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Zusammenfassung
Waéhrend des Start und des Aufstiegs sind Tragerraketen hohen dynamischen Erregungen ausgesetzt. Diese
Erregungen kénnen transient (Schubaufbau, Brennkammerinstabilititen, Abwurf von Feststoffraketen),
regellos (StoB/Grenzschicht Interaktionen) oder harmonisch (akustische Moden in Feststoffraketen) sein.

Die Berechnungen dynamischer Antworten wie Verschiebungen, Geschwindigkeiten, Beschleunigungen,
Spannungen, Krafte und Momente von Ausrlstungsteilen Leitungen, Kompensatoren, usw. ist daher eine
wichtige Aufgabe wéhrend der Entwicklung einer Trégerrakete, einer Raketenstufe oder einer Nutzlast.

Die Berechnung lokaler Antworten zum Beispiel innerhalb einer Oberstufe erfordert einen hohen
Idealisierungsaufwand, um alle notwendigen Details abzubilden. Das dynamische Modell der ARIANE 5 ESC-
A Oberstufe besitzt beispielsweise ber 2.4 Millionen Freiheitsgrade. Um eine gekoppelte dynamische
Analyse von Rakete und Stufe durchfiihren zu kénnen, missen die dynamischen Modelle reduziert werden.
Hierzu sind effektive dynamische Kondensationsmethoden fiir die Component Mode Synthese notwendig.
Eine Spezialitat ist hierbei die Kondensation dynamischer Modelle mit Struktur-Flissigkeits-Wechselwirkung
und die Berlcksichtigung beliebiger Randbedingungen. Eine weitere wichtige Fragestellung der gekoppelten
dynamischen Analyse ist die Behandlung der D&mpfung.

Der Vortrag gibt einen Uberblick Gber die Erfahrungen der Astrium GmbH auf dem Gebiet der gekoppelten
dynamischen Lastanalyse am Beispiel der ARIANE 5 Tragerrakete und am Beispiel des Space Shuttle.

Vorgestellt wird in diesem Zusammenhang eine generalisierte Substrukturtechnik und eine konsistente
Behandlung der Dampfung in der gekoppelten dynamischen Analyse.

dynamischer Lasten zur Auslegung und Qualifikation von
Ausrustungsteilen. Diese lokalen dynamischen Lasten
kénnen Beschleunigungen, Verschiebungen, Schnitt-

1. EINLEITUNG

Im Rahmen des Space Shuttle Programms war ASTRIUM
verantwortlich fir die Berechnung der Fluglasten aller
Nutzlasten, die auf der ASTRIUM Nutzlasttragstruktur ICC
(Integrated Cargo Carrier) innerhalb der Space Shuttle
Ladebucht transportiert wurden. Neben der Durchfiihrung
der DCLA (Design Coupled Load Analysis) hat ASTRIUM
die dynamischen Modelle fiir die VLA (Verification Load
Analysis) and die NASA geliefert. Die wesentlichen Ziele
der DCLA sind die Ermittlung der dynamischen Lasten zur
Verifikation der Integritdt der Nutzlasten, die Verifikation
der Freigangigkeiten der Nutzlasten und die Berechnung
der Schnittlasten zwischen Nutzlaten und Nutzlast-
tragstruktur sowie zwischen Nutzlasttragstruktur und
Space Shuttle. Bei diesen dynamischen Berechnungen
wurde der Frequenzbereich bis 40Hz abgedeckt.

Die Ermittlung von dynamischen Lasten wahrend des
Starts und des Aufstiegs einer Tragerrakete ist ebenfalls
eine  wichtige Aufgabe im  Entwicklungs- und
Qualifikationsprozess der Tréagerrakete, ihrer Stufen oder
ihrer Nutzlasten. Hierzu gehdrt neben der klassischen
Fluglastanalyse zur Ermittlung der globalen Schnittlasten
der Tragerrakete auch die Berechnung lokaler
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lasten (Krafte und Momente) zum Beispiel zwischen
Druckreglern  und  Leitungen  oder  dynamische
Spannungen zum Beispiel in Treibstofftanks sein. Der
Frequenzbereich der bei ARIANE 5 abgedeckt werden
muss geht bis 100Hz. Die Abdeckung dieses
Frequenzbereichs stellt hohe Anforderungen an die
mathematischen Modelle und an deren Validierung.

Die gekoppelte dynamische Lastanalyse wird im ARIANE
Programm zur Zeit zur Berechnung der globalen
Schnittlasten, sowie zur Berechnung dynamischer Lasten
von Nutzlasten angewendet. Die lokalen dynamischen
Lasten innerhalb der Rakete oder einer Raketenstufe
werden zur Zeit auf Subsystemebene berechnet. Dazu
werden auf Basis von dynamischen Analysen mit der
Gesamtrakete Schnittstellenbeschleunigungen an den
Primarstrukturschnittstellen, zum Beispiel zwischen Unter-
und  Oberstufe  ermittelt. Diese  Schnittstellen-
beschleunigungen werden dann auf die Teilstruktur
aufgebracht und es wird eine frequency response Analyse
durchgefthrt. Es ist allgemein bekannt, dass dieses
Vorgehen in vielen Féllen zu unrealistisch hohen lokalen
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dynamischen Antworten flihrt. Die hohen lokalen
Antworten flihren in kritischen Féllen zu sogenannten
notchings, dass heiBt, zu einer Reduktion der Schnitt-
stellenbeschleunigung in bestimmten Frequenzbereichen.
Fir bestimmte Félle lasst sich die Reduktion der
Schnittstellenbeschleunigung rechtfertigen. Namlich dann,
wenn die Schnittstellenlasten an der Primarstruktur-
schnittstelle groB sind (groBe effektive Masse der an der
Antwort beteiligten Schwingungsformen) und mit den
Schnittstellenlasten aus der dynamischen Analyse
verglichen werden kénnen. Viele lokale dynamische
Antworten von Ausrlstungsteilen werden allerdings keine
signifikante Schnittstellenlast erzeugen, so dass eine
Reduktion der Schnittstellenbeschleunigung nicht ohne
weiteres begriindet werden kann. Abhilfe schafft hier die
gekoppelte dynamische Lastanalyse von Rakete und
Raketenstufe, wobei das dynamische Modell der
Raketenstufe so idealisiert sein muss, dass eine
dynamische Antwortrechnung bis auf Komponentenlevel
maoglich ist. Dies flhrt zu sehr groBen mathematischen
Modellen, deren Handhabung neben anderen Aspekten
eine groBe Herausforderung fir den Analyseprozess ist.

Die wesentlichen Schritte des dynamischen Analyse-
prozesses basierend auf der Substrukturtechnik sind in
Bild 1 dargestellt.

@ Erstellung der mathematischen Modelle der Substrukturen

@ Transformation und Reduktion der Modelle

Zusammenbau des kompletten Systemmodells
@ (Kopplung der Substrukturen)

i A
=)

Kopplung der
reduzierten Modelle

@ Modale Transformation des Systemmodells

@ Dynamische Antwortberechnung

Restitution der dynamischen Antworten fir alle FHG

@ mit Hilfe der Output Transformation Matrix
(Transformation von generalisierten Koordinaten in
physikalische Koordinaten)

BILD 1. Prozessschritte der dynamischen Analyse

basierend auf der Substrukturtechnik

2. HERAUSFORDERUNGEN BEI DER
GEKOPPELTEN DYNAMISCHEN ANALYE

Das Bild 2 zeigt die ARIANE 5 ECA Tragerrakete und
deren kryogene Oberstufe ESC-A. Die Rakete besteht im
wesentlichen aus der kryogenen Zentralstufe EPC,
ausgerustet mit dem Vulcain Il Triebwerk, zwei
Feststoffraketen EAP, der Oberstufe ESC-A, Nutzlast-
tragstrukturen und der Nutzlastverkleidung.
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Ariane 5 ECA-521

BILD 2.  ARIANE 5 ECA und ihre ESC-A Oberstufe
(mathematische Modelle der Tanks

visualisiert)

Die Herausforderungen bei der gekoppelten dynamischen
Analyse sind neben der Handhabung von dynamischen
Modellen mit mehreren Millionen Freiheitsgraden, die
Variabilitatt der Modelle wahrend der Mission
(Treibstoffverbrauch, Abwurf von Feststoffraketen), die
Variabilitdt der Nutzlasten von Mission zu Mission, die
Flissigkeits-Struktur-Wechselwirkung, die  Kompres-
sibilitdt der Flissigkeiten (insbesondere bei flissigen
Wasserstoff), die Modellierung des Treibstoffs von
Feststoffraketen sowie die Behandlung der Dampfung.

2.1. Flussigkeits-Struktur-Wechselwirkung bei
Treibstofftanks

Treibstofftanks bei  Tragerraketen sind rotations-
symmetrische Strukturen. Die mathematischen Modelle
der Treibstofftanks werden bei der ASTRIUM GmbH mit
einem im Hause entwickelten Programm (DYNOST)
erstellt. DYNOST ist ein Programm zur struktu-
dynamischen  Berechnung flissigkeitsgefillter  und
bedriickter Tanks. Neben der modalen Analyse kdénnen
damit Frequency-Response Analysen durchgefiihrt und
mathematische Modelle (Craig-Bampton, Mixed
Boundary) erstellt werden. Spezialitdten sind die
Bericksichtigung kompressibler Flussigkeiten [1], und die
Bewertung parametrischer Instabilitdten, [2], sowie die
Modellierung von Festtreibstoffen mit frequenzabhangiger
Dampfung und Elastizitat.

Das DYNOST Programm basiert auf der vollstandigen
technischen Schalentheorie zur Modellierung  der
Tankstruktur. Die in DYNOST angewandte technische
Schalentheorie ist im Detail in [3] und [4] beschrieben. Die
Berlicksichtigung der Vorspannung im Treibstofftank
infolge Innendruck beruht auf einer linearisierten Theorie
2. Ordung (Kréaftegleichgewicht am verformten Element).
Die ZustandsgréBen in den Schalengleichungen
(Verformungen und Schnittlasten) werden in
Umfangsrichtung in  Fourier-Reihen entwickelt. Die
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Integration erfolgt in Meridianrichtung. Als Ergebnis erhalt
man die Ubertragungsmatrix fiir ein Schalenelement.
Durch Umsortierung kann die Ubertragungsmatrix in eine
Elementsteifigkeitsmatrix Uberfiihrt werden, &hnlich wie
bei der Finite-Elemente Methode, nur mit dem
Unterschied, dass die Steifigkeitsmatrix auf der korrekten
Lésung der Schalengleichung im Rahmen der

technischen  Schalentheorie  beruht (ohne finite
Approximationen). Die Laplace-Gleichung, die die
Flussigkeitsdynamik beschreibt wird mit Hilfe der

Randwertintegralmethode geldst. Die angewandte Theorie
erlaubt auch die Modellierung doppelt benetzter
Oberflachen, was fir die Modellierung von Tanks mit
Zwischenboden notwendig ist. Details in Bezug auf die
Randwertintegralmethode sind in [5] beschrieben.

Fourier Reihen
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Kopplung von Fourier- und FE-Freiheitsgraden

m=0: 4 Freiheitsgrade
m>1: 8 Freiheitsgrade

BILD 3.

Die Kopplung des mathematischen Tankmodells mit dem
Finite-Elemente Modell erfolgt Uber Kopplungsmatrizen,
[6].

Bild 4 zeigt das dynamische Modell der ESC-A Oberstufe
der ARIANE 5 Tragerrakete. Die Vvisualisierten
mathematischen Modelle von dem Wasserstofftank (LH2)
und dem Sauerstofftank (LOX) sind mit den FE-Modellen
der angrenzenden Strukturen, wie in Bild 3 dargestellt
gekoppelt.

LH2 Tank (DYNOST)
LOX Tank (DYNOST)

UGHAL STATE

restliche Struktur
(FE/NASTRAN)

BILD 4.  Dynamisches Modell der ESC-A Oberstufe der

ARIANE 5 Tragerrakete
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2.2. Modellierung von Festtreibstoffen

Der Festtreibstoff in den EAP Feststoffraketen verhélt sich
wie ein viskos elastisches Material. Die Geometrie und die
Masse des Festtreibstoffs andert sich durch Abbrand
wahrend der Flugzeit. Dementsprechend sind fir den
jeweiligen Analysezeitpunkt die mathematischen Modelle
der Feststoffraketen zu erstellen.

EAP Feststoffraketen

Geometrie
nach 3s
Brenndauer

ISOPROP
Elemente

\

W I T T

= =

BILD 5. Modellierung des Festtreibstoff durch 2D

Ringelemente
Drei wesentliche Punkte verlangen besondere Lésungen:

» Das viskos elastische Materialverhalten ist frequenz-
abhéngig (Elastizitat und Dampfung)

+ Die nicht proportionale Dampfung resultiert in
komplexen  Schwingungsformen. Die = modale
Reduktion erfordert dadurch spezielle Techniken

+ Der nicht konservative Innendruck
berlcksichtigt werden

muss

Ein einfaches eindimensionales viskos elastisches
Element kann durch ein drei Parameter Modell
beschrieben werden. Dieses Modell besteht aus einer
Feder und einer in Reihe geschalteten Feder-Dampfer
Kombination (Maxwell fluid). Durch Kombination mit
weiteren Maxwell Fluiden erhdlt man eine sogenannte
Prony Serie. Mit Hilfe von Prony Serien, lasst sich das
frequenzabhangige Materialverhalten (Elastizitdt und
Dampfung) von viskos elastischem Material darstellen.
Eine  Erweiterung der Prony Serien auf ein
dreidimensionales Modell ist mdglich. Aufgrund der
Rotationssymmetrie ist die Beschreibung durch ein
zweidimensionales Ringelement ausreichend, [6].

i f3EE

Prony Serie
BILD 6.

Feder

Dampfer

Modellierung des Materialverhaltens von
viskos elastischen Material

2.3. Modellvielfalt und ModeligréBe

Zur Ermittlung von Limit-Lasten, die zur Verifikation der
Strukturtragféhigkeit und zur Definition von Komponenten
Qualifikationsanforderungen benutzt werden sind alle
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Lastfélle zu betrachten. Die Lastfélle missen alle
Missionen der Tragerrakete und alle méglichen Nutzlast-
konfigurationen in jedem Flugzustand abdecken. Zur
Berechnung der Limit-Lasten ist daher eine Vielzahl von
dynamischen Modellen zu erstellen.

50

488 oo 088

&

BILD 7. Modellvielfalt durch Variation von

Flugzustédnden und Nutzlasten

Die Permutation von Lastféllen und Nutzlastkonfigu-
rationen fUhrt zu einer erheblichen Anzahl von Fluglast-
berechnungen.

Da dynamische Lasten bis auf Ebene der
Ausristungsteile berechnet werden sollen, sind sehr
detaillierte mathematische Modelle zu erstellen. Die
Anzahl der Freiheitsgrade (FHG) kann mehrere Millionen
betragen. Das mathematische Modell der ESC-A
Oberstufe der ARIANE 5 Tragerrakete hat mehr als
zweieinhalb Millionen Freiheitsgrade. Das Bild 8 zeigt die
detaillierte Idealisierung des Triebwerkstragers der ESC-A
Oberstufe.

BILD 8.

Detailliertes mathematisches Modell des ESC-
A Triebwerkstragers

Um die dynamischen Analysen zur Ermittlung der
Fluglasten mit vertretbaren Zeitaufwand durchfihren zu
kénnen ist eine effektive Reduktion der dynamischen
Modelle notwendig.

Da die Substrukturmodelle des Rakete von verschiedenen
Teams and verschiedenen Standorten erstellt werden,
wird das Gesamtmodell mit Hilfe der Substrukturtechnik
aufgebaut.

2.4. Geometrische Nichtlinearitaten

Geometrische Nichtlinearitaten kébnnen zum Beispiel aus
einem Lagerspiel resultieren.

Die Berucksichtigung einer solchen geometrischen
Nichtlinearitdt musste in der gekoppelten dynamischen
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Analyse fir die Space Shuttle Mission STS 118
durchgefihrt werden. Der Grund hierfir war die
Untersuchung des Einflusses eines Lagespiels in den
Verbindungselementen zwischen einer Nutzlast und der
Nutzlasttragstruktur (ICC, Integrated Cargo Carrier).

Der Integrated Cargo Carrier (ICC), von Astrium in Jahre
1997 entwickelt, kam zum ersten Mal im Jahre 1998 bei
Space Shuttle Mission STS 98 zum Einsatz. Die ICC
Plattform wurde bei insgesamt 12 Shuttle Missionen
eingesetzt.

Das Bild 9 zeigt die ICC Nutzlastkonfiguration fir die
Space Shuttle Mission STS118 und die Integration der
Nutzlasttragstruktur in der Ladebucht der Space Shuttle.

Die nichtlineare gekoppelte Analyse wird im Zeitbereich
durchgefihrt. Nach jedem Zeitschritt wird die Steifigkeits-

matrix aktualisiert und anschlieBend der néchste
Zeitschritt berechnet.
Die  Ergebnisse  der nichtlinearen  gekoppelten

dynamischen Analysen haben gezeigt, dass die nicht-
linearen Effekte in dem betrachteten Fall einen nicht allzu
groBen Einfluss auf die Ergebnisse haben. Der
Unterschied in den Schnittstellenlasten betrug ca. 10%.

Das Bild10 zeigt den Zeitverlauf einer Schnittstellenkraft
fir den Fall einer linearen Analyse ohne Lagerspiel und
einer nichtlinearen Analyse mit Lagerspiel.
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BILD 9. Schematische Konfiguration von STS 118 mit

Nicht-linear Verbindungselement auf ICC
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Max = 3530 Ibs

Linear CLA

1

BILD 10. Vergleich der Ergebnisse einer linearen und
einer nichtlinearen Analyse =zur Berlck-

sichtigung eines Lagerspiels

3. SUBSTRUKTURTECHNIK

Die ASTRIUM GmbH befasst sich seit langem mit der
Substrukturtechnik. Diese Technik hat in zahlreichen
Raumfahrtprogrammen Anwendung gefunden, siehe Bild
11, und ist kontinuierlich weiterentwickelt worden.

AS ME permrg
€& 3
- 2010 ATV i P
ESC-A : ____L____
cLaicc i@ 7
& Shuttle  w EPS
[ 2°w e T3
[ 1990 Columbus
EURECA ‘%’
-
- 1980
- 1970
BILD 11.  Anwendung der Substrukturtechnik in

verschiedenen Raumfahrtprogrammen

Die Erlauterung der Modellreduktion, die im Rahmen der
Substrukturtechnik durchgefliihrt wird orientiert sich in
Bezug auf die Definition der Freiheitsgrade an der
NASTRAN Notation. Bild 12 gibt einen Uberblick tiber die
Freiheitsgraddefinition.

Die Reduktion der dynamischen Modelle beruht auf einer
Transformation der physikalischen Freiheitsgrade (f-set)
in die Analysefreiheitsgrade (a-set).

Die Bewegungsgleichung einer Substruktur lautet im
Frequenzbereich:

— QM 1(B)+i-Q-[Dyy 1(F)) +
+{[Kff]+i[Cff]}(chf) =(F; ()
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Hierin bedeuten [M] die Massenmatrix, [K] die Steifigkeits-
matrix, [D] die viskose Dampfungsmatrix und [C] die
Strukturdampfungsmatrix. (x) ist der Verschiebungsvektor
und (F) der Vektor der &auBeren Krafte. Das f-set
beinhaltet die Interface FHG und die anderen,
unabhéngigen FHG der Substruktur.

a q q
t b
1 1 1 1 c
g-set: | GroBe des Ausgangsmodells (6 FHG pro
Knoten)
m-set: | set der abhangigen FHG
s-set: set von einzelnen gebundenen FHG
f-set: f = n-s: GréBe des unkondensierten Modells
o-set: | (omitted DOF) FHG die durch die
Kondensation wegfallen
a-set: FHG die wahrend der Kondensation
beibehalten werden
t-set physikalische Interface FHG des reduzierten
Modells (t=b+c)
b-set: | Interface FHG mit Zwangsbedingungen im
CMS Prozess
c-set: | freie Interface FHG im CMS Prozess
g-set: | generalisierte FHG (ein FHG pro component
mode)
BILD 12. Definition der Freiheitsgrad-Sets und Modell

Topology in NASTRAN Notation

Eine Reduktion der Bewegungsgleichung kann durch
folgende Transformation erreicht werden

(@) (x;)=[G1,1(qa)

Die Spalten der Transformationsmatrix [G;a]kénnen

beliebige Formenvektoren (Ritz Vektoren) sein. Diese
muissen linear unabhangig sein. Eine Méglichkeit ist daher
die Eigenschwingungsformen der Substruktur zum Aufbau

der Matrix [G;a] zu nutzen. Eine Transformation von

physikalischen Freiheitsgraden  in  ausschlieBlich
generalisierte Freiheitsgrade hat den Nachteil, dass keine
physikalischen FHG zur Kopplung mit anderen
Substrukturen zur Verfligung stehen. Daher werden die
Freiheitsgrade des f-set unterteilt in physikalische
Schnittstellenfreiheitsgrade (t-set) und generalisierte FHG
(g-set), [7].
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(3) (xf>=(x’j= v G LQQJ:[G;"]V@]
Xo G,, Goq qq dq

Es wird die folgende Transformationsmatrix eingefiihrt,
(81,

=1 =1 %
(4) [Taa]: Gtt _Gtt th
qt 4 qq

Die generalisierten FHG (qZ) werden durch die neuen
FHG (g,) ersetzt.

(5) () = [Ty )(q,)

Ersetzen von (g, ) in Gleichung (2) gibt
6) (x,) =[G 41(qa)

mit

(7) [G 1) =[G 11 [Ty

Mit den Gleichungen (3) und (4) kann die Matrix [Gfa ] wie
folgt geschrieben werden:

_ Itt th
(8) Gyl = { G, GOJ

wobei

(9) [Gyy1=[Gy 1[G, T
und
(10) [Gg1 =[Gy 1~ [G 1[G 1[Gy ]

In dem neuen generalisierten Vektor (g,)sind die

Kopplungsfreiheitsgrade des t-set als physikalische FHG
enthalten.

Die allgemeine Transformation von physikalischen in
generalisierte Koordinaten unter Beibehaltung
physikalischer FHG and den Kopplungsstellen mit
anderen  Substrukturen lautet entsprechend den
Gleichungen (6) und (8):

(1) x| u O |( | O |[ X

Xo Gy Goq qq Gy Goq qq
Die kondensierte Bewegungsgleichung mit Beibehaltung
physikalischer FHG im t-set lautet:
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— Q% [G )" M 1[G 4 (q,)
+i-Q-[G 1D 1[G 4, 1(q,)

+16 1 {IK 1+i0C 411G (g,
=[G, 1" (F(Q))

(12)

Die von Astrium entwickelte generalisierte Substurktur-
technik und die dazu entwickelte Software wurde von der
NASA im Jahr 2004 zertifiziert. Damit war es flr Astrium
mdglich im Rahmen des Space Shuttle Programms
verantwortlich die DCLA (Design Coupled Load Analysis)
zur Berechnung der Fluglasten fir Nutzlasten auf dem
ICC, sowie Schnittstellenlasten zwischen Nutzlasten und
ICC sowie zwischen ICC und dem Space Shuttle zu
berechnen. Weiterhin war Astrium verantwortlich fiir die
Erstellung der reduzierten mathematischen Modelle des
ICC inclusive der ICC Nutzlasten zur Durchfiihrung der
VLA (Verification Load Analysis). Das Bild 13 zeigt einen
Vergleich der von Astrium und von der NASA berechneten
dynamischen Antworten einer VLA, Berechnet wurden fir
samtliche Space Shuttle Fluglastfalle ca. 15000
Antwortgr6Ben. Die Abweichung zwischen den von
Astrium und NASA berechneten Antworten betrug weniger
als * 0.5%,

Dynamische Antworten Lift Off
<y 101.0 + Abort Landing
b .
41005+ ---- - - - ————~————~—~ -~~~ -~/ 4 Contingency
2 Landing 2
=
2 x Contingency
E 100.0 - Landing 4
2
= X Ascent
L 95t ---------------------—1
o
g Quasi-Static
$ 99.0 T T T
© 1.E-03 1.E-01 1.E+01 1.E+03 1.E+05|  Descent Abort
Landing
GroBenordnung der dynamischen - Normal Landing
Antworten
BILD 13. Vergleich der dynamischen Antworten einer

Astrium und NASA durchgefiihrten VLA

Aus der allgemeinen Formulierung der Substrukturtechnik
lassen sich verschiedene Kondensationsmethoden, wie
zum Beispiel die Flexible Boundary Methode, [8], die
Mixed Boundary Methode (Hintz, [10]) oder die Craig-
Bampton Methode, [9], ableiten. Die Mixed Boundary
Methode und die Craig-Bampton Methode sind Spezial-
falle der Flexible Boundary Methode. Welche Methode zur
Anwendung kommt h&ngt von den Randbedingungen der
Substrukturen im Systemmodell ab, sowie von weiteren
bendtigten Schnittstellfreiheitsgraden zum Anschluss von
Komponenten (z.B. Treibstoffleitungen).

Die Craig-Bampton und die Mixed-Boundary Reduktion
wurde im Rahmen von gekoppelten dynamischen
Analysen fir die ATV (Automated Transfer Vehicle)
Nutzlast eingesetzt. Dabei wurde das mathematische
Modell des ATV als Craig-Bampton Modell und die Ariane
5 Oberstufe EPS als Mixed Boundary Modell reduziert.
Der Grund fiir die Mixed Boundary Reduktion der EPS
Oberstufe war der Bedarf von zusétzlichen physikalischen
Freiheitsgraden an den Polen der Treibstofftanks zum
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Anschluss von Treibstoffleitungen. In der Mixed Boundary
Reduktion sind diese physikalischen Freiheitsgrade bei
der Kondensation frei und nicht eingespannt wie bei der
Craig-Bampton Methode, was das dynamische Verhalten
besser widerspiegelt und damit weniger generalisierte
Freiheitsgrade zur Abbildung des dynamischen Verhal-
tens notwendig sind. Das Bild 14 das mathematische
Modell der EPS Oberstufe, der Vehicle Equipment Bay
(VEB) und des ATV.

Die vielseitigste Methode ist die flexible boundary

Methode. In ihrem Fall lautet die Transformationsmatrix
nach Gleichung (8):

Itt Oqt
(13) [Gulr/B —[q)m Goy

mit
(14) [Gog1 = [@og 1~ [@0r ]l |

In den Gleichungen (13) und (14) bedeuten:

D, : constraint modes
Dog : 0-set Verschiebungen der Ansatzformen
Prq : t-set Verschiebungen der Ansatzformen

Nahezu alle Kondensationsverfahren sind auf die flexible
boundary Methode zuriickflhren, [8].

BILD 14.

Gekoppeltes mathematisches Modell von
Ariane5 Oberstufe EPS, Vehicle Equipment
Bay VEB und Nutzlast ATV

Da im Zusammenhang mit der Beschreibung der
Dampfungsbehandlung auf die Craig-Bampton Konden-
sation zurlckgegriffen wird, werden die entsprechenden
Gleichungen fir die Craig-Bampton Kondensation in Bild
15 angegeben.

Die Craig-Bampton Methode benutzt zur Transformation
vom f-set in das a-set Eigenschwingungsformen, die unter
eingespannten Interface Randbedingungen ermittelt
werden, sowie sogenannte constraint modes. Die
constraint modes sind statische Verschiebungsformen

1337

infolge Einheitsverschiebungen und -verdrehungen der
Schnittstellenfreiheitsgrade.

Bewegungsgleichung:

|:Mlt Mto:|(jét]+|:l?tt Kto:|(xtj:(FtJ
M()t M()() '.X.:() K()t KOO xO FO

Berechnung der Eigenschwingungsformen:

[M 55 1[04 1diag (@7 )] = [K o, 1[0pq]

Die Eigenschwingungsformen werden normiert:

[Pog 1 M 0 1[@0g 1= 4,1

Berechnung der contraint modes:

[(I)ot 1= _[Koo ]_l [Kot 1

Berechnung der Untermatrizen:

M, 1= [1l7t,] +[M,, [P, 1+ [<I>,,,]T[Mm] +
+[ D17 [M [P ;]

[M g1 =101 (M o 1[®  1+[M 1)

(K 1= [I?tt] Ko I[Py

Bewegungsgleichung mit Craig-Bampton Matrizen:

[M 0 1GEa) +[K 4 )(x0) = (Fy)
M, Mg[ [jézj+ Ky th (xtj=
My 1oy \dg) |0 diag@?)|(4q

ol F, +F,
T
(oquo

Transformationsmatrix:

Xt Iy th Xt
= = = G
(xr) (xo) |:CI)()Z (”oq}(‘ﬁ]] Cral)

BILD 15.

Gleichungen der Craig-Bampton
Transformation

4. BERUCKSICHTIGUNG DER DAMPFUNG

In diesem Abschnitt werden das Konzept der dquivalenten
Strukturdampfung (Equivalent Structural Damping ESD),
die Umrechnung der unter Testrandbedingungen
ermittelten modalen Dampfung auf die Randbedingungen
des mathematischen Modells in der dynamischen
Analyse, sowie die Ermittlung von Substruktur-
dampfungen aus kombinierten Tests angesprochen.
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4.1. Aquivalente Strukturdampfung

Ublicherweise wird zur Beriicksichtigung der Dampfung
eine Déampfungskraft in die Bewegungsgleichung
eingeflihrt, die proportional zur Geschwindigkeit ist. Die
Dampfung beruht entweder auf Erfahrungswerten oder
wird aus dynamischen Tests als modale Dampfung
ermittelt. Das mathematische Modell der
Testkonfiguration wird entsprechend der Testrand-
bedingungen reduziert. AnschlieBend wird die Dampfung
eingefihrt.

15) (Fp(Q)=i-Q ° y N
(15) (Fp =t 0 diag(2om;m;) |\ 44

In Gleichung (15) ist ¢ das kritische Dampfungsver-
haltnis, m;die generalisierte Masse und ), die Eigen-

kreisfrequenz. Die Kopplung von Substrukturen mit
geschwindigkeitsproportionaler Dampfung fihrt zu einer
fehlerhaften und unphysikalischen Dé&ampfung des
Gesamtsystems. Es kann gezeigt werden, dass die
Kopplung von Substrukturen mit unterschiedlicher
viskoser Dampfung zu Systemdampfungen fihren kann,
bei der die kleinste modale Dampfung des gekoppelten
Systems kleiner ist als die kleinste Dampfung der
Substrukturen, bzw., dass die gr6Bte Dampfung des
gekoppelten Systems grdBer als die groBte Dampfung der
einzelnen Substrukturen ist.

Die Ursache fiir dieses Verhalten liegt nicht in dem
Kopplungsprozess und auch nicht in der
Kondensationsmethode begriindet, sondern ist eine Folge
der Formulierung der D@mpfungskraft als modale viskose,
dass heiBt geschwindigkeitsproportionale Dampfung.

In [11] ist gezeigt worden, dass dieses Problem durch
eine Formulierung der Dampfung als &quivalente
Strukturddmpfung geldst werden kann. Die Aquivalenz
bezieht sich hierbei auf gleich groBe Resonanzantwort.

Die Bewegungsgleichung des Einmassenschwingers mit
Strukturdampfung lautet

(16) — Q%mx + k(l+ig)x = —Q%mx + [CogX + kx = Foeigt

Die VergrdBerungsfunktion bei Kraftanregung ist
1

Ja-n%H?%+¢?

Die VergréBerungsfunktion fir den krafterregten Ein-
massenschwinger mit viskoser Dampfung ist

17y v =

1

(18) V=
Ja-n%)? +2on)?

Im Fall der Resonanzanregung (77 = 1) gilt
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1 1
19 - = =2
(19) O P 219:>g

Aus den Gleichungen (16) und (19) folgt, dass gleich
groBe Resonanzantwort vorliegt, wenn gilt

(20) ¢,y =20k
Fir ein System mit mehreren FHG gilt analog:

(i) klassische viskose Dampfung

(21)
— Q%[ M 1) +i- Q- [Py 1(x0) +[K 5 1(x,) = (F, (Q))

(i) Aquivalente Strukturdampfung

(22)
— QP [M 4 1(x,) + I[Cuqleq(xa) +[Kaq1(xq) = (F ()
[Caa]eq _ 2190Ktt 0

0 diag (20:k;)

In Gleichung (22) ist 4, eine Standart-Systemdampfung,

die auf Erfahrungswerten beruht. ¢ ist die modale

Dampfung der Form i, die aus dynamischen Tests
ermittelt wird. Fir alle Schwingungsformen, fir die keine
Dampfung aus dynamischen Tests ermittelt wird, muss

eine Annahme getroffen werden, zum Beispiel & =,.

Ein Beispiel verdeutlicht die oben gemachte Aussage. In
dem Beispiel werden zwei Substrukturen  mit
unterschiedlicher Dampfung gekoppelt. Die eine
Substruktur hat eine konstante modale viskose Dampfung
von 2%, die andere von 5%.

Die Einfihrung der klassischen modalen viskosen
Dampfung auf Substrukturebene fiihrt im gekoppelten
System zu modalen Ddmpfungen ,die kleiner sind als die
kleinste modale Dampfung der Substrukturen (im Beispiel
2%), bzw, fihrt bei einigen Moden zu gréBere modaler
Dampfung als die groBte Modale Dampfung der
Substrukturen (im Beispiel 5%). Fihrt man die Da&mpfung
auf der Substrukturebene als aquivalente
Srukturddmpfung ein, liegen die modalen Dampfungs-
werte wie erwartet zwischen 2% und 5%.

Ein Vergleich der Ergebnisse einer frequency response
Analyse zeigt, dass die dynamischen Antworten im Fall
der Dampfungsmodellierung als &quivalente Strukturdam-
pfung auf Substrukturebene exakt die gleichen
dynamischen Antworten liefert wie das unkondensierte
physikalische Modell. Bei Einfiihrung der Dampfung als
viskose Dampfung auf der Substrukturebene ist das nicht
der Fall. Eine ausfiihrliche Beschreibung des Konzepts
der aquivalenten Strukturddmpfung und weitere Beispiele
sind in [11] verdffentlicht.
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BILD 16. Modale Dampfungen der gekoppelten
Struktur. (i) klassische modale viskose
Dampfung der Substrukturen ¥ =2% bzw. 5%

(i) &quivalente Strukturddmpfung g =4% bzw.
10%.

Die Dampfung der Substrukturen kann aus zwei Anteilen
bestehen. Ein Anteil kann aus diskreten Dampfungs-
elementen resultieren. Das Dampfungsgesetz solcher
Elemente muss bekannt sein und entsprechend modelliert
sein. Auch fir solche Elemente ist eine Aquivalenz-
betrachtung mdglich, [12]. Der zweite Anteil ist durch die
modale Dampfung gegeben. Wenn eine Dampfungs-
matrix [C,,]aufgrund diskreter D&mpfungselement

existiert, so wird diese zur &quivalenten Strukturddmpfung
[Caqleq addiert.

Die Dampfung muss als &quivalente Strukturddmpfung
auf der Substrukturebene eingefiihrt werden. Nach der
Kopplung der Substrukturen darf keine Dampfung mehr
eingefiihrt werden.

Nach der Kopplung der Substrukturen kann eine
Uberfiihrung der komplexen Bewegungsgleichung

(23) = Q2[M 1, 1(qy) +ilC001(q0) +[K o 1(d0) = (F, ()

in eine reelle Bewegungsgleichung durchgefiihrt werden.
Zunachst wird Gleichung (23) kondensiert. Fur
proportionale Dampfung mit kleinen Dampfungswerten
kann die Kondensation mit den reellen Eigenvektoren des
ungedampften Systems durchgeflihrt werden.

(24) [M 1[04 [diag (7)) =[K 1[0,
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Damit lautet die Bewegungsgleichung des gekoppelten
Systems

5 ~Q7diag(m)Nay) +ilCyy1(a,) +[diag ())a,)
= (F, ()

mit:

[diag(m;)] = [¢0q ]T [Moo ] [¢oq]
(€ 1= 100y 1 1C 0 1[4 ]
[diag (ki)1=[Pog]1" [K 4o 1[Ppq]

Die Gleichung (25) kann mit der folgenden reellen
Formulierung angenéhert werden

(26)
[diag(m)1(y) +[Dppyp1(d,) +diag (k)1(qg) = (Fy (1)

mit

@7) (Bprp) =IC g lldiag(— )]

]

Weitere Hinweise zu Vernachlassigung von Nebendia-
gonaltermen sowie der Behandlung nicht proportionaler
oder hoher Dampfung mit komplexen Eigenvektoren
befinden sich in [8] und [11].

4.2. Umrechnung der Dampfung fiir andere
Randbedingungen

Fir die Dampfung wird entweder eine Annahme in Form
einer Standart-Strukturddmpfung oder modale Dampfun-
gen aus dynamischen Tests genommen. Zur Einflhrung
der modalen Dampfung aus dynamischen Tests oder
einer Standart-Systemdampfung wird zunachst ein
dynamisches Modell in Testkonfiguration erstellt. Dieses
Modell wird dann auf die Testrandbedingungen konden-
siert. Das Modell wird anhand der Testdaten korreliert und
die modale Déampfung als &quivalente modale
Strukturdampfung in das g-set der Dampfungsmatrix
eingefihrt. Das t-set sowie alle nicht identifizierten
Schwingungsformen erhalten eine Standart-System-
dampfung. Nach der Modellkorrelation und Einflihrung der
Dampfung wird die kondensierte Dd&mpfungsmatrix in die
physikalische = Dampfungsmatrix  transformiert.  Die
erhaltene physikalische Dampfungsmatrix wird als Inflated
Damping Matrix (IDM) bezeichnet. AnschlieBend wird die
IDM kondensiert. Bei dieser Kondensation werden dann
die Randbedingungen berlcksichtigt, die das mathe-
matische Modell zur Kopplung mit anderen Substrukturen
bendtigt. Der Analyseprozess ist im Bild 17 dargestellt.
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BILD 17.

Analyseprozess zur Umrechnung der aus
Testdaten erstellten Dampfungsmatrix auf
andere Randbedingungen

Die &quivalente Strukturdampfung wird auf dem a-set
Level eingeflihrt, siehe Gleichung (22).

, 200K, 0
C =
[Caaleq [ 0 diag(2l9iki)}
(28) K
_ 280Ky + K@) 0
0 dlag(Zl%kz)

Die physikalische Dampfungsmatrix auf dem f-set Level
ist

*

— AT
(29) [C}]{ G q’O’COO}
_Cooq)ot Coo

mit
— — *
Cu =20 (Kyy + Ko@) = CioPr
* . *
(30) Copp =2thK,p + Moo¢oq [diag(c; — 21900)1'2]405(]1‘400
c;»k = 21)}(0,-2

Eine ausfiihrliche Ableitung der Gleichungen (29) und (30)
wird in [13] angegeben.

Die berechnete physikalische Dampfungsmatrix [C}]

kann jetzt mit der gleichen Transformation wie die
Massen- und Steifigkeitsmatrix unter Berlcksichtigung der
fir die Substrukturkopplung notwendigen Randbedin-
gungen kondensiert werden.

4.3. Aufteilung der Dampfung auf
Teilstrukturen

Dynamische Tests werden nicht nur mit den

interessierenden  Substrukturen durchgefiihrt. Haufig

beinhaltet der Testaufbau auch Testadapter sowie dummy
Strukturen. Eine weitere Frage die sich dadurch stellt, ist
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die nach der Mdglichkeit die im Test ermittelte modale
Dampfung den jeweiligen im Test beteiligten Sub-
strukturen zuzuweisen. Das Bild 18 zeigt die Modal-
testkonfiguration der ESC-A Oberstufe.

Uppar

Dummy

BILD 18. Modaltestkonfiguration der ESC-A Oberstufe

Nach der Berechnung der Inflated Damping Matrix (IDM)
[C}], wie in Abschnitt 4.2 beschrieben, kann es von

Interesse sein, die Matrix aufzuteilen, um die Dampfung
einzelnen Substrukturen zuzuordnen. Der Algorithmus,
der das bewerkstelligt, extrahiert eine Substruktur aus der
gekoppelten Struktur und erstellt eine entsprechende
Substrukturdampfungsmatrix, sowie eine Dampfungs-
matrix fir den Rest der Struktur, [13]
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