILD 16. AGARD 445.6 Flugel: Antwort des originalen

und des identifizierten Systems bezlglich der
Luftkraftmatrixeintrage Q; auf eine harmonische
Eigenschwingung mit %,.,=0,425 bei Ma,,=0,9
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Anschlielend werden auch kleinere reduzierte Frequen-
zen betrachtet. Wahrend die Ubereinstimmung der Ergeb-
nisse fur k,..;,=0,425 sehr gut ist, vgl. BILD 16, wird bei
weiter abnehmender reduzierter Frequenz beobachtet,
dass die Lésung nach einigen Perioden zunehmend von
der korrekten Antwort divergiert [26]. Die Lange des
verwendeten Datensatzes mit 2500 Zeitschritten kann hier
zu kurz gewabhlt sein, um das Systemverhalten fiir Iangere
Zeitrdume mit einer Anzahl von Zeitschritten k>2500 zu
betrachten.

4.3. Recheneffizienz des ROM

Es erfolgt nun eine kurze Betrachtung zur Rechen-
effizienz, um zu verdeutlichen, wie das vorgestellte ROM-
Verfahren genutzt werden kann und wo es fiir die
Ermittlung instationdrer Luftkréfte im Rahmen der aero-
elastischen Analyse Einsparpotential im Hinblick auf die
Rechenzeit birgt. Dafur wird hier die Ermittlung der
generalisierten Luftkrafte betrachtet.

In einer aeroelastischen Analyse werden jeweils
verschiedene Eigenmoden, reduzierte Frequenzen und
Machzahlen betrachtet. Daraus werden flr »n betrachtete
Moden, o betrachtete Frequenzen und p betrachtete
Machzahlen n-op verschiedene Parameterkombinationen
nétig, fir die die generalisierten Luftkrafte bestimmt
werden mussen. Wird dabei zur Ermittlung der Luftkrafte
beispielsweise das TUM-AER Euler-Verfahren eingesetzt,
ist fir jede dieser Kombinationen eine Eulerrechnung
durchzufiihren. Dies kann bei einer Rechenzeit von etwa
sechs bis neun Stunden (Rechenplattform: LRZ Linux-
cluster, 64bit AMD Opteron Prozessoren, 8 CPUs zu je 2,6
GHz), abhéngig von Parametern wie der jeweiligen
reduzierten Frequenz und der Machzahl, zu einem beacht-
lichen Zeitaufwand fuhren. Hier kann das ROM sinnvoll
zur Reduktion des Rechenaufwands eingesetzt werden:
ein bei einer bestimmten Machzahl und fiir eine bestimmte
Mode identifiziertes System kann einen ganzen Frequenz-
bereich abdecken. Zwar sind fir die Identifikation der
jeweiligen Systeme noch mindestens n'p Eulerrechungen
fur » Moden und p Machzahlen erforderlich, aber der
Aufwand verbunden mit den verschiedenen Frequenzen
ist deutlich geringer. Der numerische Aufwand zur Durch-
fuhrung der Systemidentifikation in MATLAB und der auf
dem identifizierten System basierenden Rechnungen fiir
die verschiedenen, neuen Frequenzen ist dabei von
deutlich kleinerer GréRenordnung als der bei den Euler-
Rechnungen. So wird zum Beispiel fiir eine Systemiden-
tifikation mit einer Datenreihe der Lédnge /=1000 und einer
Anzahl der Markov-Parameter von p=900 auf einem
einfachen Desktop-PC (1,6 GHz Prozessor, 32bit, 1 GB
RAM) eine Rechenzeit von etwa finf Minuten benétigt. Die
Neuanregung des identifizierten Systems zur Ermittlung
neuer Systemausgdnge beansprucht lediglich eine
Rechenzeit von einigen Sekunden. In Anbetracht dessen
wird auBerdem eine feinere Einteilung der Rechnungen im
Frequenzbereich mit sehr geringem Zusatzaufwand
mdglich. Dennoch ist eine allgemeingiltige Aussage zum
Rechenaufwand schwierig, da dieser von mehreren Para-
metern wie der gewahlten zeitlichen Diskretisierung oder
der Anzahl der verwendeten Markov-Parameter beein-
flusst wird.
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5. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Die Zustandsraumformulierung fir lineare dynamische
Systeme basiert auf der Identifikation von (Observer-)
Markov-Parametern aus Impulsantworten oder Sprung-
antworten des Originalsystems. Mit Hilfe der Markov-
Parameter werden Uber eine Singularwertzerlegung die
Systemmatrizen des Zustandsraummodells ermittelt.
Dieses Modell bildet potentiell das Systemverhalten des
Originalsystems und somit dessen Antwort auf beliebige
zeitliche Verldufe von Anregungsfunktionen ab. Somit
kénnen nach der Identifikation an dem ermittelten Zu-
standsraummodell Berechnungen fiir neue Anregungen
durchgefiihrt werden, die im Vergleich zu Simulationen am
Originalsystem mit deutlich reduziertem Rechenaufwand
einhergehen.

Die Ergebnisse aus der Anwendung der Methodik sind
dabei Uberzeugend: bei geeigneter Wahl der Eingangs-
parameter liefert das lediglich mit Impuls- beziehungs-
weise Sprungantworten identifizierte ROM korrekte Ergeb-
nisse fur zahlreiche dem System bisher ,unbekannte®
Zeitverlaufe der Eingangsfunktionen. Natirliche Grenzen
sind dem Verfahren dabei durch die zeitliche Diskreti-
sierung gesetzt.

Fir die Ermittlung der instationdren Luftkrafte im Rahmen
der aeroelastischen Analyse bietet sich damit ein Einspar-
potential im Hinblick auf die Rechenzeit, da von einem fiir
eine bestimmte Konfiguration ermittelten System ein gan-
zer Frequenzbereich abgedeckt wird. Es bleibt aber zu
beriicksichtigen, dass die Genauigkeit der erzielten
Ergebnisse und der zu betreibende Rechenaufwand bei
dieser Methode von verschiedenen Parametern ab-
héngen, die in Bezug auf den jeweiligen Anwendungsfall
variieren kénnen. Daher wére als Folgeuntersuchung eine
ausflhrlichere, abwégende Betrachtung insbesondere im
Hinblick auf die Wahl der Anzahl der Markov-Parameter
und der Feinheit der zeitlichen Diskretisierung, zum Bei-
spiel am Fall des AGARD 445.6 Fliigels, sinnvoll.

Eine interessante mdgliche Erweiterung des vorgestellten
ROM-Verfahrens stellt die Umsetzung einer simultanen
Anregung mehrerer Eigenmoden des Originalsystems mit
Hilfe von orthogonalen Funktionen dar, wie sie in [29] und
[16] beschrieben ist. Dadurch wirde der numerische
Rechenaufwand, der zum Aufbau einer Datenbasis mit
Informationen aus dem Originalsystem benétigt wird, auf
eine einzige Rechnung am Originalsystem reduziert.
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