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Zusammenfassung

Bel der Umstréomung linienformiger Strukturen, z. B. Masten oder weitgespannte Bru-
cken, tritt eine Interaktion zwischen der Stromung und der Bewegung der Struktur auf.
Die Kréfte infolge der Umstromung rufen Verformungen hervor, die die Umstré-
mungssituation verandern. Diese Veranderung fuhrt wiederum zu veranderten Kréften.
Die durch die Bewegung der Struktur hervorgerufenen Krafte heif3en aeroelastische
oder selbsterregte Kréfte. Die Interaktion verlangt die Betrachtung eines gekoppelten
struktur- und stromungsmechanischen Systems. Die Instabilitét dieses Gesamtsystems
wird durch die aeroelastischen Phanomene Flattern, Galloping und Divergenz be-
schrieben. Sie spielen in der Luftfahrt seit deren Anféngen zu Beginn des 20ten Jahr-
hunderts eine wichtige Rolle. Die Bedeutung dieser Phdnomene fir das Bauwesen
wurde durch den Einsturz der TACOMA NARROWS Briicke 1940 deutlich. Seit diesem
Ereignis wurde auch im Bereich des Bauwesens in der Aeroelastik intensiv geforscht
und der Nachweis der aeroelastischen Stabilitét ist heute bel allen geféhrdeten Kons-
truktionen Ublich.

Die aeroelastischen Krafte konnen sowohl im Frequenz- als auch im Zeitbereich be-
schrieben werden. Dabel werden die Kréfte bezogen auf einen mittleren Angriffswin-
kel der Stromung in der Regd linearisiert. Das gebréuchlichste, lineare, mathemati-
sche Modell verwendet frequenzabhéngige Parameter im Zeitbereich, die sogenannten
SCANLAN Derivative. Im ersten Teil dieser Arbeit werden die grundlegenden analyti-
schen Modelle fur die Beschreibung der selbsterregten Kréafte vorgestellt und die expe-
rimentellen Verfahren zu deren Ermittlung miteinander verglichen. Die Konsequenzen
der Linearisierung auf die Anwendbarkeit bel der Approximation der aeroelastischen
Krafte werden in allgemeiner Form hergeleitet.

Im zweiten Teil der Arbeit wird ein neuer Versuchsstand zur Bestimmung von SCAN-
LAN Derivativen an Abschnittsmodellen nach der Methode der gefiihrten Bewegung
vorgestellt und analysiert. Der Versuchstand wurde im Grenzschichtwindkanal der
Ruhr-Universitét Bochum montiert. Er ermoglicht Untersuchungen in einem grof3en
Bereich von Bewegungsfrequenzen in drei Freiheitsgraden. Experimentell bestimmte
Sétze von 18 SCANLAN Derivativen fur drei Querschnittsgeometrien werden vorges-
tellt. An ihnen wird die Abgrenzung zwischen der quasi-stationdren und der instationa-
ren Theorie verifiziert. Die Interaktion zwischen selbsterregten und wirbelerregten
Kraften kann anhand der SCANLAN Derivative gemal3 friherer Untersuchungen besté-
tigt werden.

Eine Identifikation der aeroelastischen Kréfte im Zeitbereich, definiert durch Indizial-
oder Sprungantwortfunktionen, wird im dritten Teil der Arbeit vorgestellt. Dabel wer-
den zwei unterschiedliche Verfahren verwendet. Die Approximation von Frequenz-
antwortfunktionen, gegeben durch die gemessenen SCANLAN Derivative, durch ratio-
nale Funktionen wird mit einer Identifikation im Zeitbereich auf der Basis instationé-
rer Messungen verglichen. Die Existenz der im Frequenzbereich bestimmten Indizial-
funktionen kann fr ein Zwelfreiheitsgradsystem im Zeitbereich bestétigt werden.



Abstract

The flow around a section of aline like slender structure, e.g. amast or a wide spanned
bridge, interacts with the section’s motion. Forces as a reaction of the flow induce de-
formations to the elastic structure. These deformations change the flow conditions
around the section and therewith the resulting forces. The forces on the section due to
the motion of the section itself are called aeroelastic or self excited forces. The interac-
tion leads to a coupled aeroelastic system including the mechanical properties of the
structure and the flow around it. Several phenomena may occur, related to the instabil-
ity of the coupled system. Aeroelastic phenomena, depending on the respective
mechanism, are called flutter, galloping and divergence. They play an important role
in aeronautics from the beginning of the 20" century. The relevance of these phenom-
ena for structures of civil engineering was disclosed by the disaster of the TACOMA
NARROWS Bridge 1940. Henceforward a great amount of scientific work in civil engi-
neering has been done and the aeroelastic stability is nowadays established for all vul-
nerable structures.

The aeroelastic forces on an oscillating section can be described in the frequency and
in the time domain. This is often realised using linearization around a mean angle of
attack of the oncoming flow. The most common linear mathematical model is a time
domain model using frequency dependent parameters, called Scanlan derivatives. The
first part of this work presents the basic analytical models for the description of the
self excited forces and a comparison of experimental methods for their determination.
The consequences of the linearization on the applicability of the mathematical models
approximating the aeroel astic forces are educed.

In the second part a new experimental rig for the determination of SCANLAN deriva-
tives using the forced vibration method is presented and analysed. It has been mounted
in the boundary layer wind tunnel a Ruhr-Universitdét Bochum. This rig allows ex-
periments in a wide frequency range and in three degrees of freedom. Sets of 18
SCANLAN derivatives for three section models are shown and anaysed regarding the
adaptability of instationary and quasi-steady theory. The interaction of self excited
forces and forces as a result of vortex shedding is observed analogous to former stud-
Ies.

An identification of aeroelastic forces in the time domain, defined as indicial or step
response functions, is presented in the third part of this work. Two main strategies are
implemented and compared. An approximation of the frequency response functions,
given by the measured SCANLAN derivatives, by rational functions using terminology
of system theory and an identification in the time domain based on nonstationary mo-
tions of the section are presented. Difficulties and constraints due to the determination
of time domain functions are worked out. The existence of indicia functions, derived
in the frequency domain using rationa function approximation, for a two degree of
freedom model is verified in the time domain.
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1 Einleitung und Motivation 3

1 Einleitung und M otivation

1.1 Aerodastische I ngenieur probleme

Konstruktionen unter dem Einfluss eines stromenden Mediums wie z. B. der Luft, sal
es die Umstromung eines Bauwerks durch den natirlichen Wind oder eine sich durch
die Luft bewegende Tragflache eines Flugzeugs, sind Kréften infolge der Interaktion
mit diesem Medium ausgesetzt. Dabel unterscheidet man zwischen aerodynamischen
und aeroel astischen Problemstellungen. In der Aerodynamik wird der umstromte K or-
per als starr und in seiner Geometrie unverformbar angesehen. Diese N&herung ist zur
Anwendung auf viele ingenieurpraktische Fragstellungen, bel denen die Verformun-
gen und die Schwinggeschwindigkeiten der Konstruktion gering sind, zur Planung und
Bemessung ausreichend genau. Die Einwirkungen aus der Stromung und die statischen
und dynamischen Antworten der Konstruktion werden dabei als entkoppelt betrachtet.
Die Riickkopplung einer durch die Stromungskréfte verformten Geometrie des Trag-
werks auf die Vorgange der Umstréomung selbst wird in der Aerodynamik im Gegen-
satz zur Aeroelastik nicht berlicksichtigt. Die ersten systematischen Untersuchungen
zu aerodynamischen Kréften auf verschieden profilierte KOrper stammen von LILIEN-
THAL [44]. Er untersuchte Widerstands- und Auftriebskrafte von ebenen und gewdl b-
ten Flachen und ermdglichte damit die Konstruktion und den erfolgreichen Einsatz
von Gleitfliegern. Seine Arbeiten dienten den Gebriidern WRIGHT as Grundlage fir
den erfolgreichen ersten Motorflug der Geschichte 1903. Abb. 1 zeigt das Prinzip des
von LILIENTHAL verwendeten Rundlaufapparates zur Messung der Kréfte auf zwel in
der Luft bewegte Platten. Dabei sorgten die auReren Gewichte Uber Rollen fir den
Vortrieb. Die aerodynamischen Kréfte wurden durch Differenzmessung, mit und ohne
montierte Platten, mittels einer Energiebetrachtung bestimmt. Die Drehachse war ver-
tikal verschiebbar gelagert und die Auftriebskrafte konnten durch Justierung von Ge-
wichten in der Mitte der Vorrichtung gemessen werden.

ADbb. 1: Prinzipdarstellung des Rundlaufapparatesvon OTTO LILIENTHAL 1889 [44]
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Damit waren zum ersten Mal systematische Untersuchungen aerodynamischer Kréfte
vergleichbar mit den in den Abschnitten 4.2 bis 4.4 vorgestellten statischen Kraftbei-
werten moglich.

Aeroelastische Phénomene tauchten schon in den Anfangen der motorisierten Luft-
fahrt auf, siehe FORSCHING [24]. Die damit verbundenen Stabilitdtsprobleme fihrten
zu teilweise tragischen Unfdllen. Eine aeroel astische Betrachtungswel se beriicksichtigt
die elastischen Eigenschaften des umstromten Korpers und die Rickwirkung dieser
Verformungen oder Schwingungen auf die Umstromung. Erste Untersuchungen wur-
den bereits wahrend des 1. Weltkrieges durchgefihrt [24].

In den 20er und 30er Jahren des letzen Jahrhunderts wurden anal ytische, potentialtheo-
retische Losungen fur die aeroelastischen Kréfte fir eine umstromte ebene Platte her-
geleitet. Nach den theoretischen Vorarbeiten von BIRNBAUM [3] fand WAGNER 1925
[86] eine Losung im Zeitbereich fur eine schrég angestellte Platte, die ruckartig aus der
Ruhelage in den Zustand einer konstanten Geschwindigkeit versetzt wird. Eine aus-
fuhrlichere Beschreibung seiner Losung wird in Abschnitt 2.4.3 vorgestellt. Eine L6-
sung fur eine harmonisch schwingende Platte mit Hohenruder im Frequenzbereich
fand THEODORSEN 1934 [81]. Diese Herleitung wird in Abschnitt 2.4.2 behandelt.
KUSSNER lieferte anschlieffend 1936 eine potentialtheoretische Lésung fir eine sich
durch eine Strahlgrenze bewegende Platte. Damit lassen sich die Kréfte beim Eintau-
chen der Platte in eine Windb6 abbilden [38].

Mit dem Einsturz der TACOMA NARROWS Brticke 1940 wurde die Bedeutung aeroelas-
tischer Phanomene auch fir Konstruktionen des Bauwesens deutlich. Abb. 2 zeigt die
aeroelastischen Schwingungen der Briicke kurz vor dem Einsturz. Es handelt sich um
sogenannte Torsionsflatterschwingungen, siehe BILLAH & SCANLAN [2]. Dies sind
selbsterregte instabile Schwingungen auf dem Torsionsfreiheitsgrad des Brickentré-
gers. Eine Beschreibung der aeroel astischen Phanomene erfolgt in Abschnitt 1.2.2.

Abb. 2: Aerodlastisch instabile Schwingungen der TACOMA NARROWS Brlicke [80]

1971 veroffentlichen SCANLAN & TOMKO [72] ein Lastmodell, das unter Verwendung
von frequenzabhangigen aeroel astischen Beiwerten, sogenannten SCANLAN- oder Flat-
terderivativen, eine Abschatzung der Windgeschwindigkeit fur das Einsetzen aeroelas-
tischer Schwingungen erlaubt. Er Ubertrug die analytische Lésung von THEODORSEN
in eine auf Brickenprofile anwendbare und experimentell identifizierbare Form. Die-
ses Lastmodell ist bis heute die Grundlage fur aeroelastische Untersuchungen an allen
weitgespannten oder schlanken Briicken. Die aeroelastischen Eigenschaften muissen
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bei der Tragwerksplanung auch bel Turmen, Masten und bei Konstruktionsprofilen,
wie z. B. Hangern von Bricken, ermittelt und die aeroel astische Stabilitét nachgewie-
sen werden. Dazu werden in der Regel Windkanalversuche zur Bestimmung der Quer-
schnittseigenschaften, der Flatterderivative, durchgefiihrt. Anschlief3end wird durch
eine Simulation an einem numerischen Modell mit Hilfe der messtechnisch identifi-
zierten Parameter die sogenannte kritische Windgeschwindigkeit fir die gesamte
Konstruktion berechnet. Beispiele fir numerische Berechnungen dieser Art, die dem
derzeitigen Stand der Technik entsprechen, findet man bei ZAHLTEN [90], @ISETH,
STRMMEN & RONNQUIST [58] und ROESLER [65].

Alle aeroelastischen Berechnungen liefern als Ergebnis die kritische Windgeschwin-
digkeit, well nur im instabilen Grenzzustand gerade einsetzender aeroelastischer
Schwingungen die grundlegenden Annahmen des Lastmodells nach SCANLAN einer
rein harmonischen Schwingung und kleiner Schwingungsamplituden erfiillt sind. Eine
Ausweitung der aeroelastischen Berechnungen in den Zeitbereich fir beliebige Bewe-
gungen und grofdere Schwingungsamplituden ist Gegenstand aktueller Forschungen.
Damit wéare es moglich den Einfluss selbsterregter Kréfte auf die Ermiidung von Bau-
werken sowie nichtlineare Effekte der Struktur bei Simulationen im Zeitbereich auch
bei geringen Windgeschwindigkeiten, die kleiner als die kritische Windgeschwindig-
keit sind, zu berlcksichtigen. Dazu ben6tigt man eine Beschreibung der aeroelasti-
schen Kréfte im Zeitbereich mit Hilfe von sogenannten Indizial- oder Sprungantwort-
funktionen [24]. Die Identifikation aeroelastischer Kréfte und der sie beschreibenden
Zeitbereichsfunktionen ist Gegenstand dieser Arbeit.

1.2 Phanomenologie und experimentelle M ethoden

1.2.1 Beschreibung desnatirlichen Windes

Eine wechselnde Intensitét der Sonneneinstrahlung, bedingt durch die Rotation der
Erde, auf unterschiedliche Oberflachen, wie z. B. Land oder Wasser, fuhrt zu einer
ungleichmaldigen Erwérmung der Luft. Als Folge dessen steigen Luftmassen auf oder
ab, woraus unterschiedliche Luftdrticke resultieren. Der Ausgleich dieser Druckunter-
schiede fuhrt in Kombination mit der Erdrotation in Form von CORIOLIS- und Zentri-
fugalkréften zu einer stdndigen Bewegung der Luft als Wind. Die aus den genannten
Einfllssen hervorgerufenen Winde unterliegen jedoch dem Einfluss der unterschiedli-
chen Rauigkeit der Erdoberflache. Es bildet sich eine turbulente Grenzschicht aus, die
an der Erdoberflache gegen eine Windgeschwindigkeit von Null und in Abhangigkeit
von der Rauigkeit in einer bestimmten Hohe, der Gradientenhdhe zg, gegen die Gra-
dientenwindgeschwindigkeit Ug konvergiert. RUSCHEWEYH [67] stellt zwei Modelle
fur die Beschreibung des Geschwindigkeitsprofils U(z) in der Grenzschicht vor. Das
Exponentialgesetz nach HELLMANN

U(z) _ (ijw (1.1)

Us (%
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und das logarithmische Gesetz
M =kr,-In z (1.2)
U (10) Z,

mit der Windgeschwindigkeit in 10 m Hohe, einem Rauigkeitsfaktor kr; und der
Rauigkeitshohe z,. RUSCHEWEYH gibt in Abhangigkeit des Gelandes Parameter fir die
beiden Grenzschichtprofile an, die auf DAVENPORT zurtickgehen.

Oberflachengestalt Vv | zg[m]| kry | zo[m]

3 \?t\/?)?tkin Ln:; Zo(lelr c;hter Hochhausbebauung und 040 | 500 | 071 | 300

b) Gelande mit hoher Bebauung 028 | 400 033 | 030
GroRstadte, stark gegliedertes Gelande ’ ’ ’
Gleichmaliig bebautes Gelande

) | Gebaudehdhe5—-10m 022 | 350 | 026 | 0,15
Kleinstadte, Wélder, ...
Offenes Gelénde

d) | mit sehr wenigen Stoérungen, z. B. Weidemit | 0,16 | 300 | 0,19 | 0,05
wenigen Baumen, Prérien, Klstenstreifen, ...

Tabelle 1: Grenzschichtparameter [67]

Einen Vergleich der Grenzschichtprofile zeigt Abb. 3 fir die Grenzschichtparameter
gemal? Tabelle 1 und eine Gradientenwindgeschwindigkeit Ug = 30 m/s. Fir den Ver-
gleich wird das Geschwindigkeitsprofil gemald des Exponentialgesetzes nach Glei-
chung (1.1) berechnet und die Windgeschwindigkeit bei einer Hohe von 10 m nach
diesem Profil in das logarithmische Gesetz nach Gleichung (1.2) eingesetzt. Die Profi-
le zeigen die mittlere Windgeschwindigkeit, der die turbulenten Geschwindigkeits-
schwankungen Uberlagert sind.

a)

Exponentialgesetz

500
/ y LT logarithmisches Gesetz

400 / / o
300 | Y
z [m] / ',-" /,-'
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Abb. 3: Vergleich der Grenzschichtpr ofile ver schiedener Gradientenhéhen —Ug =30 m/s
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Diese turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen miissen bei der Planung von Trag-
werken beriicksichtigt werden. Bauwerke und andere Konstruktionen unterliegen fluk-
tuierenden Belastungen. Sind die Bauwerke schwingungsanfallig, muss eine dynami-
sche Uberhéhung der Windlasten beriicksichtigt und Resonanz vermieden werden. Des
Weiteren hat die Turbulenz des Windes einen Einfluss auf die, in dieser Arbeit, unter-
suchten selbsterregten aeroelastischen Kréfte. Die Flatterderivative und die zugeho-
renden Zeitbereichsfunktionen hangen von der Turbulenz des Windes ab. Dieser Ef-
fekt wird in dieser Arbeit nicht untersucht. Fir ale Betrachtungen werden laminare
Stromungsverhal tnisse angenommen.

Bel Messungen im Windkanal soll die Restturbulenz so gering wie moglich sein. Ein
Mal} fur die Beschreibung der Turbulenz ist die Turbulenzintensitét 1(z). Sie ist as
Quotient aus der Standardabweichung der Windgeschwindigkeitsschwankungen o,(z)
und der mittleren Windgeschwindigkeit U(z) in Abhangigkeit der Hohe z definiert und
in der folgenden Gleichung fir die Schwankungen in Windrichtung (x) angegeben:

0,,(2)
I (2)=—202. 13
D=3 13)
Die Turbulenzintensitét fur die Vertikal- und die Lateralschwankungen wird ebenfalls
Uber der mittleren longitudinalen Windgeschwindigkeit normiert, da die mittleren
Schwankungen in diesen Richtungen Null betragen.

T, | I
N’&? i nach Van der Hoven
=20 1 By spekulativ
£
2
<
(O]
o n
N :
.0 [
o il
) Joid
C ’ ‘\ -
11 Rk N s LS ag i
] ] i ] ] ] ] i ]
Std. 10000 1000 100 10 5 2 1 0.1 0.01 0.001

jahrlich 4Tage halbtaglich 1min
makrometeorologischer Bereich | mikrometeorologischer Bereich

Abb. 4: Windspektrum nach VAN DER HOVEN, aus RUSCHEWEYH [67]

Das Windspektrum in Abb. 4 ist RUSCHEWEYH [67] entnommen und zeigt den Fre-
quenzinhalt des horizontalen Windes in 100 m H6he in BROOKHAVEN in den USA
nach VAN DER HOVEN. Der linke Teil wurde nicht gemessen, sondern spekulativ er-
ganzt. Das Maximum in diesem Bereich kennzeichnet den jahrlichen Rhythmus des
Wetters. Die GrolRwetterlage andert sich im Mittel alle 4 Tage und die Schwankungen
infolge Tag und Nacht treten halbtaglich auf. Im mikrometeorol ogischen Bereich, der
fur Bauwerke maf3gebend ist, findet man ein Energiemaximum mit einer Periode von
etwa 1 Minute. Das Windspektrum in Abb. 4 ist dimensionsecht aufgetragen, das be-
deutet, es &ndert sich mit der Windgeschwindigkeit und der Hohenabhangigkeit des
Turbulenzgrades. Fur den mikrometeorologischen Bereich wurden Windspektren von
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verschiedenen Wissenschaftlern gemessen und z. B. von SIMIU & SCANLAN veroffent-
licht [75]. Abb. 5 zeigt mit der Frequenz und der Varianz der Windgeschwindigkeits-
schwankungen normierte Windspektren im mikrometeorol ogischen Bereich als Funk-
tion der mit der Windgeschwindigkeit in 10 m H6he normierten Frequenz. AulRerdem
werden Spektren fur die Vertikal- und die Lateralkomponenten der Geschwindigkeits-
schwankungen gezeigt.

Davenport

......... Harris

======= Kaimal

O Vertikalkomponente
+ Lateralkomponente

0.3
JS.(1)

0.2

0.1

Abb. 5: Windspektren im mikrometeor ologischen Bereich, aus SIMIU [75]

Nimmt man eine Windgeschwindigkeit in 10 m Hoéhe von 50 m/s an, liegt die maxi-
male Energiedichte der Longitudinalspektren bel ca. 0,01 bis 0,05 Hz. Eigenfrequen-
zen in dieser Grolenordnung besitzen sehr hohe Gebéude, wie z. B. Wolkenkratzer,
schlanke, hohe Schornsteine von Industriestétten oder weitgespannte Hange- und
Schragseilbriicken. Bel diesen Bauwerken missen die Beanspruchungen resultierend
aus der Turbulenz des Windes ermittelt und die Dauerhaftigkeit der Konstruktionen
nachgewiesen werden.

1.2.2 Fluid-Struktur-Interaktion

Fur das Verstandnis aeroelastischer Phdnomene ist es wichtig die Interaktion zwischen
dem stromenden Medium und der sich bewegenden Struktur néher zu betrachten. Dazu
wird die aerodynamische Streifentheorie eingefihrt. Umstromungen von Koérpern fin-
den im dreidimensionalen Raum statt. Betrachtet man einen linienférmigen Korper,
lasst sich vereinfachend die Umstromung der Kopfenden bei der Betrachtung des
Umstrémungsvorgangs vernachléssigen, wenn der Koérper im Vergleich zu seinen
Querschnittsabmessungen sehr lang ist. FORSCHING [24] gibt as Grenzabmessungs-
verhdltnis der Lange zu der maximalen Querschnittsabmessung einen Wert von 5 an,
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um dreidimensionale Umstromungen mit Hilfe der Streifentheorie zu approximieren.
Nach der Streifentheorie kann man abschnittsweise ebene Stromungsverhdtnisse an-
nehmen, was die Betrachtung erheblich vereinfacht und die Grundlage fur ale analyti-
schen Herleitungen in Kapitel 2 ist. Wird der Korper im Raum mit der Windgeschwin-
digkeit U schrég angestromt, wird nach der Streifentheorie die Windgeschwindigkeit
in Komponenten in Richtung der Langsachse des Korpers y[J und senkrecht dazu X[
zerlegt. Diese Zerlegung zeigt Abb. 6. Die EinflUsse einer Schraganstromung werden
gedanklich dadurch eliminiert, dass man das xy-Koordinatensystem mit der Ge-
schwindigkeit U-sin({) entlang der Langsachse des Korpers y[| bewegt. Dass diese
Geschwindigkeitskomponente keinen Einfluss auf die Druckverteilung an der Oberfl&
che des K 6rpers austibt, ist nach FORSCHING [24] unter Vernachl&ssigung von Viskosi-
téts- und Grenzschichteffekten zuléssig. Die ebenen Krafte hdngen dann abschnitt-
sweise nur noch von der Windgeschwindigkeit U-cos({) und dem relativen, vertikalen
Anstromwinkel « ab.

Abb. 6: Windgeschwindigkeitszerlegung nach der Streifentheorie, FORSCHING [24]

Analog dazu wird auch das Tragwerk in Abschnitte zerlegt. Betrachtet man ein linien-
formiges Tragwerk, wie z. B. eine Hangebriicke in Abb. 7a, kann man den Haupttréger
gedanklich in Teilstiicke zerlegen und die mechanischen Eigenschaften des Gesamt-
systems durch diskrete Federn am gewahlten Abschnitt, Abb. 7b, ersetzen. Auf einem
kurzen Teilstiick konnen unabhangig von der Schwingungsform der Gesamtbriicke
wieder ebene Stréomungsverhdltnisse, wie in Abb. 7c, angenommen werden. Dann ist
das Modell konform zu der zuvor vorgestellten aerodynamischen Streifentheorie. In
der Ebene besitzt das Modell die Freiheitsgrade x, z und den Rotationswinkel a sowie
die Kréfte infolge der Umstrdmung in Richtung der drei Freiheitsgrade Fy a0, Fz 200
und F,..o. Unter Vernachlassigung des horizontalen Freiheitsgrades, dies dient einer
anschaulicheren Darstellung, lautet das Differentiagleichungssystem dieses 2-
Freiheitsgradsystems
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-2 + ¢c,rz + k,rz = F
ITE z z z,aero’ (1-4)

o,aero

m-¢d + c,ra + k,-a =

wobei die mechanischen Grof3en: Masse m,, Rotationsmassentrégheit m,, Dampfungs-
konstanten ¢, und c,, vertikale Steifigkeit k, und die Rotationssteifigkeit k, sowie die
aeroel astischen Kréfte pro Langeneinheit definiert werden.

a)

2\
LY

ADbb. 7: Zur Entwicklung eines Abschnittmodells - Annahme zweidimensionaler Umstr Smung

Aus der zweidimensionalen Umstromung des Querschnitts resultiert eine Druckvertei-
lung auf der Querschnittsoberflache, deren Resultierende bezogen auf den Quer-
schnittsschwerpunkt zu den genannten Kréften fuhrt. Diese Krafte rufen am elasti-
schen System eine vertikale Verformung und eine Querschnittsrotation hervor. Infol-
gedessen dndert sich der relative Anstromwinkel a, sowohl durch die Querschnitt-
sverdrehung als auch aus der Kombination der Wind- und der vertikalen Bewegungs-
geschwindigkeit des Querschnitts. Andert sich der Anstromwinkel, dndern sich auch
die Druckverteilung und die resultierenden Kréfte. Abb. 8 zeigt die Druckverteilung an
einem Trapezquerschnitt bei Anstromwinkeln von « =3° und a =-3° nach BERG-
MANN [1]. Diese veranderten Krafte bewirken auch eine Verformungsanderung und
diese wieder Krafténderungen.

[+]

a=+3°

a=-3

c
c

PEHEEH
AR RRN

Abb. 8: Druckverteilung auf einem umstrémten Trapezpr ofil, BERGMANN [1]
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Man erkennt den Ruckkopplungsmechanismus aeroelastischer Kréfte. Die Verformun-
gen sind kraftabhangig und die Kréfte sind verformungsabhangig. Schwingt der ums-
tromte Querschnitt, werden sich bewegungsabhéngige Kréfte einstellen. Die einzelnen
Kraftkomponenten konnen dann als 12 beliebige aeroelastische Koeffizienten g« zu
den kinematischen Grofden des Differentialgleichungssystems nach Gleichung (1.4)
angenommen werden. Die aeroel astischen Kréfte lauten dann:

I:z,aero = am,zz'2 —’_ac,zz'Z +ak,zz'z +a‘m,za a +ac,za a +ak,za a
Froeo = @maz'2 +8,,02 8, 7 +8n,, 0 +8,, 0 +8,, 0
Nimmt man eine harmonische Schwingung fur beide Freiheitsgrade an - eine beliebige

Bewegung kann in ihre harmonischen Anteile durch eine FOURIER-Transformation
zerlegt werden -

t)
a(t)
lassen sich die Verformungs- und Beschleunigungsanteile aufgrund einer Phasenver-
schiebung von 180° zusammenfassen:

(1.5)

2-sn(Qt+¢,) = Zt) ~2-Q%-sn(Qt +¢,)
G-sin(Qt+e,) = dlt) = -a-Q*-sin(Qt+g,)’

(1.6)

() = -Q% 1)

i) = -0 alt) 7

Die Annahme, dass eine in ihre harmonischen Komponenten zerlegte Bewegung durch
Superposition der einzelnen Antelle abgebildet werden kann, setzt ein lineares Kraft-
modell voraus. Die aeroel astischen Kréfte vereinfachen sich zu:

Fraso = Buer? +@= 8, Q)2 4o, d +(a, A, Q)a
= ac,zz'z +akaZZ-Z +at,za'd _,_akm’m_a

Fruo = A ? Hagaman @z a0 +Hag,-an, 0)a O
= at,az'z +akmyaz-z +ammx.d +akm,aa'a

Das mechanische System des 2-Freiheitsgradschwingers und der umstrémenden L uft
als Einwirkung kann zu einem gekoppelten Gesamtsystem zusammengefasst werden.
Dies entspricht der Anschauung zweier voneinander abhangiger Einzelsysteme und
lasst sich mathematisch in matrizieller Form ausdriicken:

o _ _ . k _ _
{mz O]H{CZ %z O Hz}{ Yz~ Banza Hz}m_ (L9)
0 m, o P Co ~ 8 ua a ~&maz ka ~ & maa a 0

Man erh@lt unsymmetrische Matrizen, die die aeroelastischen Kréfte enthalten. Dabel
werden die Koeffizienten a:j; als aeroelastische Dampfung und die Koeffizienten a;
als aeroelastische Masse und Steifigkeit interpretiert. In Abschnitt 2.4.5 wird das
Lastmodell von SCANLAN [72] vorgestellt, das fur die eingefihrten Parameter fre-
guenzabhangige Funktionen, die sogenannten SCANLAN- oder Flatterderivative, defi-
niert. Eine Diskussion Uber die Interpretation der Anteile erfolgt im Anschluss an die
Herleitung des Modells. Hier sollen die aeroelastischen Phanomene anschaulich an-
hand von Gleichung (1.9) vorgestellt werden.
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Die aeroelastischen Koeffizienten werden von den mechanischen Gréf3en Dampfung
und Steifigkeit abgezogen. Daraus lassen sich folgende Szenarien ableiten. Sind die
Koeffizienten a, positiv, ist die Gesamtsystemdampfung geringer als die Dampfung
des mechanischen Systems. Wird die Gesamtsystemdampfung eines Freiheitsgrades
negetiv, ist das System in der Lage der Stromung kontinuierlich Energie zu entziehen
und eine angefachte Schwingung in einem Freiheitsgrad durchzufihren. Diese wirde
theoretisch zu unendlich grof3en Schwingungsamplituden und praktisch zum System-
versagen fuhren. Dieses Phdnomen nennt man Galloping. Je nach Freiheitsgrad unter-
scheidet man Biege- und Torsionsgalloping. Die resultierende Kraftrichtung wirde
immer in Bewegungsrichtung zeigen und positive Arbeit leisten, die durch die mecha-
nische Dampfung des Systems nicht mehr dissipiert werden kann.

Spielen die Nebendiagonalelemente der Gesamtdampfungsmatrix eine Rolle, kommt
es zu einer gekoppelten angefachten Schwingung des Systems, dem sogenannten Flat-
tern. Beide Freiheitsgrade schwingen dann dominant mit der sogenannten Flatterfre-
quenz. Hier wird auf beiden Freiheitsgraden gleichzeitig positive Arbeit geleistet. Eine
anschauliche Darstellung der Querschnittsbewegung und der resultierenden Kréafte ist
z. B. bei RUSCHEWEYH [67] zu finden. Dabel spielt die Phasendifferenz zwischen der
Vertikal- und der Rotationsschwingung eine grof3e Rolle. Betragt die Phasendifferenz
0°, ist die Gesamtenergiebilanz gleich Null. Bel einer Phasendifferenz von 90° wird
ausschliefllich positive Arbeit geleistet. In einem Ubergangsbereich je nach Schwin-
gungs- und Kraftamplituden ist die Gesamtenergiebilanz positiv und das System fuhrt
divergente Schwingungen aus.

Die Koeffizienten a;; verandern die Eigenfrequenz des aeroelastischen Gesamtsys-
tems gegenlber der Eigenfrequenz des mechanischen Systems. Tendiert eine der bei-
den mdglichen Eigenfrequenzen gegen Null, verliert das Gesamtsystem seine Steifig-
keit und reagiert schon bei minimalen Stérungen mit plotzlich auftretenden, grof3en
Verformungen. Das Gesamtsystem kippt schlagartig aus oder verandert ruckartig seine
Position. Dies kann dem mathematischen Modell entsprechend auf beiden Freiheits-
graden geschehen. Man spricht von einer sogenannten Divergenz. Dieses Phanomen,
siehe FORSCHING [24], tauchte in den Anfangen der Luftfahrt vor allem bei Flugzeu-
gen mit einer Tragflache auf und ist damit eine Begriindung, warum in den Anfangen
der Aeronautik dem Doppeldecker mit einer grof3eren Torsionssteifigkeit der Tragfl&
chen der Vorzug gegeben wurde.

Betrachtet man das Gleichungssystem (1.9) mathematisch, lasst sich die Gleichung,
abgesehen von der trivialen Lésung, durch die Berechnung von Eigenwerten und Ei-
genvektoren als Losung eines Eigenwertproblems erflllen. Damit handelt es sich bei
den beschriebenen Phanomenen um Stabilitétsprobleme. Die Eigenwerte der Ldsung
sind komplex. Die Imaginarteile beschreiben die Antwortfrequenz und die Redlteile
der Eigenwerte die Dampfung des Gesamtsystems. Man kann fUr gegebene Koeffi-
zienten g das Eigenwertproblem I6sen und das System auf seine Stabilitét prifen. Die
Eigenvektoren sind ebenfalls komplex und beschreiben die Schwingungsform jedes
Freiheitsgrades mit Amplitude und Phase.
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Der Nachweis der aeroelastischen Stabilitét kann auf zwei Arten erfolgen. Man be-
rechnet anhand der modalen Eigenschaften des Tragwerks, Eigenfrequenzen und Ei-
genformen, die generalisierten Parameter eines Abschnittsmodells: Steifigkeit, Damp-
fung, Masse und Einflussiange, um dann mit den ebenfalls generalisierten, aeroelasti-
schen Grofen an einem 2- oder 3-Freiheitsgradmodell die kritische Windgeschwindig-
keit zu berechnen. Durch eine sinnvolle Kombination von Eigenformen unter Bertick-
sichtigung der mdglichen aerodynamischen Arbeit kann der aeroelastische Stabilitéts-
punkt mit der kleinsten Einsetzwindgeschwindigkeit gefunden werden. Solch ein Vor-
gehen wird z. B. von EusaNI [21] verfolgt. Alternativ kann man die aeroelastischen
KraftgrofRen in die Gesamtmatrizen eines Finite Elemente Modells einer kompletten
mechanischen Struktur einmischen und anschlief3end nach einer Transformation in den
Modalraum das Eigenwertproblem |8sen. Dieses Verfahren wird z. B. von STRGMMEN
[78] und ROESLER [65] angewendet. Mit Hilfe der aeroelastischen Koeffizienten, ge-
geben durch die Flatterderivative, kann mit den gekoppelten Gesamtmatrizen des Fini-
te Elemente Modells auch eine Berechnung im Zeitbereich mittels eines numerischen
Integrationsverfahrens durchgefihrt werden. Da die Flatterderivative antwortfrequenz-
abhangig sind, ist diese Methode, siehe FEILL [22], einiterativer Prozess, weil die Flat-
terfrequenz vorgeschétzt werden muss. Alle Verfahren liefern als Ergebnis die kriti-
sche Windgeschwindigkeit Uyit.

1.2.3 Experimentelle Verfahren

Fir die experimentelle Identifikation von aeroelastischen Kréften und den daraus ab-
geleiteten Parametern und Funktionen stehen zwei grundlegende Verfahren zur Verfi-
gung. Dabei handelt es sich um das Verfahren der gefiihrten Bewegung und das Ver-
fahren der freien Schwingung. Abb. 9 zeigt exemplarisch die Versuchskonfigurationen
fUr beide Verfahren, die in abgewandelter Form fir die Messung von aeroel astischen
Kréften eingesetzt werden.

Abb. 9: Experimentelle Verfahren: a) gefihrte Bewegung und b) freie Schwingung
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Bel Anwendung des Verfahrens der gefiihrten Bewegung wird ein Abschnittsmodel
durch einen elektromechanischen Antrieb im Windkana bewegt. Dabei werden die
Kréfte und die Verformungen oder Beschleunigungen gemessen. Die Kraftmessungen
enthalten die Tragheits- und Dampfungskréfte des mechanischen Systems, weshab
diese in Referenzmessungen in ruhender Luft identifiziert werden mussen. Diese Kréaf-
te missen dann durch geeignete mathematische Operationen bel der Identifikation der
reinen Windkréafte berticksichtigt bzw. abgezogen werden. Fir die Identifikation von
Flatterderivativen werden in der Regel stationdre harmonische Schwingungen betrach-
tet. Dieses Vorgehen und die in dieser Arbeit verwendeten Algorithmen werden in Ab-
schnitt 3.4 vorgestellt. Messungen dieser Art wurden z. B. 1939 von SILVERSTEIN &
JOYNER [74] und 1948 von HALFMAN [26] an symmetrischen Tragfllgelprofilen
durchgefiihrt. HALFMAN realisierte bereits eine gekoppelte gefuhrte Bewegung des
vertikalen Freiheitsgrades und der Querschnittsrotation.

Der in dieser Arbeit in Kapitel 3 vorgestellte Versuchsstand geht auf Entwrfe von
HORTMANNS [30] zurtick und erweitert das Konzept um den horizontalen Freiheits-
grad. BERGMANN [1] fuhrte 2004 im Wasserkanal Versuche nach der Methode der
gefUhrten Bewegung bei Realisierung einer stochastischen Wegvorgabe durch. Aus
diesen Messungen identifizierte er Flatterderivative zum Vergleich mit den anhand
von harmonischen Bewegungen identifizierten Werten. Eine gefiihrte Bewegung in
drei Freitheitsgraden wurde bereits von DIANA et al. 2004 realisiert [18]. Der von ihnen
im Windkanal der Universitét in Mailand montierte Versuchsstand verwendet hydrau-
lische Antriebe und ist in der Lage auch gekoppelte harmonische Schwingungen aus-
zufuhren.

Versuche mit einer gefuhrten Bewegung kénnen auch instationdr oder mit nichthar-
monischen Bewegungen durchgefiihrt werden. Dies dient der direkten Identifikation
der aeroelastischen Kréfte im Zeitbereich. KUSSNER [38] berichtete 1936 von instatio-
néren Messungen an Tragfllgelprofilen im Wasserkanal, die aus der Ruhelage plotz-
lich auf eine konstante Geschwindigkeit beschleunigt wurden. Er vergleicht die Er-
gebnisse mit WAGNERS [86] analytischer Losung, die in Abschnitt 2.4.3 vorgestellt
wird. 2003 verotffentlichten CARACOGLIA & JONES [6] Ergebnisse aus instationdren
Messungen, bei denen ein symmetrisches Tragflachenprofil ruckartig im Windkanal
gedreht wurde. Auch dies dient dem Vergleich mit der WAGNER-Funktion. In Kapi-
tel 6 werden Messergebnisse von instationdren Messungen mit dem in Kapitel 3 vor-
gestellten Versuchstand gezeigt. Dabei wird der Querschnitt nacheinander in allen 3
Freiheitsgraden aus der Ruhelage heraus auf eine stationdre harmonische oder eine
frequenzveranderliche Bewegung beschleunigt. Aus diesen Messdaten werden die ae-
roelastischen Kréfte im Zeitbereich identifiziert.

Versuche nach der Methode der freien Schwingung erfordern eine elastische, haufig
durch Stahlfedern realisierte, Lagerung der Abschnittsmodelle im Windkanal. Ver-
schiedene versuchstechnische Umsetzungen sind moglich. Ziel ist es immer, eine
Schwingung in zwei oder drei Freiheitsgraden entkoppelt und gekoppelt zu ermogli-
chen. Dabei kann das Modell durch Fihrungsachsen oder durch Abspannungen ge-
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fuhrt werden. So lassen sich die aeroelastischen querschnittsspezifischen Parameter
nacheinander und in gekoppelten Versuchen identifizieren. Die Eigenfrequenzen des
Modells und damit die Schwingfrequenzen des Versuchs kénnen durch eine Variation
der Steifigkeit der Federn oder der Modellmasse eingestellt werden. Grof3ere Schwie-
rigkeit bereitet das Justieren der Modelldampfung. Diese ist fur die Ubertragung der
Modellversuche auf den Mal3stab der realen Konstruktion wichtig. Der Zusammen-
hang wird durch die SCRUTON-Zahl beschrieben und in Abschnitt 2.4.1 erlautert.

BIRNBAUM flhrte 1924 [3] Freischwingversuche mit Holzflligelabschnittsmodellen
durch. 1971 Ubertrug SCANLAN die theoretischen Herleitungen aus der Aeronautik auf
Briickenquerschnitte und fuhrte Ausschwingversuche an einem Tragfligelprofil und
Brickenquerschnitten, unter anderem dem Querschnitt der TACOMA NARROWS Brii-
cke, durch [72]. HOFFER, LACHMANN & POsPISIL [28] verwendeten Freischwingver-
suche zur Identifikation Gberkritischer aeroelastischer Kréfte.

Das Verfahren der freien Schwingung hat den Vorteil, dass es versuchstechnisch ein-
facher umzusetzen ist als die Methode der gefiihrten Bewegung. Letztere erfordert eine
aufwandige Mechanik und Steuerung zur Umsetzung der Bewegung. Andererseits ist
bei Anwendung der Methode der gefiihrten Bewegung die Identifikation der Flatterde-
rivative wesentlich leichter. Die Bewegung entspricht recht genau den harmonischen
Bewegungsansatzen und enthdlt, abhangig von der gewéahlten Mechanik, im Wesentli-
chen eine Bewegungsfrequenz. Die gemessenen Kréfte hingegen weisen deutlich gro-
Rere Storungen auf, die aus einer unvermeidlichen Restturbulenz im Windkana und
Impulsen aus dem Bewegungsmechanismus resultieren. Im Gegensatz zu Frei-
schwingversuchen bewirken diese Kréfte aber keine signifikanten Verformungen, da
die Fihrung des Modells sehr steif ist. Man erhélt storungsdrmere Wegsignale. Die
mathematisch algorithmische Identifikation ist damit leichter.

Bel Versuchen mit einer gefihrten Bewegung kann ein grél3erer Frequenzbereich rea-
lisiert werden. Gerade bei sehr kleinen Eigenfrequenzen kdnnen die Amplituden im
Freischwingversuch schnell zu grol3 werden und den durch die angenommenen Linea-
riserungen definierten Bereich und die Grenzen der elastischen Aufhangung des
Windkanalmodells verlassen. Aul3erdem ist es sehr schwierig, stationdre Schwingun-
gen im Freischwingversuch zu realisieren. Flatterderivative sind amplitudenabhangig
und dies verfalscht die Ergebnisse aus Freischwingversuchen. Bei einer gefiihrten Be-
wegung ist die Bewegungsamplitude fir alle Bewegungsfrequenzen fest einstellbar.

Betrachtet man Gleichung (1.9), erkennt man, dass die aeroelastischen Parameter in
der Dampfungs- und der Steifigkeitsmatrix auf den Hauptdiagonalen und auf den Ne-
bendiagonalen auftreten. Haufig werden die Parameter der Hauptdiagonalen in ent-
koppelten Versuchen bestimmt und anschlief3end zur Bestimmung der Parameter der
Nebendiagonalen bel der Auswertung von gekoppelten Versuchen wiederverwendet.
Die Messgenauigkeit dieser Parameter geht in die Genauigkeit der Parameter der Ne-
bendiagonalen ein. Dieses Problem besteht bei VVersuchen mit einer geftihrten Bewe-
gung nicht.
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Dass die beiden Verfahren nicht zu identischen Ergebnissen fihren, kann man anhand
einer Energiebetrachtung veranschaulichen. Flatterderivative beschreiben die aeroelas-
tischen Kréfte unter instationdren Bedingungen, siehe Abschnitt 2.4.1. Dabei hat der
Stromungsnachlauf einen Einfluss auf die Krafte am Querschnitt. Betrachtet man das
Energieverhdltnis in den drei Versuchsebenen: ungestorte Anstromung, schwingendes
Modell und Stromungsnachlauf, lasst sich folgendes feststellen. Bei einem Frei-
schwingversuch wird der ungestorten Anstrémung Energie entzogen, um den Quer-
schnitt zu bewegen. Der Stromungsnachlauf ist gegeniiber der Anstromung energiear-
mer. Bei einer gefihrten Bewegung jedoch wird durch den Mechanismus Energie von
aulRen zugefuhrt. Der Stromungsnachlauf ist gegentiber der ungestérten Anstrémung
energiereicher. Da der Stromungsnachlauf einen Einfluss auf die Krafte am Quer-
schnitt hat, kdnnen diese in beiden Versuchen nicht identisch sein. Versuchsergebnisse
beider Methoden werden in Abschnitt 4.2 fir ein symmetrisches Tragfltgel profil ver-
glichen. Die identifizierten Flatterderivative sind dhnlich, aber nicht identisch. Wie
grof? der Einfluss des eben beschriebenen Effektes dabel ist, kann zum jetzigen Zeit-
punkt nicht quantifiziert werden. Dazu mussten Messungen mit beiden Verfahren an
demselben Modell und unter méglichst 8hnlichen Bedingungen durchgeftihrt werden.

1.3 Stand der Forschung

Die experimentelle Bestimmung von Flatterderivativen in den zwei Freiheitsgraden z
und o, sowie der rechnerische Sicherheitsnachweis einer ausreichend grof3en kritischen
Einsetzwindgeschwindigkeit schlanker Bauwerke ist heute Stand der Technik. Die
verschiedenen experimentellen Verfahren, vorgestellt in Abschnitt 1.2.3, und die in
Abschnitt 1.2.2 aufgezeigten Berechnungsmethoden werden z. B. bel jeder grof3eren
Hange- oder Schrégseilbriicke angewendet.

Ein Schwerpunkt aktueller Forschung ist die Identifikation aeroelastischer Kréfte.
Eine Erweiterung der experimentellen Ermittlung von Flatterderivativen auf den hori-
zontalen Freiheitsgrad nach der Methode der freien Schwingung wurde z. B. 2002 von
CHEN, HE & XIANG [8] und 2004 von CHOWDHURY & SARKAR [12] vorgestellt. CA-
RACOGLIA & JONES [6] fuhrten 2003 Versuche an einem symmetrischen Tragflachen-
profil durch, bel denen sie durch das Einprégen einer ruckartigen Querschnittsverdre-
hung im Windkanal die aeroel astische Sprungantwortfunktion direkt bestimmten.

DECKER untersuchte 2000 [16] nichtlinear e aer oelastische Effekte in Anlehnung an
das quas stationare Windlastmodell durch Ausschwingversuche elastisch gelagerter
Querschnittsmodelle in zwel Freiheitsgraden. Weitere Untersuchungen nichtlinearer
Effekte nach der Methode der gefiihrten Bewegung in zwei Freiheitsgraden wurden
1997 von HORTMANNS [30] vertffentlicht. Nichtlineare aeroelastische Effekte be-
schreiben die Amplitudenabhangigkeit der instationdren Kréfte. Dies driickt sich in
nichtlinearisierbaren statischen Kraftbeiwerten, siehe Abschnitt 2.2 , bei Verwendung
eines quas stationaren Windlastmodells oder durch einen unterschiedlichen Verlauf
der Flatterderivative bei einer Variation der Bewegungsamplitude bei Verwendung
eines instationdren Kraftmodells aus.
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Aeroelastische Kréfte im kritischen und post-kritischen Stadium untersuchten
POsPISIL, NAPRSTEK & HRACOV 2006 [64] und HOFFER, LACHMANN & POSPISIL
2008 [28]. Dabei verwenden sie das Verfahren der frelen Schwingung in den Frei-
heitsgraden z und o und zur Identifikation der aeroelastischen Parameter die ,,Cova-
riance Block HANKEL Matrix Methode“ nach BROWNJOHN & BOGUNOVIC JAKOBSEN
[5].

Ein weiterer Schwerpunkt ist die numerisch agorithmische Umsetzung aeroel astischer
Simulationen im Zeitbereich mittels Indizialfunktionen an Strukturen des Bauwe-
sens. SALVATORI implementierte 2007 [68] das Zeitbereichsmodell aeroelastischer
Kré&fte in einen Finite-Elemente Code und fuhrte damit Simulationen an einer Gesamt-
briicke durch. Die verwendeten Indizialfunktionen werden durch eine Anpassung von
rationalen Approximationsfunktionen im Frequenzbereich berechnet. Weitere Imple-
mentierungen stammen von COSTA & BORRI 2006 [14] und in Verbindung mit boe-
ninduzierten Kréften COSTA, BORRI, FLAMAND & GRILLAUD 2007 [15].

Eine weitere Form der Stromungs-Struktur-Kopplung, abweichend von der Be-
schreibung der Kréafte durch Indizialfunktionen, kann durch experimentell ermittelte
Windkréafte auf direktem Weg erfolgen. BERGMANN entwickelte 2004 [1] ein Verfah-
ren zur Kopplung eines numerischen Modells einer Briicke mit zwel Freiheitsgraden
mit den experimentell ermittelten, aeroelastischen Kréften nach der Streifentheorie.
Die im Wasserkana gemessenen Kréfte werden dabel auf ein numerisches Modell der
Briicke aufgebracht und die Antwort des numerischen Modells wird dann Uber eine
Servosteuerung dem Querschnittsmodell im Wasserkanal eingepragt. Dies geschieht in
Echtzeit und stellt eine direkte Stromungs-Struktur-K opplung dar.

Ein vergleichbares Verfahren unter Verwendung numerischer strGmungsmechani-
scher Algorithmen anstelle von Wasserkanal versuchen wurde 2005 von EUSANI [21]
vorgestellt. Dies hat den Vorteil das Brickenmodell nicht auf ein System mit zwel
Zweifreiheitsgrad reduzieren zu mussen, da mehrere Computer das ebene Umstro-
mungsproblem fir die Abschnitte des Briickenmodells parallel 16sen kénnen. Durch
numerische Verfahren identifizierte Flatterderivative wurden z. B. von LARSEN &
JENS 1998 [39], MORGENTHAL 2000 [51] und THIESEMANN 2008 [83] vercffentlicht.

Die Steigerung der aeroelastischen Stabilitét durch aktive oder passive Steuerungs-
systeme ist ebenfalls ein Schwerpunkt aktueller Forschungen. PEiL & KIRCH verof-
fentlichten 2008 [62] algorithmische Untersuchungen Uber aktive Stabilisierungsme-
chanismen fir weitgespannte Briicken auf der Basis der Systemtheorie. Eine bewe-
gungsabhangige Modifikation der aeroelastischen Querschnittseigenschaften durch
mechanisch gesteuerte Klappen, @nlich den Landeklappen eines Flugzeugs, wurde
2002 von OMENZETTER, WILDE & FUJNO vorgestellt [59]. Der Einsatz von passiven
Schwingungsdampfern zur Stabilisierung aeroelastischer Schwingungen wurde 2005
von EUsANI an Finite-Elemente Modellen von Gesamtbriicken untersucht [21]. Ein
Anwendungsbeispiel fir solche Schwingungsdampfer an einer Ful3géngerbriicke wur-
de 2006 von ZAHLTEN & EUsANI veroffentlicht [91]. Der Einsatz aktiver Schwin-
gungsdampfer wurde z. B. 2007 von KORLIN & STAROSSEK [37] untersucht.
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Aeroelastisch instabile Flatter- oder Gallopingschwingungen sind dadurch gekenn-
zeichnet, dass die aus der Anstromung stammende Energie durch die Systemdampfung
nicht dissipiert werden kann. Ansitze, diesen Uberschuss fiir die Ener giegewinnung
nutzbar zu machen, stammen von MATSUMOTO et al. 2006 [48] und 2007 [47].

1.4  Schwerpunkte und Gliederung der Unter suchungen

Ein Schwerpunkt der vorliegenden Arbeit liegt in der Entwicklung eines Versuchs-
standes zur Durchfiihrung von Windkanalversuchen nach der Methode der gefihrten
Bewegung [54]. Dieser soll harmonische Bewegungen von Abschnittsmodellen in drel
Freiheitsgraden ermoglichen, wobei die Versuche entkoppelt, d.h. in alen drei Frei-
heitsgraden einzeln, durchgefiihrt werden. Der Versuchsstand wurde im Grenz-
schichtwindkanal der RUHR-UNIVERSITAT BOCHUM montiert und im Dezember 2008
in Betrieb genommen.

Ein weiterer Schwerpunkt ist die Identifikation von aeroelastischen Zeitbereichs
funktionen. Diese Identifikation wird mit Hilfe eines aus der Aeronautik stammenden
und bereits in die Brickenaeroelastik Ubertragenen Verfahrens durchgefhrt. Rationale
A pproximationsfunktionen werden im Freguenzbereich in die messtechnisch bestimm-
ten Flatterderivative eingepasst. Auf der Basis der Systemtheorie konnen diese Appro-
ximationsfunktionen in den Zeitbereich transformiert werden. Das Ergebnis sind Im-
puls- und Sprungantwortfunktionen des aeroelastischen Systems. Letztere entsprechen
den Indiziafunktionen. Es werden Parameterstudien Uber den Einfluss der gewéhlten
Ansatzfunktionen auf die Sprung- und Impulsantwortfunktionen im Zeitbereich durch-
gefuhrt und Anwendungsgrenzen bzgl. des Frequenzbereiches der Systemantworten
aufgezeigt [53].

Zum Vergleich werden die Zeitbereichsfunktionen anhand von instationdren Messun-
gen, d.h. aus der Ruhelage heraus, ebenfalls im Zeitbereich identifiziert. Dabel wer-
den dieselben Ansatzfunktionen verwendet. Zur Kontrolle werden die durch Approxi-
mationen mit rationalen Funktionen gefundenen Sprungantwortfunktionen auf die ge-
messenen instationdren Verformungen angewendet. Die berechneten Krafte werden
mit den gemessenen Kréften verglichen.

Die vorliegende Arbeit ist in drei Teile gegliedert. In Teil | werden nach einer Einfih-
rung in die Aeroelastik die experimentellen Verfahren der freien Schwingung und der
gefuhrten Bewegung in Kapitel 1 vorgestellt und miteinander verglichen. Des Weite-
ren werden in Kapitel 2 die analytischen Grundlagen der Beschreibung aeroel astischer
Kréfte erlautert. Anhand theoretischer Uberlegungen werden die Anwendungsgrenzen
linearisierter Modelle in allgemeiner Form hergel eitet.

Die Konstruktion des V ersuchsstandes, die mechanische Umsetzung und die Erfassung
und Auswertung der Messdaten werden in Teil |1 der Arbeit in Kapitel 3 behandelt.
Kapitel 4 stellt Messergebnisse und daraus abgel eitete aerodynami sche und —el astische
Parameter fur ein symmetrisches Tragflachenprofil und zwel Briickenquerschnitte vor.
Die Identifikation der Zeitbereichsfunktionen erfolgt in Teil 111 der Arbeit. Die An-
passung der rationalen Approximationsfunktionen erfolgt in Kapitel 5 und die direkte
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Identifikation im Zeitbereich in Kapitel 6. In Kapitel 7 werden die Ergebnisse der
Identifikationen gegentibergestellt und bewertet. Die Arbeit schliefst mit einer Zusam-
menfassung der Ergebnisse und einem Ausblick auf noch zu untersuchende Aspekte
bei der Identifikation von aeroel astischen Kréften im Zeitbereich.
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2 Windlastmodelle

2.1 Ingenieurmodellefir Windbelastungen

Die Belastungen auf reale Tragwerke infolge Windeinwirkung konnen fir die Bemes-
sung lediglich als Naherungen bestimmt werden. Der tatsachliche Umstromungspro-
zess ist ausgesprochen komplex und fir die rechnerische Nachweisftihrung nicht ab-
bildbar. Eine numerische Berechnung der Umstrémung komplexer Geometrien mit
den Mitteln der , Computational Fluid Dynamics®, kurz CFD, ist Gegenstand aktueller
Forschungen. Von daher wird in der Praxis auf Modellversuche im Windkanal und auf
vereinfachte Ingenieurmodelle zurtickgegriffen. Diese werden in den folgenden Ab-
schnitten im Hinblick auf selbsterregte Krafte unter Vernachléssigung der Turbulenz
vorgestellt. Alle Modelle finden in der Praxis je nach Problemstellung Anwendung.
Wesentliche Kriterien sind dabel die Schwingungsanféligkeit des Bauwerks und die
stromungsmechanischen Randbedingungen. Fur die in der Praxis verlangten Sicher-
heitsnachweise von Bauwerken ist eine genaue Kenntnis der Krafte im Stabilitatsfall,
vor allem, wenn bereits grof3e Schwingungsamplituden auftreten, nicht notwendig. Der
Nachweis der aeroelastischen Stabilitét erfolgt Uber die Berechnung der Einsetzwind-
geschwindigkeit der in Abschnitt 1.2.2 beschriebenen Phanomene.

2.2 Statische Betrachtung

Auf ein starr gelagertes, nicht schwingungsféhiges System, welches in einem unend-
lich grof3en Gebiet umstromt wird, wirken in der Ebene nach der aerodynamischen
Streifentheorie die Kréfte:

e Widerstandskraft D in Stromungsrichtung (engl. ,drag force*)

o Auftriebskraft L senkrecht zur Stromungsrichtung (engl. , lift force”) und ein

e Moment M (engl. , pitching moment*).
Vernachléssigt man alle Windgeschwindigkeitsschwankungen infolge einer Turbulenz
der Stromung und auch ale Schwankungen in der Druckverteilung am Querschnitt
infolge Wirbelbildung aus Stromungsabl 6sung, ergeben sich die verbleibenden statio-
naren oder auch statischen Krafte nach Abb. 10 versehen mit dem Index , st*. Diese
Krifte dndern sich in Abhingigkeit vom Anstromwinkel o und unter der Annahme
stationdrer Bedingungen unabhangig davon, ob der Querschnitt oder das Stromungs-
gebiet rotiert.

Abb. 10: Definition statischer Windkr &fte
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Im Falle einer messtechnischen Bestimmung der statischen Kréfte, bei der sowohl die
Turbulenz als auch eine Schwankung der Krafte durch Strémungsabldsungen unver-
meidlich ist, werden die zeitlichen Mittelwerte der gemessenen Kréfte mit Hilfe des
aerodynamischen Staudrucks q:

1
% ZEpLUZ, (21)

der sich aus der ungestorten konstanten Geschwindigkeit im Stromungsgebiet U und
der Dichte der Luft p. zusammensetzt, und den Korperabmessungen Breite B und
Lénge L zu dimensionslosen Kraftbeiwerten C; normiert:

D
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In der Brickenaerodynamik hat es sich bewéhrt Gber der Querschnittsbreite B anstelle
der Querschnittshéhe H zu normieren. Widerstandsbeiwerte werden auch tber der an-
gestromten Flache senkrecht zur Strémungsrichtung normiert. Da aber gerade in der
Aeroelastik die theoretischen Losungen fur eine unendlich diinne Platte als Referenz
herangezogen werden, bietet sich die Verwendung der Breite al's Bezugsmal3 an.

Mit Hilfe dieser dimensionslosen Kraftbeiwerte lassen sich die an Modellen im Wind-
kanal gemessenen Kréfte auf ein Rechenmodell des realen Tragwerks tbertragen und
die zu erwartenden mittleren Kréfte berechnen. Dabel vernachlassigt man dynamische
Uberhéhungen durch Resonanzeffekte und lokale Druckspitzen durch die Turbulenz
des umstromenden Mediums. Ferner muss bei der mafstablichen Ubertragung der
Krafte vom Modell auf die Redlitét auf die Einhaltung der Modellgesetze, im Speziel-
len auf die REYNoLDS-Zahl-Ahnlichkeit, geachtet werden. Eine Erlauterung dieses
Ahnlichkeitsparameters erfolgt in Abschnitt 2.4.1. Beispiele fiir statische Kraftbeiwer-
te eines Tragflligels und zweier Brickenguerschnitte werden in den Abschnitten 4.2
bis 4.4 vorgestellt.

2.3 Quas-stationdres Windlastmodell

Berticksichtigt man die Beweglichkeit des Querschnitts im Stromungsgebiet as Tell
eines elastischen Systems, liegen streng genommen keine stationdren Verhaltnisse
mehr vor. Eine Approximation der Kréfte unter der Annahme von stationdren Verhalt-
nissen zu jedem Zeitpunkt der Bewegung bei Verwendung der in statischen Versuchen
ermittelten Kraftbeiwerte zum aktuellen Anstromwinkel nennt man en quasi-
stationares Lastmodell. Mit dieser stark vereinfachenden Annahme kann man unter
gewissen Bedingungen die tatsdchlichen Kréfte am Querschnitt gut approximieren.
Eine Abschétzung der notwendigen Rahmenbedingungen fir die Gultigkeit sogenann-
ter quasi-stationdrer Bedingungen erfolgt im Rahmen der Definition der reduzierten
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Geschwindigkeit in Abschnitt 2.4.1. Das Modell findet in der klassischen Galloping-
Theorie [67] und in der Behandlung von bdeninduzierten Schwingungen an linienfor-
migen Strukturen, siehe ZAHLTEN [90], Anwendung. Da sich diese Arbeit auf die
Identifikation von selbsterregten Kréften beschrankt, werden in der folgenden Herlei-
tung des quasi-stationdren Lastmodells die Schwankungsanteile in der Strémung in
Stromungsrichtung und senkrecht dazu vernachléssigt. Eine Herleitung inklusive die-
ser Anteile findet man bel SALVATORI [68].

Ein Querschnitt mit der Breite B fuhrt in einem Stromungsgebiet eine horizontale Be-
wegung in x-Richtung und eine vertikale Bewegung in z-Richtung durch. Gleichzeitig
dreht er sich um einen beliebigen Punkt im Abstand c-B vom Mittelpunkt mit dem Ro-
tationswinkel a. Eine solche Querschnittsbewegung ist exemplarisch in Abb. 11 dar-
gestellt. Alle sich einstellenden Kréafte in der Ebene werden auf die Rotationsachse
bezogen.

Abb. 11: Definitionen des quas stationaren Windkraftmodells

Die relative Anstromgeschwindigkeit U,y an einem beliebigen Punkt P des Quer-
schnitts im Abstand von d‘B vom Querschnittsmittelpunkt ergibt sich komponenten-
weise in x- und z-Richtung zu:

U, = U-X+a-(d-c)-B-sin(a)

X

U, = -z+a-(d-c)-B-cosla)

z

(2.3)

Der relative Anstromwinkel ¢ aufgrund der Querschnittsbewegung berechnet sich zu

X

¢= arctan(%j (2.4)

und die relative Windgeschwindigkeit U,y nach
UZ =UZ2+UZ. (2.5)

Die Kraftkomponenten pro Langeneinheit der quasi-stationaren Kréfte Dgs, Lgs und
Mgs werden mit Hilfe der statischen Kraftbeiwerte zum aktuellen, relativen Anstrom-
winkel berechnet:

D = q-B-CD(a+(p)

gs

L. = 9-B-Cla+o) . (2.6)

gs

Me = 0-B*-Cyla+o)

gs
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Diese sind in einem windfesten Koordinatensystem definiert und werden in das Aus-
gangssystem zu Beginn der Bewegung , in diesem Fall das x-z-System, transformiert:

Fx,qs = Dqs ’ COS((p)— qu g n((p)
Foe = Dg-sin(p)+L,-coslp). (2.7)
F = M

a,gs gs

Man erkennt deutlich den nichtlinearen Charakter der Kréfte in Abhéngigkeit der
Querschnittsbewegungen. Das Modell wird jedoch fur kleine Verformungen, bezogen
auf einen Ausgangsanstromwinkel, linearisiert. Ferner wird angenommen, eine Be-
grindung durch die Strémungsbedingungen erfolgt in Abschnitt 2.4.1, dass die Wind-
geschwindigkeit U im Vergleich zu den Schwinggeschwindigkeiten des Querschnitts
um ein Vielfaches grofer ist. Damit konnen alle Anteile der Herleitung, bei denen sich
die Windgeschwindigkeit quadratisch im Nenner eines Summanden befindet, bzw. bei
denen die kinematischen Bewegungsgrofien als Produkt entstehen, vernachlassigt wer-
den. Der Staudruck g ergibt sich dann zu:

1 1 X a(d-c)Bs n(a)j _ qo(l__x s a(d —c)Bs n(a)j _ 2.8)

==pU2 ==pU?1-+
q 2pL rel 2pL ( U U U U

Die statischen Kraftbeiwerte werden, bezogen auf einen Ausgangsanstromwinkel, li-
nearisiert. Der Kraftbeiwert zum Ausgangsanstromwinkel wird durch einen Uberstrich
gekennzeichnet und die Ableitungen der Kraftbeiwerte C; nach dem Anstromwinkel o
abgekiirzt durch:

dc, _
da
Die quasi-stationaren Krafte im Windkoordinatensystem konnen dann angenahert
werden durch:

C'.

(2.9)

D, = 9B(C,+Cpa+Cypo)
Le = qB(C_ZL +C'a+C, '-(p) . (2.10)
M, = qBZ(C_:M +C,,"a +C, '-go)

Durch die Annahme kleiner Verformungen vereinfacht sich die Transformation ins
Ausgangskoordinatensystem zu:

Fx,qs = Dqs - qu Q@
Foe = Do+l (2.12)
F = M

a,qgs gs

Setzt man Gleichung (2.8) und (2.10) in Gleichung (2.11) ein, erhdlt man wiederum
bei Vernachlassigung aller quadratischen Anteile die bewegungsabhéngigen Krafte im
Ausgangskoordinatensystem, vgl. SALVATORI & BORRI [69]:
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Frs = % B[_ 2(_:D Ul - (CD I_CL )UE +Cpla+ (CD I_CL )ﬂx UEOZ}
Fos = B[_ 2C, Ul - (CL +Cp )UE +Clla+ (CL +C, )ﬂz UEOZ} : (2.12)

F

a,qs

— X 4 . .. B .
qOBz|:—2CM U—CM U+CM OC+CM ﬂaaa}

Dabei werden die Mittelwerte der Kréfte zum Ausgangsanstromwinkel weggelassen
und alle Abhéngigkeiten von den Exzentrizitéten der Rotationsachse und des Refe-
renzpunktes P zu den Faktoren B; zusammengefasst. Dieses Vorgehen entspricht der
Argumentation von SALVATORI [68], dass es fur Briickenguerschnitte keinen fir ale
Kraftkomponenten gemeinsamen Neutralpunkt, wie bei dem in Abschnitt 2.4.2 be-
schriebenen hinteren Neutralpunkt fir die ebene Platte, gibt. Eine Einpassung dieses
quasi-stationdren Modells an Windkanalmessungen fir einen Tragfligel und zwei
Briickenquerschnitte sowie eine Identifikation der Parameter B; erfolgt in den Ab-
schnitten 4.2 bis 4.4.

2.4 Instationdre selbsterregte Krafte

2.4.1 Aerodastische Ahnlichkeitspar ameter

Instationdre, aeroelastische Kréfte werden in der Regel an Abschnittsmodellen im
Windkanal gemessen. Damit werden die aeroelastischen Querschnittseigenschaften
des jeweiligen Brickendeckquerschnitts bestimmt. Der Nachwels der aeroelastischen
Stabilitat erfolgt jedoch fir die geplante Briicke im OriginalmaRstab. Eine Ubertra-
gung der Messergebnisse vom Modell auf die Redlitét ist durch die Anwendung des
stromungsmechanischen Ahnlichkeitsparameters, der sogenannten reduzierten Ge-
schwindigkeit U, moglich. Ein Querschnittsmodell mit der Breite B, dargestellt in
Abb. 12 as Trapezquerschnitt, fihrt in einem Strémungsgebiet mit der ungestorten
Windgeschwindigkeit U eine rein harmonische Bewegung z(t) mit der Bewegungsfre-
quenz f durch. Dann schwingt die Luft des Strémungsnachlaufs hinter dem Quer-
schnitt ebenfalls mit der Bewegungsfrequenz des Modells. Die zugehorige Schwing-
zeit T ist als Kehrwert der Bewegungsfrequenz definiert. Unter der Annahme, dass die
Luft hinter dem Querschnitt mit der mittleren horizontalen Windgeschwindigkeit U
abflief, betragt die Wellenlénge im Stromungsnachlauf Ly, = U-T.

— |( L,=U-T J

Abb. 12: Definition der Wellenldnge L desinstationdren Windlastmodells
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Normiert man die Wellenléange Ly, mit der Querschnittsbreite B und ersetzt die Wel-
lenl&nge durch das Produkt aus der Windgeschwindigkeit und der Schwingzeit, erhalt
man die reduzierte Windgeschwindigkeit U .

L, u-T U

U, “B°- B "B (2.13)
Diese reduzierte Windgeschwindigkeit ist ein Mal3 fir die Instationaritét des jewelli-
gen Umstréomungsproblems im Hinblick auf selbsterregte, aeroelastische Kréfte. Ein
Umstrémungsproblem ist dann instationdr, wenn der Stromungsnachlauf einen nicht
zu vernachléssigenden Einfluss auf die Druckverteilung und damit auf die resultieren-
den Kréfte am Querschnitt hat. Dabel muss man sich den Stromungsnachlauf as ein
sich hinter dem Querschnitt befindliches Hindernis fur die Stromung um den Quer-
schnitt vorstellen. In einem Stromungsgebiet pflanzt sich eine Stérung auch stro-
mungsaufwarts, also entgegen der Stromungsrichtung, in einem gewissen Mal3 fort.
Hat dieser Effekt Einfluss auf die Umstromung des Querschnitts, spricht man von in-
stationaren Verhaltnissen. Dies ist der Fall bei kleinen reduzierten Windgeschwindig-
keiten, wenn die Wellenlange des Stromungsnachlaufs nur unwesentlich gréf3er oder
kleiner as die Breite des Querschnitts ist. Dies tritt bei kleinen Windgeschwindigkei-
ten und grof3en Bewegungsfrequenzen auf.

Eine grol3e reduzierte Windgeschwindigkeit bedeutet, dass die Wellenlange des Stro-
mungsnachlaufs wesentlich grofl3er ist als die Breite des Querschnitts. Anders ausged-
ruckt, ist dann die Windgeschwindigkeit grof3 und die Bewegungsfrequenz klein. Da-
mit befindet sich die Stérung weit hinter dem Querschnitt und ihr Einfluss verschwin-
det. Das Umstromungsbild nahert sich stationdren Verhaltnissen, also denen eines ru-
henden Querschnitts, an. In diesem Fall kdnnen die Krafte durch das quasi-stationére
Modell angenghert werden. HOFFER [27] gibt as Grenzwert fir den Ubergang zu sta-
tionaren Verhdtnissen fUr die von ihm untersuchten strémungsschlipfrigen Briicken-
querschnitte U,oq = 20 an. Fiir das in Abschnitt 4.2 untersuchte Tragfliigelprofil NA-
CA0020 lassen sich die gemessenen Flatterderivative ab dem von HOFFER angegebe-
nen Wert U, = 20 durch das quasi-stationdre Modell approximieren.

Diese Definition der reduzierten Windgeschwindigkeit U,eq wird in Teil 11 und [11 die-
ser Arbeit verwendet. In den folgenden Abschnitten 2.4.2 bis 2.4.5 wird die folgende,
aus der Aeronautik stammende, Definition benutzt:

U

=, 214
ured f b ( )

Der Kehrwert der reduzierten Geschwindigkeit ist als sogenannte reduzierte Frequenz
K definiert, wobel die Bewegungsfrequenz des Querschnitts f durch die Kreisfrequenz
der Bewegung o ersetzt wird:

_Bwo 2r

K .
U U,

(2.15)

Analog dazu ist die reduzierte Frequenz k im aeronautischen System definiert durch:
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k:b'_a’: 2n

. 2.16
U Ureq ( )

Ein weiterer Ahnlichkeitsparameter, der bei der Ubertragung von Modellversuchen auf
die Realitdt beachtet werden muss, ist die REYNOLDS-Zahl-Ahnlichkeit, siehe SUREK
& STEMPIN [79].

Die REYNoOLDs-Zahl Reist as das Verhdtnis von Druck- zu Reibungskréften bei der
Umstrémung eines Koérpers

uT
1%

mit einer charakteristischen Querschnittsabmessung I" und der kinematischen Viskosi-
tit v des umstromenden Mediums definiert. Gerade die Kraftbeiwerte von stumpfen
gerundeten Korpern, wie z. B. Kugeln oder Zylindern, zeigen eine deutliche Abhéan-
gigkeit von der REYNOLDS-Zahl, siehe BOHL [4]. Dies liegt daran, dass die Punkte der
Stromungsabldsung nicht eindeutig definiert sind und ihre Lage je nach Stromungssi-
tuation verandern konnen. Die REYNOLDS-Zahl Re beschreibt damit auch die Ausbil-
dung der Grenzschicht des umstromten Profils. Widerstandsbeiwerte von gerundeten
Profilen héngen somit auch von der Rauigkeit der Profiloberflache ab. Bei in der Regel
kantigen Brickenguerschnitten tritt dieses Problem nicht auf.

Speziell bei der Durchfiihrung von Freischwingversuchen muss auf die Ahnlichkeit
der SCRUTON-Zahl Sc bei der Ubertragung der Versuchsergebnisse in einen groReren
Maldstab geachtet werden, siehe HoLMm [29]. Die SCRUTON-Zahl Sc, auch bekannt als
M assendampfungsparameter, ist allgemein definiert al's

_mé (2.18)

Fur den Fall einer Trandationsschwingung berechnet sich die SCRUTON-Zahl aus der
Trandationsmasse des mechanischen Systems m, der Systembreite B, der Rohdichte
des stromenden Mediums p;, in diesem Fall der Luft, und dem Lehr schen Damp-
fungsmaB3 des mechanischen Systems &. Sie gewihrleistet, siehe HOFFER [27], die
Ubertragbarkeit der aeroelastischen Dampfung auf den Naturmalistab.

2.4.2 Beschreibung im Frequenzbereich

Fir eine ebene Platte inkl. Hohenruder leitete THEODORSEN 1934 [81] die selbsterreg-
ten instationdren Kréfte nach der Potentialtheorie her. Er verwendete das Verfahren
der konformen Abbildung, bel dem die bekannte Umstromung eines Kreiszylinders
auf die Umstrémung einer Platte durch eine komplexe Abbildungsfunktion Ubertragen
wird. THEODORSEN Vverifizierte seine anal ytischen Ergebnisse an Tragfltgel profilen im
Windkanal. Dazu fihrte er Freischwingversuche durch und steigerte die Windge-
schwindigkeit bis zur Stabilitétsgrenze unter Variation der Eigenfrequenzen des elasti-
schen Systems. Umfangreiche experimentelle Untersuchungen wurden 1940 von
THEODORSEN & GARRICK [82] veroffentlicht. Unter Vernachl&ssigung des Ruderfrel-
heitsgrades zeigt Abb. 13 die geometrischen Parameter und die positiven Bewegungs-
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und Kraftrichtungen der Herleitung. Die Herleitung erfolgte in einem aeronautischen
Koordinaten- und Parametersystem, d.h. die positive Trandationsrichtung h as auch
die positive Kraftrichtung der Auftriebskraft L zeigen nach unten.

w=(2-a-b)-a

bV Eay

22

vh, L

ADbb. 13: Definitionen der Windlastmodellbeschreibung im Frequenzbereich /
aer onautisches System

Die Herleitung beschréankt sich auf kleine Schwingungsamplituden und eine rein har-
monische Schwingung in allen Freiheitsgraden. Die gewahlten Bewegungsansétze
zeigt Gleichung (2.19). Beide Ansatzfunktionen besitzen dieselbe Frequenz aber un-
terschiedliche Amplituden und eine variable Phasenverschiebung. Gedampfte und di-
vergierende Schwingungen werden explizit ausgeschlossen. Die so bestimmten Kréfte
gelten nur fir den Stabilitétsfall, in dem ein elastisches Mehrfrelheitsgradsystem mit
unterschiedlichen Eigenfrequenzen in allen Freiheitsgraden mit derselben Antwortfre-
quenz schwingt.

a = d'elkt

T el (2.19)

Die Herleitung verwendet die dimensionslosen Grofden der reduzierten Frequenz k und
die dimensionslose Zeit t* nach Abb. 16, beide normiert mit der halben Plattenbreite b.
Die resultierenden Kréfte pro Langeneinheit der Platte betragen:

L = —prz-(ﬂUd+7TH—7Tabd)
—27r-pLUb-C-(Ua+h+(g—abjdj
) . (2.20)
M = —prZ-(nUb(z—ajo‘wnbz(yazjd—nab@

+7-p U -2b2-(1+aj-c-(Ua+h+(E—abjo‘cj
2 2
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mit der Wirbelschleppenfunktion C(k) = F(k) +i-G(k). Diese kann durch BESSEL-
Funktionen der 3. Art 1. und 0. Ordnung, auch HANKEL-Funktionen genannt, ausged-
riickt werden:

__HPK
O = BT HE) (2.21)

Abb. 14 zeigt den Real- und den Imaginérteil der Wirbelschleppenfunktion C und die-
selbe in der komplexen Ebene. Die Krafte nach Gleichung (2.20) kdnnen in einen zir-
kulatorischen, abhangig von der Wirbel schleppenfunktion C, und einen nichtzirkul ato-
rischen Anteil zerlegt werden. Die nichtzirkulatorischen Anteile enthalten die Trag-
heitskréfte der beschleunigten Luftmassen und jeweils einen quasi-stationdaren Damp-
fungsanteil. Die zirkulatorischen Anteile sind abhangig von der Schwingungsfrequenz
des Stromungsnachlaufs und représentieren den instationdren Einfluss des Stromungs-
nachlaufs auf die Druckverteilung an der Platte und damit auf die resultierenden Kré&f-
te. Die mit der Wirbelschleppenfunktion verkntipften kinematischen Gréfen kdnnen
als die resultierende vertikale Geschwindigkeit im %+Punkt der Platte infolge einer
Rotationsgeschwindigkeit um die Rotationsachse, einer vertikalen Schwinggeschwin-
digkeit und einer relativen Anstromgeschwindigkeit infolge einer Plattenverdrehung o
unter Beriicksichtigung der Annahme kleiner Verformungen interpretiert werden, sie-
he Abb. 13. Der Punkt im Abstand von % der Plattenbreite von der Plattenvorderkante
wird ,, hinterer Neutral punkt genannt, vgl. KUSSNER [38].

a) b)
1.2 i 0.00

1.0 cemmmmmn G(k) \ /
-0.05

08 \
06F N
— = -0.10
0.4 /
0.2 -0.15
0.0 \\/ /
A B—

-0.2= -0.20
0 1 2 3 4 0.4 0.6 0.8 1.0

k R

F,G

Abb. 14: Wirbelschleppenfunktion C nach THEODORSEN [81]

Die Tragheitskréfte infolge einer Translation und einer Rotation der Luftmassen erge-
ben sich nach THEODORSEN fol gendermalien:

L = L+L, = —pab’>h +p7b’-ab-d

. . 2.22
My = M, +M;, = pub?-ab-f —anbz(%+a2jb2-d (222)
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Die Trandlationsmassen konnen als die Masse eines Kreises mit dem Durchmesser 2b
interpretiert werden. Alle Kréfte sind nach THEODORSEN auf die Rotationsachse bezo-
gen, so dass sich Versatzmomente ergeben. Eine anschauliche Deutung der beschleu-
nigten Luftmassen zeigt Abb. 15. Das Eigenrotationstragheitsmoment betrdgt nach
THEODORSEN %2 des Eigenrotationstragheitsmomentes eines starren kreisfGrmigen
KOrpers.

1
1
1
\

Abb. 15: Tréagheitskrafte nach THEODORSEN infolge &) Translation und b) Rotation

243 Zeitbereichsdarstellung

Im Jahre 1925 veroffentlichte WAGNER [86] die Sprungantwortfunktion, auch WAG-
NER-Funktion, fir eine ebene Platte in einem inkompressiblen und reibungsfreien Me-
dium, die bei konstantem Neigungswinkel eine abrupte Geschwindigkeitsinderung
erfahrt. Dabel wird angenommen, dass sich die Bewegungsgeschwindigkeit der Platte
ohne Zeitverzogerung auf einen konstanten Wert einstellt. Der Verlauf der Bewe-
gungsgeschwindigkeit wird durch die Sprungfunktion oder HEAVISIDE-Funktion be-
schrieben. Infolge dessen wird der Verlauf der Auftriebskraft durch eine Sprungant-
wortfunktion beschrieben. Den Vorgang in Abhéngigkeit der dimensionslosen Zeit t
zeigt Abb. 16. Dabei stellt die dimensionslose Zeit t den {iber der halben Plattenbreite
normierten und in der Zeit t zurtickgelegten Weg bei einer konstanten Bewegungsge-
schwindigkeit U dar.

»_U. *_
t —bt ' =0

Abb. 16: Modellparameter im Zeitbereich
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WAGNER nimmt an, dass die Platte an ihrer Vorderkante keine geometrischen Unste-
tigkeiten aufweist, also als gerundet betrachtet werden kann. Dies schlief3t das Abldsen
von Wirbeln an den sonst vorhandenen Ecken der Vorderkante aus und stellt einen
wesentlichen Unterschied zu den Stromungsverhdtnissen an Briickenquerschnitten
dar. WAGNER selbst gibt keine explizite Funktion fir den Verlauf der Auftriebskraft
an, sondern einige numerisch bestimmte Funktionswerte der hergeleiteten Integrale.
KUssSNER vertffentlichte 1936 [38] eine Approximation als Reihenentwicklung, die
Ubereinstimmende Funktionswerte liefert. Die Funktion ist in Abb. 17 graphisch dar-
gestellt. Im Windingenieurwesen bewahrte es sich mit Approximationen der WAGNER-
Funktion zu arbeiten. Von GARRICK stammt eine 1938 [25] vertffentlichte rationale
Approximationsfunktion. Eine weitere Approximation der WAGNER-Funktion stammt
von JONES [34]. Er berechnete 1939 eine Approximation als Summe zweier exponen-
tieller Terme und eines konstanten Anteils. Diese Approximation hat den Vortell, dass
die einzelnen Summanden elementare LAPLACE-Korrespondenzen besitzen, was in
Kapitel 5 eingehend behandelt wird. Beide Approximationen zeigen die Gleichungen
(2.23) und Abb. 17.

2
. = 1_ _
s 16 * ' (2.23)
b = 1-0165.e°%" —0,335.¢%%*

WAGNER erlautert, dass unmittelbar nach dem Erzeugen der Bewegung eine impulsive
Auftriebskraft entsteht. Dieser Impulsist in Abb. 17 nicht enthalten. Danach stellt sich
die halbe Auftriebskraft im Vergleich zur Kraft nach unendlich langer Bewegung ein.
Der Startwert der WAGNER-Funktion betrégt damit 0,5 wahrend die Funktion fir
t' = oo gegen den Wert 1 konvergiert.
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0 2 4 ° ° b ’

Abb. 17: Approximationsfunktionen der WAGNER-Funktion
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Den Angriffspunkt der zirkulatorischen Auftriebskraft berechnet WAGNER bei % der
Plattenbreite von der Plattenvorderkante. Dieser Punkt wird , vorderer Neutral punkt*
genannt, vgl. KUSSNER [38]. Die zirkulatorischen Auftriebskrafte konnen durch Fal-
tung der WAGNER-Funktion mit der vertikalen Schwinggeschwindigkeit w im hinteren
Neutralpunkt analog zu THEODORSEN hach Gleichung (2.24) unter Vernachl&ssigung
der statischen Kraftkomponente zu einem mittleren Windangriffswinkel berechnet
werden [25].

L=2r % pU-2b. (w(o)- ot )+ [ ; ot - s)‘:'j—"s" dsj (2.24)

Berticksichtigt man, dass sich der relative Windangriffswinkel aus dem Quotienten der
Vertikalkomponente w und der ungestorten Windgeschwindigkeit U ergibt, vgl.
Abb. 13, erkennt man, dass die in Gleichung (2.24) berechnete Auftriebskraft tatsach-
lich vom relativen Angriffswinkel a,4 =wW/U abhangt. Die Faktoren aus Gleichung
(2.24) ergeben sich dann zur Ableitung des Liftkraftbeiwertes nach dem relativen Ang-
riffswinkel o: C_ = 2x, zum Staudruck qo und zur vollen Plattenbreite 2b.

24.4 Zeit- | Frequenzbereichstransfor mationen

Der Kraftansatz von WAGNER lé&sst sich nach GARRICK [25] durch eine FOURIER-
Transformation in die Wirbel schleppenfunktion nach THEODORSEN uUberflhren:

Clk)=ik-[ gt )-e" ot (225)

Die unabhangig voneinander hergeleiteten Kraftformulierungen sind inhaltlich gleich
in unterschiedlicher, mathematischer Darstellung. Einen umfangreichen Vergleich der
Ansdtze und Kraftformulierungen lieferte KUSSNER 1936 [38] in seinem ,, Zusammen-
fassenden Bericht tiber den instationdren Auftrieb von Fliigeln“. Dort benennt er auch
experimentelle Bestétigungen der oben erlduterten theoretischen Ansétze.

Ein wesentlicher Kernpunkt der Arbeit ist die Identifikation von Zeitbereichsfunktio-
nen. Dabei werden in Kapitel 5 aus messtechnisch bestimmten Flatterderivativen
durch eine Approximation im Frequenzbereich mit Hilfe von rationalen Funktionen
und anschlief3ender Transformation in den Zeitbereich Sprungantwort- bzw. Indizial-
funktionen bestimmt. Die gemessenen Kréfte lassen sich alerdings nicht in zirkulato-
rische und nichtzirkulatorische Anteile aufspalten. Dieses Vorgehen entspricht einer
Transformation aler Kraftkomponenten vom Frequenz- in den Zeitbereich. Die analy-
tische Sprungantwortfunktion ¢, unter Berlicksichtigung aller Kraftanteile, zirkulatori-
sche und nichtzirkulatorische Anteile, soll exemplarisch fir die Auftriebskraft infolge
einer Querschnittsverdrehung um die Plattenmitte (a=0) berechnet und mit der Jo-
NES-Approximation der WAGNER-Funktion verglichen werden.

Ausgehend von THEODORSENS Gleichung fur die betrachtete Kraftkomponente

La(t)z—prZUﬂ-02—27rpLUb-C-(U-a+%-0’cj, (2.26)
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erhdlt man nach Einsetzen eines harmonischen Bewegungsansatzes nach Gleichung
(2.37) fir die Querschnittsrotation o die Auftriebskraft in Abhingigkeit des Staudrucks
Jo und der reduzierten Frequenz k:

L,(t)= —{qo .27 - 2b{ik+ C -(1+ Igﬂ}a e, (2.27)

Mit der Aufspaltung der Wirbelschleppenfunktion C in ihren Real- und Imaginéarteil
C(k) = F(k) +1-G(k) ergibt sich die Auftriebskraft im Frequenzbereich zu:

La(k):—qO-Zn-Zb-{F—Gngi-(E+G+Fgﬂ. (2.28)

Die Sprungantwortfunktion ¢, wird durch eine inverse FOURIER-Transformation der
Frequenzantwortfunktion L, zur Impulsantwortfunktion y, und eine anschlief3ende In-
tegration derselben bestimmt. Eine Erlauterung der Zeitbereichsfunktionen und ihrer
Zusammenhange erfolgt in Kapitel 5.2 im Rahmen einer Einfthrung in die System-
theorie. Die inverse FOURIER-Transformation wird teils analytisch und teils numerisch
durchgefiihrt. Dazu ist es notwendig, die in Gleichung (2.28) enthaltenen reellen
Summanden durch modifizierte aquivalente Funktionen zu ersetzen, damit die Funk-
tionen im Frequenzbereich gegen O konvergieren und numerisch integriert werden
koénnen. Die modifizierten Funktionen zeigen Abb. 18 und Gleichung (2.29).
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Abb. 18: Modifikation der Frequenzbereichsfunktionen
1
I:mod = F-=
2 (2.29)
G = G- E - i
s 2 16
Damit ergibt sich die komplexe Kraftfunktion im Frequenzbereich zu

9 .3 . k
La(k):—qo-Zn-Zb-{EHZkJr Fog—Giog +i -(G+§- Fmodj] (2.30)
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Die inverse FOURIER-Transformation erfolgt in dimensionslosen Groéf3en, um einen
Vergleich mit der WAGNER-Funktion zu erméglichen. Die unabhangigen Variablen
lauten dann:

a).t:a)_'b.g.t:k.t*_
U b

Der reelle, konstante und der imaginére, lineare Anteil lassen sich analytisch durch
eine inverse FOURIER-Transformation F*{} in den Zeitbereich transformieren:

(2.31)

9 P 9 5('[* )
16 16 ", (2.32)
ik~ ()

Eine konstante Funktion im Frequenzbereich besitzt a's FOURIER-Korrespondenz die
DIRAC-Funktion o. Eine Multiplikation im Frequenzbereich mit i‘k entspricht einer
Ableitung der Funktion, dies entspricht im Zeitbereich dem Derivator als Ableitung
der DIRAC-Funktion. Die Impulsantwort y, ergibt sich unter Vernachlassigung der
Faktoren in Gleichung (2.30) zu:

* 9 * 3 S, x l % . k ikt
rumlt)= 25(c )+ 260)+ 2 £(Fm Gy ] -(G+§-Fmodn-ek‘ . (23
Setzt man die EULER-Identitét fur die komplexe Exponentialfunktion ein und bertick-
sichtigt von allen ausmultiplizierten Summanden nur die symmetrischen Funktionen,

verbleibt fir die numerische Integration
P )= | ((Fmod —Gmod)-cos(k-t*)—[mg- Fmodj-sin(k-t*)jdk . (2.34)
n 0

In das Ergebnis der numerischen Integration wird analog zu JONES [34] ein Ansatz der
folgenden Form mittels einer Fehlerquadratminimierung eingepasst

Yot )= 500 )+ 26(0 ) ra ™ va, e (2.35)

Abb. 19a zeigt das Ergebnis der inversen FOURIER-Transformation und die gefundene
Approximationsfunktion. Fir die numerische inverse FOURIER-Transformation wird

eine Frequenzschrittweite Ak =0.0001 und als obere Integrationsgrenze k =300 ge-
wahlt.

Die berechneten Koeffizienten der Approximationsfunktion der I mpulsantwortfunkti-
on zeigt die folgende Tabelle:

= o]} 7 b,
0,0740 | 0,3596 | 0,0167 | 0,0721

Tabelle 2: Approximationskoeffizienten der | mpulsantwortfunktion
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Abb. 19: Vergleich der Impuls- und Sprungantwor tfunktionen

Eine Integration der Impulsantwort gemal3 den Definitionen in Kapitel 5.2 liefert die
Sprungantwortfunktion ¢,. Sie ist durch die folgende Gleichung gegeben und im Ver-
gleich zur JONES-Approximation der WAGNER-Funktion in Abb. 19b dargestellt.

6,(t)=20-2(t' )+ % .5(t")-0,2058- 0% _0,2316. ¢ 0 (2.36)

Man erkennt den von WAGNER erwdhnten impulsiven Antell der Kraft zu Beginn der
Bewegung. Der Startwert der Sprungantwortfunktion bei Berlicksichtigung aller
Kraftanteile liegt bei 0,5625 im Gegensatz zu Y% fir die Sprungantwortfunktion des
rein zirkulatorischen Anteils. Beide Funktionen konvergieren fiir t = gegen 1 und
bilden damit den stationaren Grenzfall korrekt ab. Die hergeleitete Funktion ¢, wird in
Abschnitt 5.6 zur Verifikation eines A pproximationsalgorithmus zur Identifikation von
Zeitbereichsfunktionen im Frequenzbereich verwendet.

245 Darstellungim Zeitbereich mit frequenzabhéngigen Beiwerten

Eine Ubertragung der Theorie der selbsterregten instationaren Krafte nach THEODOR-
SEN und WAGNER auf nichtstromungsschltpfrige Querschnittsgeometrien, wie z. B.
Briickendecks, und auf divergierende und geddmpfte harmonische Schwingungen ge-
lang SCANLAN 1971 [72]. Die Herleitung der sogenannten SCANLAN- oder Flatterderi-
vative fur die ebene Platte in Potentialstromung bei stationdrer harmonischer Schwin-
gung erfolgt Uber das Einsetzen eines harmonischen Bewegungsansatzes nach Glei-
chung (2.37) und seiner Ableitungen nach der Zeit t in die Kraftformulierungen nach
THEODORSEN (2.20).

hit) = h-e”

2.37
al) = 6 -6 (2:37)

In den hier prasentierten Gleichungen werden alle Kraftkomponenten, zirkulatorische
und nichtzirkulatorische, wie auch alle Tragheitskrafte nach THEODORSEN sowie eine
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eventuelle Exzentrizitét a der Rotationsachse zur Plattenmitte berlicksichtigt. Die
Kraftgleichungen fur die Auftriebskraft L und das Moment M ergeben sich dann zu:

1 ., h (., h
L= —-=pU-°-2b - 2F — —k* + 2kG |-
+ 1+2(1—aj|:+2§ Eo'c
2 k JU
+(ak2+2F—2k(1— jGja}

(2.38)

M= _%PLUZ'ZbZ'ﬂ |:—Z(a+;j —+(ak2+2k(a+ j j

R o G v

+|=- ——a +

€

+(— k2(1+ azj - 2(a+ EJF + Zk(—— aZJGJa}

8 2 4
Ein Koeffizientenvergleich mit dem Lastmodell nach SCANLAN [72]
L(t)= %pLUZ.Zb- [kH;Uﬂ +kH;U3d +k’H,o +k2H;H
(2.39)

1 . h . b . .h
M(t)= E,oLu?-'.zbz. {kAU +kAZUa +k*Aa +k2A4d

fur die jeweiligen kinematischen Bewegungsgrof3en liefert die Flatterderivative der
ebenen Platte fir die Auftriebskraft:

2r

H, = -22F
! k
H, = —%(1+2[%—ajF+%Gj
(2.40)

. 271 5 1
H, = ( k2 + F—k(——ajG]

k> 2
H, = 27r(1+1Gj

2k

und fir das Moment:

. 2r 1
Aﬁi = —(a+§j|:

= %((a—%}rZ&—asz +E(a+%)(3j | o
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Diese Funktionen werden spéter als Referenzen fir die Messungen an eéinem symmet-
rischen Tragfllgelprofil in Kapitel 4.1 verwendet. SCANLAN entwickelte sein Modell
zunachst mit 6 Derivativen [72]. Dabei vernachl&ssigte er die Kraftanteile zu den De-
rivativen H, und A, . Spéter erweiterte er sein Lastmodell um diese Anteile und um
die horizontale Kraftkomponente und den horizontalen Frelheitsgrad [70]. Eine voll-
standige, alle Freiheitsgrade und Kréafte in der Ebene enthaltende Kraftformulierung
mit 18 Flatterderivativen wird in Kapitel 3.1 vorgestellt.
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Abb. 20: Flatterderivativeder Auftriebskraft der ebenen Platte bei variabler Rotationsachse

Abb. 20 und Abb. 21 zeigen den Einfluss der Lage der Rotationsachse auf die Flatter-
derivative der ebenen Platte als Funktion der reduzierten Geschwindigkeit U, in der
Definition nach Gleichung (2.14). Als Position der Rotationsachse wird die Mitte zwi-
schen dem vorderen und dem hinteren Neutralpunkt und der Plattenmitte sowie die
Plattenmitte selbst gewdhlt. Die Variation der Lage der Rotationsachse betragt "4 der
gesamten Plattenbreite. Die Derivative H; und H, héngen nicht von der Lage der Ro-
tationsachse ab. Eine Anderung des aeroelastischen Momentes in Abhéngigkeit des
vertikalen Freiheitsgrades, ausgedriickt durch die Derivative A; und A4, ist auf die
Veranderung der Bezugsachse und nicht auf eine Anderung der Krafte zuriickzufiih-
ren. Alle Kraftkomponenten, Auftriebskraft und Moment, in Abhangigkeit vom Rota-
tionswinkel zeigen eine mehr oder weniger starke Abhangigkeit von der Lage der Ro-
tationsachse. Mit den Derivativen H, und Hs andert sich die tatsichliche Auftriebs-
kraft. Damit ist die Verdnderung der Derivative A, und A5 nicht alein auf eine Ver-
anderung der Bezugsachse zurtickzufUhren. Das fir die ,, Gallopingstabilitét“ entschei-
dende Derivativ A, zeigt bei einer reduzierten Geschwindigkeit uyeq = 10 einen Unter-
schied von bis zu 100% bei den hier gewahlten Exzentrizitéten der Rotationsachse.
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Dieser Einfluss auf die Grole der Einsetzwindgeschwindigkeit fur Gallopingschwin-
gungen ist nicht mehr zu vernachl&ssigen. Untersuchungen an Briickendecks mit va-
riabler Rotationsachse sind dem Verfasser nicht bekannt. Allerdings treten exzentri-
sche Rotationsschwingungen bei in der Draufsicht geradlinigen Bricken auch nicht
auf. Nur bei architektonisch aufwandigen, in der Draufsicht gekrimmten, Briicken
muss dieser Einfluss berlicksichtigt werden.
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Abb. 21: Flatterderivative des Momentes der ebenen Platte bel variabler Rotationsachse

SCANLAN gelingt die Erweiterung des Lastmodells auf gedampfte und divergierende
harmonische Schwingungen. Er verwendet fur die messtechnische Bestimmung der
Fatterderivative das Verfahren der freien Schwingung und im Besonderen sogenannte
Ausschwingversuche. Dabei wird das elastisch gelagerte Abschnittsmodell im Wind-
kanal ausgelenkt und anschliefRend einer freien Schwingung Uberlassen. Im unterkriti-
schen Zustand ist die mechanische Dampfung des Modells grofier als die aeroel asti-
sche Dampfung und das Modell kommt nach einer Zeit zur Ruhe. Das Einsetzen des
mit dem allgemeinen Parameter A geddmpften Ansatzes

hit) = h-
alt) = é-

-sin(o-t)

-sin(o-t-¢) (2.42)

e/l»t
eﬂ.»t
in Gleichung (2.39), unter Berticksichtigung der Differentialgleichung fir ein mecha-
nisches Zweifreiheitsgradsystem

mh + ¢h + kh = L(t)

e (2.43)

mdé + coa + Ka
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liefert die Bestimmungsgleichungen fur die Derivative. Dabel fihrt SCANLAN entkop-
pelte Ausschwingversuche, d.h. in jeweils einem Freiheitsgrad, durch, um die Deriva-
tiveH; , Hs, A, und A; zu bestimmen. Die (ibrigen Derivative werden in gekoppel-
ten Ausschwingversuchen unter Verwendung der bereits verwendeten Derivative be-
stimmt. Fur den Rotationsfreiheitsgrad gibt SCANLAN eine maximale Amplitude von
+3° fur die Wahrung der Annahme der Linearitét der aeroelastischen Derivative, d.h.
die Derivative sind als ndherungswei se amplitudenunabhéngig anzusehen, an.

Das Differentialgleichungssystem des aeroel astischen Gesamtsystems, bestehend aus
dem schwingungsfahigen gedampften 2-Massenschwinger und der umstromenden L uft
als Kombination der Gleichungen (2.39) und (2.43), kann as Matrizengleichung for-
muliert und die aeroel astischen Komponenten kénnen auf der Systemseite eingemischt
werden. Es entstehen Uber die aeroelastischen Terme gekoppelte Gesamtmatrizen fir
die Dampfungs- und die Steifigkeitsmatrix, siehe Gleichung (2.44).

2

bk . . bk, .

{IIIh 0}{h}+ Ch_quZU H1 _Zqo U3H2 {h}
0 m o b’k . b’k .| |a
@ —2g,— C, — 20, —

Gy A G2 A

.\ k, —2g,k*H,  —2q,0k’H, _{h}_ﬂ
—2q,bk2A; Kk, —2q,b%K2A; | || |0
Dies zeigt, dass die aeroelastischen Krafte zu den Derivativen H, , H, , A; und A, als
aeroelastische Dampfung interpretiert werden kénnen. Das ist auch die Grundlage fir
die Identifikation der Derivative nach der Methode der frelen Schwingung in Aus-
schwingversuchen. Ohne Wind l&sst sich anhand der Ausschwingkurve die System-
dampfung bestimmen. Mit Wind wird eine veranderte Dampfung ermittelt und die Dif-
ferenz a's aeroel astische Dampfung gedeutet. Dementsprechend werden die aeroel asti-
schen Kréfte zu den Derivativen H, , Hy', A, und A5 auch als aeroelastische Steifig-
keiten, bzw. unter Berlicksichtigung einer Phasenverschiebung von 180° gegentber
den Verformungen h und a als aeroelastische Massen, bezeichnet. Diese aeroelasti-
schen Kraftkomponenten bewirken eine Verénderung der Schwingungsfrequenz des
Gesamtsystems unter Wind gegentiber der Eigenfrequenz des mechanischen Systems.
Nach der analytischen Ldsung von THEODORSEN, siehe Gleichung (2.40) und (2.41),
enthalten diese Derivative sowohl zirkulatorische als auch nichtzirkulatorische Antei-
le. Die nichtzirkulatorischen Kraftanteile entsprechen den Tragheitskrdften nach
Abb. 15. Die Vorstellung einer mechanischen Steifigkeit zur Interpretation der zirkula-
torischen Kraftanteile in Abhangigkeit der Vertikalverschiebung h versagt hier, da die
Antwortfrequenz des Gesamtsystems, enthalten in der reduzierten Steifigkeit k, und
damit die aeroel astischen Kréafte bei ruhendem Querschnitt identisch Null sind. Diesist
anschaulich nachvollziehbar, da die Krafte in einem unendlich grof3en gleichférmigen
Stromungsfeld nicht von der Position des Querschnitts abhangen. Fir die von der
Querschnittsrotation a abhingigen Kraftkomponenten zu den Derivativen Hy und Az
ist eine anschauliche Interpretation als mechanische Steifigkeit moglich. Im Grenzfall
einer unendlich kleinen Bewegungsfrequenz konvergieren diese Kraftkomponenten

(2.44)
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und damit die Gesamtkréfte unter Berlcksichtigung des Grenzwertes der Wirbel-
schleppenfunktion C nach Abb. 14

limC(k)=C(0)=F(0)+iG(0)=1 (2.45)
Zu

limL(kt) = -0,-20-27-« = —q0-2b-(ijL-a

- “ . (2.46)

limM (k,t)

qO-ZbZ-[alej-Z;r-a —L(O,t)-(ba+9j

2 2

Dies sind die Kréafte im statischen Fall in linearisierter Form. Die Steigung des Auf-
triebskraftbeiwertes fiir die ebene Platte betrdgt 2z, so dass die Auftriebskraft L im
Grenzfal k=0 as Linearisierung des Auftriebskraftbeiwertes C. multipliziert mit
dem aktuellen Windangriffswinkel interpretiert werden kann. Das Moment ergibt sich,
da die Auftriebskraft im vorderen Neutralpunkt angreift, als Auftriebskraft multipli-
ziert mit eilnem Hebelarm, definiert in Abb. 13. Die Kréfte héngen in diesem Fall auch
anschaulich von der Querschnittsrotation ab und in linearisierter Form resultieren aus
einer doppelten Verdrehung a auch doppelt so grole Kréfte, was der Modellvorstel-
lung einer mechanischen Drehfeder entspricht.

2.5 Anwendungsgrenzen und Linearisierung der instationdren Kraftmo-
delle

Allen zuvor erlauterten instationaren Kraftformulierungen liegt die Annahme der Li-
nearitét zugrunde. Was das bedeutet und welche Konsequenzen fir die Verwendung
der Modelle daraus resultieren, bedarf genauerer Untersuchungen. Die verschiedenen
Formulierungen in Frequenz- und Zeitbereich und die gemischte Formulierung nach
SCANLAN besitzen denselben physikalischen Inhalt, dieselben fundamentalen Annah-
men und dieselben Anwendungsgrenzen. Sie sind mathematisch eindeutig ineinander
UberfUhrbar. Das bedeutet, alle Formulierungen gelten ausschliefdlich fir kleine Bewe-
gungsamplituden. Eine Abschétzung der zulassigen Groéfenordnung , kleiner* Verfor-
mungen und der Anwendungsgrenzen erfolgt in diesem Abschnitt.

Abb. 22 zeigt das Faltungsschema bel Verwendung der Sprungantwortfunktion fir die
Kraftentwicklung nach einem Einheitssprung nach PETERSEN [63]. Eine Berechnung
der Kréfte erfolgt exemplarisch fir die Auftriebskraft nach Gleichung (2.24). Danach
wird der Rotationswinkel oder die Vertikalverschiebung im hinteren Neutral punkt mit
der WAGNER-Funktion gefaltet. Will man nicht nur die zirkulatorischen sondern alle
Kraftanteile berticksichtigen, muss anstelle der WAGNER-Funktion die Sprungantwort-
funktion ¢, nach Gleichung (2.36) verwendet werden. Die Faltung lauft folgenderma-
Ben ab. Die Wegfunktion wird in Sprungstufen mit konstantem Zeitversatz dt einge-
teilt. Die Ordinate eines jeden Sprungs wird durch die mittlere Steigung der Wegfunk-
tion multipliziert mit der Zeitschrittweite dt angenédhert. Jeder Sprung erzeugt eine
Kraftentwicklung entsprechend der Funktion ¢ vom Zeitpunkt t ausgehend.
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Abb. 22: Faltungsschemabel Verwendung der Sprungantwortfunktion, PETERSEN [63]

Die Gesamtantwort ergibt sich als Summe aller einzelnen Sprungantworten unter Be-
ricksichtigung der jeweiligen Startzeitpunkte. Dies setzt die Gultigkeit des Superposi-
tionsgesetzes voraus, da die Einzelantworten addiert werden. Das System darf sich in
der Zeit nicht andern und die Sprungantwortfunktion muss unabhéngig von der Art
und der Richtung der Bewegung sein. Bel kantigen Brickenquerschnitten in harmoni-
scher Bewegung |6sen sich aber periodisch Wirbel ab und die Druckverteilung am
Querschnitt andert sich analog in signifikantem Mal3. Die Kraftentwicklungsfunktion
musste sich periodisch in Abhangigkeit von der Bewegung andern. Anschaulich kann
die Kraftentwicklung, z. B. gerade nach einem an der V orderkante ablsenden Wirbel,
nicht identisch sein zur Kraftentwicklung nach einem gerade wieder auf den Quer-
schnitt auftreffenden oder den Querschnitt passierenden Wirbel.

WAGNER schliefdt durch die Annahme einer gerundeten Vorderkante der Platte diesen
Fall explizit aus und beschrankt die Wirbelbildung auf den Stromungsnachlauf als
Folge der Bewegung der Platte [86]. Dies kann auf zwei Arten interpretiert werden.
Streng genommen besitzen die Kraftformulierungen nur fir derart kleine Bewegungs-
amplituden und fur stromungsschltipfrige Querschnitte Gultigkeit, dass eine signifi-
kante Anderung der Druckverteilung als Folge der Bewegung in der Stromung nicht
auftritt. Bel kantigen Querschnittsprofilen, wie z. B. dem H-Querschnitt der TACOMA
NARROWS Bricke, tritt aber schon im statischen Fall des ruhenden Querschnitts eine
periodische Wirbelabl6sung auf. Hier konnen die aus Messungen abgeleiteten Kraft-
funktionen die auftretenden Krafte nur noch im Mittel als Néherung wiedergeben. Die
bewegungsabhangigen, periodischen Verénderungen der Umstromungszustande wer-
den durch den Ansatz einer rein harmonischen Bewegung nach THEODORSEN und
SCANLAN nicht erfasst. Dass diese Naherung moglich ist, zeigen die Ergebnisse in Ka-
pitel 6 und 7.

Um eine weitere Anwendungsgrenze als Folge der Annahme einer Linearitét zu unter-
suchen, betrachten wir zwei virtuelle Querschnittsbewegungen nach Abb. 23. Exemp-
larisch wird hier eine Querschnittsrotation a angenommen. Die beiden Bewegungen
sollen sich lediglich durch das Vorzeichen unterscheiden und wir nehmen einen tber
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die Vertikale unsymmetrischen Querschnitt, wie z. B. das Trapezprofil in Abb. 23, an.
Da nur eine allgemeingultige Sprungantwortfunktion angenommen wird, unterschei-
den sich die berechneten Kréfte, hier beispielhaft die Auftriebskréfte L, gemald Fal-
tungsintegral nach Gleichung (2.24), ebenfalls nur durch das Vorzeichen. Bei beliebig
grol3en Querschnittsverdrehungen kénnen die Kréfte aber vom Betrag nicht identisch
sein. Kame der Querschnitt nach einer bestimmten Zeit zur Ruhe, missten die Kréfte
unter anderem gegen unterschiedliche Werte in Abhangigkeit vom verbleibenden Ans-
tromungswinkel konvergieren.
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Abb. 23: Virtuelle Quer schnittsbewegungen

Die Kraftmodelle besitzen nur fir einen Bereich der statischen Kraftbeiwerte Glltig-
keit, der sich mit ausreichender Genauigkeit linearisieren lasst. Bel stromungsschl tipf-
rigen Querschnitten, wie z. B. Tragfllgelprofilen, kann der Bereich unter Verwendung
statisch ermittelter Kraftbeiwerte fur die Auftriebskraft und das Moment bis zu + 10°
betragen. Dies lasst sich an den Messergebnissen aus Abschnitt 4.2 leicht verifizieren.
Der Widerstandsbeiwert Cp jedoch &8sst sich im Bereich eines mittleren Anstromwin-
kels von 0° nur mit einem grof3en relativen Fehler linearisieren. In Bewegung muss
auch fir die Auftriebskraft und das Moment der Bereich einer sinnvollen Linearisie-
rung eingegrenzt werden.

MCCROSKEY [49] und LEISHMAN [42] untersuchen das Phanomen des dynamischen
Abreif3ens an Tragflugelprofilen (engl.: phenomenon of dynamic stall). Sie stellen die
Kraftbeiwerte aus statischen Versuchen bei unbewegtem Querschnitt unter verschie-
denen Anstromwinkeln denen aus dynamischen Versuchen bei kontinuierlicher Quer-
schnittsbewegung gegentiber. Ab einem bestimmten Anstromwinkel reift die Stro-
mung an der Profilvorderkante, auch an der gerundeten, ab. Wird der Anstromwinkel
zunachst weiter gesteigert und anschlief3end wieder reduziert, ergibt sich fir die Kréfte
eine Hystereseschleife, die von der Funktion der Kraftbeiwerte unter statischen Bedin-
gungen erheblich abweicht. Die resultierenden Kréafte sind pfadabhangig. Bei gleichem
Anstromwinkel ergeben sich fur unterschiedliche Bewegungsrichtungen nicht die glei-
chen Kréfte. Abb. 24 ist [42] entnommen und verdeutlicht das Phanomen schematisch.
Man erkennt, dass der Auftriebskraftbeiwert C, bis zu einem Anstromwinkel von etwa
4° fur den dynamischen und den statischen Versuch pfadunabhangig néherungsweise
identisch ist. Der Momentenbeiwert Cy und der Widerstandskraftbeiwert Cp zeigen
jedoch auch bei kleinen Anstromwinkeln Abweichungen zwischen den statisch und
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den dynamisch ermittelten Werten. Dies zeigt, dass die Kraftentwicklungsfunktionen
Impuls- und Sprungantwortfunktion pfadabhangig sein missen und nur fir sehr kleine
Rotationen sinnvoll linearisiert werden kénnen.

2:0 - \

15 '
5 1.0 A&g i—

e, @

Abb. 24: Schematische Dar stellung des Phanomens,, dynamic stall“, LEISHMAN [42]

Bel groRer werdendem Anstromwinkel, vgl. Abb. 24, reifdt die Stromung bei Erreichen
eines bestimmten Winkels von der Tragflachennase ab (1). Es bildet sich ein Abldse-
wirbel aus (2), der mit der Stromung weitergetragen wird und etwa bei maximalem
Anstromwinkel den Tragflligel passiert (3). Bei fallendem Anstromwinkel bildet sich
ein turbulenter Stréomungsnachlauf aus (4), der sich bel Unterschreiten eines bestimm-
ten, profilabhangigen Anstromwinkels wieder an die Oberflache anlegt (5). Dieser
Vorgang wiederholt sich bel jedem Schwingungszyklus.

Bel TragflUgelprofilen sind die Punkte der Stromungsabldsung durch die gerundete
Querschnittsform undefiniert und kénnen in Abhangigkeit vom Anstromwinkel und
der Querschnittsbewegung variieren. Bei kantigen Querschnitten, wie z. B. Briicken-
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profilen, stehen die Wirbelablosestellen zumindest in einem Bereich relativer Ans-
tromwinkel fest. Bei komplexen Querschnitten kdnnen die Ablésepunkte in Abhan-
gigkeit des relativen Anstromwinkels variieren, wenn z. B. eine sich vorher im soge-
nannten Totwasser befindliche Kante durch die Querschnittsrotation in die Strémung
gedreht wird. Ob diese Tatsache den Unterschied zwischen den Kraften unter stati-
schen oder dynamischen Bedingungen erweitert oder reduziert, ist unklar. Untersu-
chungen des Phénomens des dynamischen Abreif3ens an Briickenguerschnitten sind
dem Verfasser nicht bekannt.

HORTMANNS [30] verdffentlichte 1997 umfangreiche Untersuchungen zu Flatterderi-
vativen an Rechteckquerschnitten. Er bestimmte die aeroelastischen frequenzabhangi-
gen Kraftbeiwerte nach der Methode der gefiihrten Bewegung in den voneinander ent-
koppelten Freiheitsgraden Vertikalbewegung und Rotation. Unter anderem variierte er
die Bewegungsamplituden fir beide Freiheitsgrade. Fur die Vertika schwingung wur-
den Versuche mit bezogenen Amplituden n als Verhéltnis der Querschnittshohe zur
Bewegungsamplitude von 0,1 bis 1,31 durchgefihrt. Die Querschnittsrotationswinkel
wurden von 1,7° bis 12,1° variiert. Man erkennt zum Teil deutliche Abweichungen in
den Derivativen in Abhangigkeit von der Amplitude. Esist aber jeweils ein Trend von
der kleinsten zur grofiten Amplitude erkennbar. Das Verhédltnis von Amplitude zu De-
rivativ ist jedoch nichtlinear, d.h. bei doppelter Amplitude werden nicht doppelt so
grof3e Flatterderivative identifiziert. Hier 1&sst sich die Nichtlinearitét des Flatterprob-
lems erkennen. Die Berechnung der kritischen Geschwindigkeit ist amplitudenabhan-
gig, wobel die Schwingungsamplitude im Flatterfall unbekannt ist. Stationére instabile
und postkritische Schwingungen sind Gegenstand gesonderter Untersuchungen wie die
Verdffentlichungen von NAPRSTEK [52] und POsPiSIL, NAPRSTEK & HRACOV [64]
zeigen. Diesist jedoch nicht Gegenstand der vorliegenden Arbeit.

Die Ausfuhrungen dieses Abschnitts lassen erkennen, dass eine Berechnung der kriti-
schen Windgeschwindigkeit unter Verwendung linearisierter Modelle nur die Einsetz-
windgeschwindigkeit fur die aeroelastischen Phanomene bei gerade beginnender in-
stabiler Schwingung und maoglichst kleiner Amplitude liefern kann. Dies ist unabhén-
gig davon, ob die Berechnung im Zeit- oder im Frequenzbereich durchgefihrt wird, da
die Modelle mathematisch gleichwertig und ineinander Gberfihrbar sind. Allen Model-
len liegen dieselben Annahmen zugrunde und daraus resultieren auch identische An-
wendungsgrenzen. In der Praxis wird fur die Identifikation aeroelastischer Kréfte eine
versuchstechnisch realisierbare kleinste Amplitude zu wahlen sein, was dazu fihrt,
dass die berechnete kritische Windgeschwindigkeit fir den jeweiligen Querschnitt,
bzw. die gesamte Brlicke, nur a's Naherung verstanden werden kann.

Eine Berechnung fur Querschnittsbewegungen, die nicht rein harmonisch sind, was
z. B. einer multimodalen Schwingung im unterkritischen Fall entspricht, kann als Su-
perposition von Einzelantworten zu unterschiedlichen reduzierten Geschwindigkeiten
verstanden werden. Dabei spielt es ebenfalls keine Rolle, ob die Berechnung im Zeit-
bereich oder im Frequenzbereich durchgeftihrt wird. Beide Berechnungsmethoden sind
erprobt und liefern bei korrekter Anwendung identische Ergebnisse. Im Zeitbereich
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werden die Kraftentwicklungsfunktionen zeitversetzt superponiert. Im Frequenzbe-
reich muss zu jeder Frequenz des Bewegungsspektrums der entsprechende Kraftbei-
wert berechnet oder aus einem Diagramm ausgelesen werden. Die Kréfte zu jeder Be-
wegungsfrequenz werden anschlief3end addiert.

Diese Superposition ist nach Ansicht des Verfassers nur moglich, wenn die zu jeder
reduzierten Windgeschwindigkeit gehdrende Druckverteilung auf den Querschnitt und
das Stromungsbild um den Querschnitt qualitativ gleich und beliebig skalierbar sind.
Andernfalls ist es moglich, dass zwel Druckverteilungen oder Stromungsbilder super-
poniert werden und eine physikalisch unsinnige resultierende Druckverteilung oder
Umstromungssituation entsteht. Dies setzt aber die Kenntnis der Druckverteilung auf
den Querschnitt und der Stromungssituation zu jeder reduzierten Windgeschwindigkeit
voraus und wurde in der Definition eines Frequenzberei chs superponierbarer reduzier-
ter Windgeschwindigkeiten minden.

Linearisierte aeroelastische Modelle bel Briickenquerschnitten kénnen zur Berechnung
der kritischen Windgeschwindigkeit unter der Annahme einer rein harmonischen
Schwingung in alen Freiheitsgraden verwendet werden. Dass die Verwendung der
Kraftentwicklungsfunktionen im Zeitbereich fir instationare Bewegungen, d.h. aus der
Ruhelage heraus auf einen stationéren harmonischen Verlauf beschleunigte Bewegun-
gen, moglich ist, zeigen die Untersuchungen in Teil I11 dieser Arbeit. Dabel steigt die
Bewegungsfrequenz kontinuierlich von Null auf einen bestimmten, technisch reali-
sierbaren Wert an.

2.6 Periodische Wirbelablosung

Auch bel ruhenden Querschnitten kann es zu einer periodischen Abldsung von Wir-
beln kommen. Dabei 16sen auf beiden Seiten eines Querschnitts alternierend Wirbel
mit der Stromung ab. Hinter dem Querschnitt bildet sich eine sogenannte
KARMAN'sche Wirbelstral3e aus. Abb. 25 ist BOHL [4] enthommen und zeigt die Wir-
belstral3e hinter einem Kreiszylinder schematisch.

u

P

Abb. 25: KARMAN'sche Wirbelstraflie, aus BOHL [4]

Die Abldsefrequenz f ist abhéngig von der Querschnittsform und der Windgeschwin-
digkeit U. Sie wird durch die dimensionslose STROUHAL-Zahl ST beschrieben:
f,-B

T

In der Briickenaeroelastik wird die STROUHAL-Zahl mit Hilfe der Querschnittsbreite B
normiert. Allgemein ist auch eine Normierung mit der Querschnittshohe Ublich. Bel

ST = (2.47)
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gerundeten Querschnitten ist die STROUHAL-Zahl von der REYNOLDS-Zahl abhangig.
Bel kantigen Profilen hingegen ist der Einfluss der REYNOLDS-Zahl auf die STROU-
HAL-Zahl gering, da die Abltsestellen fest vorgegeben sind.

In der Praxis missen Resonanzen zwischen der Wirbelabl 6sefrequenz und den Eigen-
frequenzen von Bauwerken oder Bauteilen vermieden werden, will man keine Schaden
durch Materialermiidung riskieren. Eine ausreichender Resonanzabstand muss z. B.
bei Schornsteinen oder Stahlhdngern von Briicken nachgewiesen werden. Dabei ist zu
beachten, dass sich in der Nahe der Eigenfrequenz des Tragwerks f, ein sogenannter
»lock in“ Effekt einstellt. Die Wirbelabl 6sefrequenz und die Schwingungsfrequenz des
Tragwerks koppeln sich. Abb. 26 zeigt die Kopplung anhand eines sich ausbildenden
Plateaus in der Funktion der Wirbelabltsefrequenz fg as Funktion der Windge-
schwindigkeit U. Die Schwingungsamplitude und die Breite des Plateaus hdngen quer-
schnittsspezifisch alein von der Dampfung des mechanischen Systems ab.

r 3
fST

Cl-=======

.
»

krit U
ADbb. 26: Darstellung des" lock in" Effektes, SIMIU & SCANLAN [75]

Werden instationdre Kréfte an Querschnitten messtechnisch bestimmt, lassen sich die
Effekte der alternierenden Wirbelabldsung und die selbsterregten Kréfte nicht trennen.
Damit sind die STROUHAL-Zahlen der in Abschnitt 4.3 und 4.4 vorgestellten Messer-
gebnisse sowohl anhand von statischen als auch dynamischen Messungen identifizier-
bar. Dieser Effekt wird im Rahmen der Auswertung der Messergebnisse in den ge-
nannten Abschnitten néher erléautert.
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3 Entwicklung eines Versuchsstandes

3.1 Konzeptionelle Grundlagen

Ein neuer Versuchsstand zur Bestimmung aerodynamischer und aeroelastischer Kréfte
im Grenzschichtwindkanal der RUHR-UNIVERSITAT BOCHUM wurde im Dezember
2008 in Betrieb genommen [54]. Die Planungsarbeiten begannen im April 2008. Die
grundlegende Zielsetzung fur den Bau des Versuchsstandes ist, aeroelastische Kréfte
nach der Methode der gefiihrten Bewegung in drei Freiheitsgraden messtechnisch
identifizieren zu kénnen. Damit wird die Grundlage fir die Identifikation von Flatter-
derivativen und aerodynamischen Kraftbeiwerten im Rahmen der Planung von Bri-
ckenbauprojekten und fur weitere Forschungsarbeiten in der Aeroelastik geschaffen.
Das Lastmodell fur die selbsterregten Kréfte in drel Freiheitsgraden ist eine Erweite-
rung des in Abschnitt 2.4.5 vorgestellten Modells nach SCANLAN [76]. Das Lastmodell
nach Gleichung (3.1) enthdlt 18 frequenzabhangige Flatterderivative.

« Z *BO{ % « Z N X . X
L = qOB |:KH1U+KH2U+K2H3(X+K2H4B+KH5U+K2HGB:|I_A
* Z *Bd * « Z . X « X (31)
M = q,B? KA =+ KA ==+ K2Aa + K?A, =+ KA =+ K?A = |- L .
* [ Ay A HCACHICAGTEAY ABB} g
* Z *BO{ * « Z . X . X
D = qOB |:KPl U"I‘KPZ F+K2I33a+K2P45+KP5 U+K2PG B:||_A

Die Parameter, Staudruck ¢, und die reduzierte Frequenz K in Gleichung (3.1) sind
analog zu Abschnitt 2.4.1 definiert. Die Indizierung der Flatterderivative P, wurde
abweichend zu [76] in der Systematik der Indizierung der Flatterderivative H;” und A;”
gewdahlt. Die positiven Kraft- und Koordinatenrichtungen und die Bezugsbreite B sind
in Abb. 27 definiert. L, beschreibt die Lénge des Abschnittsmodells. Die positive x-
Achse zeigt in Richtung der ungestérten Anstromung mit der Geschwindigkeit U.

z L

S

Abb. 27: Definition des Koor dinatensystems und positiver Kraftrichtungen

Eine theoretische Gegentiberstellung dieser Methode mit dem Verfahren der freien
Schwingung wird in Abschnitt 1.2.3 vorgestellt. Die folgenden versuchstechnischen
Aspekte fuhren ebenfalls zur Wahl der Methode der gefiihrten Bewegung. Bei An-
wendung dieser Methode kann der Frequenzbereich der Querschnittsbewegungen ge-
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gentber der Methode der freien Schwingung erweitert werden. Gerade im Bereich
kleiner Bewegungsfreguenzen st6l3t die Methode der freien Schwingung an ihre Gren-
zen. Da die Schwingungsfrequenz Uber die Steifigkeit der elastischen Aufhdngung des
Modells eingestellt wird, kdnnen bei kleinen Eigenfrequenzen, die gleichbedeutend
mit einer sehr weichen Aufhangung sind, schon bei moderaten Windgeschwindigkei-
ten grofle Schwingungsamplituden auftreten. Das Modell kann dann an die Begren-
zungen der Aufhéngungen anschlagen und die Messungen werden unbrauchbar. Wei-
terhin kann bei Verwendung der Methode der gefiihrten Bewegung unabhéngig von
der Bewegungsfrequenz eine konstante Bewegungsamplitude eingestellt werden. Da-
durch wird der Einfluss nichtlinearer aeroelastischer Effekte reduziert. Fir die Unter-
suchung nichtlinearer Effekte konnen Amplituden bis zu + 7,5 cm realisiert werden.

Abb. 28: Ansicht des Versuchsstandesim Grenzschichtwindkanal
der RUHR-UNIVERSITAT BOCHUM

Der Versuchsstand ist so konzipiert, dass keine Einbauten im Windkanal die Umstro-
mung des Abschnittsmodells storen. Zur Durchfihrung der Modellachse durch die Sei-
tenscheiben des Windkanals sind Schlitze vorgesehen. Diese werden wéhrend der Ver-
suche bis auf den zur Bewegung notwendigen Bereich geschlossen. Zur Befestigung
der mechanischen Komponenten wird ein Stahlrahmen um den Windkana herum ge-
baut. Abb. 28 zeigt die Rahmenkonstruktion wéahrend der Montagearbeiten und
Abb. 29 die auReren Abmessungen des V ersuchstandes.

Die Kraftmesswaagen sind unmittelbar hinter den Befestigungspunkten der Modell-
achse auf beiden Seiten des Windkanals angeordnet. Damit werden die in den Mes-
sungen enthaltenen Tragheitskréfte reduziert. Die zur Bewegung des Modells notwen-
digen mechanischen Komponenten kénnen so ausschliefdlich nach Kriterien der Dauer-
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festigkeit ausgelegt werden, auf das Gewicht muss aus Grinden eines ginstigeren
Verhéltnisses von Wind- zu Tragheitskréften nicht geachtet werden.

Abb. 29: Abmessungen des Versuchsstandrahmens und des Windkanalquer schnitts

Die Achsen der Windkanalmodelle werden beztglich der z- und der x-Achse gelenkig
gelagert. Lediglich das Moment um die y-Achse wird in die Kraftmesswaage eingelei-
tet. Diese Lagerungsbedingung bewirkt eine Reduktion der Modelleigenfrequenzen
gegentber einer vollstandig eingespannten Lagerung, aber auf diese Art wird der sto-
rende Einfluss auf die Kraftmessung durch die Einspannmomente infolge der Trag-
heits- und Windkréfte reduziert.

Der Umbau von einer vertikalen Bewegung zu einer horizontalen Bewegung wird
durch die Befestigung der Fuhrungsachsen an einem drehbaren Ring realisiert. Durch
diese Konstruktion ist es moglich, Bewegungen unter einem beliebigen Winkel durch-
zufUhren. Zusétzlich kann das Abschnittsmodell, das eine runde Modellachse besitzt,
in den Lagerungen unter einem beliebigen Winkel befestigt werden. So lassen sich
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aeroelastische Kréfte in einem korper- und elnem windfesten Koordinatensystem mes-
sen. Abb. 30a zeigt die Konfiguration fur die Messung in einem windfesten Koordina-
tensystem und Abb. 30b in einem korperfesten Koordinatensystem. Letzteres ent-
spricht einer realistischen Modellierung eines um die Briickenldngsachse schrég an-
gestromten Querschnitts. Anstromungsverhdltnisse dieser Art treten z. B. auf, wenn
eine Talbriicke tUber einem nicht horizontalem Grund errichtet wird.

—p —
— —p
— —_—
— —
— —
— —
—  a) ( ey D) (

ADbb. 30: Versuchskonfiguration bei Schraganstrdmung

Der Versuchsstand bietet zudem die Mdglichkeit die aeroelastischen Kréfte auch bel
instationaren Bewegungen messtechnisch zu untersuchen. Zum einen kann die Mes-
sung schon vor Bewegungsbeginn gestartet und die Anfahrrampe variiert werden. Die
Bewegung geht dann in eine stationdre harmonische Bewegung Utber. Zum anderen
kann die Bewegungsfrequenz und die Ubergangsrampe fortlaufend geandert werden.
Man erhélt eine frequenzmodulierte Bewegung.

3.2 Mechanische Umsetzung

Die Antriebseinheit, bestehend aus dem Drehstrommotor inklusive eines Stirnradge-
triebes, der Riemenibersetzung, der Elektromagnet-Zahnkupplung und der Antrieb-
sachse, befindet sich unterhalb des Windkanals. Das Ensemble wird in Abb. 31 ge-
zeigt. Die Kennzahlen des Motors sind in Anhang A, Tabelle 32 zu finden. Die maxi-
male Drehzahl des Motors betrégt 290 U/min. Eine Riemenibersetzung erhoht die
maximale Drehzahl der Achse um das Verhdltnis der Riementbersetzung von 1:1,5
auf 435 U/min. Dies entspricht einer maximalen Bewegungsfrequenz des Modells von
fmax = 7,25 Hz. Der Motor wird durch einen Frequenzumrichter angesteuert. Die tech-
nischen Daten des Frequenzumrichters sind ebenfalls in Tabelle 32 in Anhang A zu
finden. Die Frequenz der Versorgungsspannung kann durch den Frequenzumrichter
von 2 —50 Hz variiert werden. Bei 50 Hz fahrt der Motor mit der maximalen Dreh-
zahl. Die minimale Drehzahl zu der Frequenz der Versorgungsspannung von 2 Hz lie-
fert die kleinste mogliche Bewegungsfrequenz zu 0,29 Hz.

Die Elektromagnet-Zahnkupplung erfllt zwei Aufgaben. Durch die Definition eines
maximalen Kupplungsmomentes von 180 Nm wird der Versuchsstand vor Uberlastun-
gen bel Stérungen geschiitzt. Weiterhin wird durch Auskuppeln Uber einen Schalter
eine manuelle Bewegung der gesamten Mechanik ermdglicht. So kann bel Umbauar-
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beiten die Mechanik bewegt und in gunstige Positionen fur die jeweiligen Montage
gebracht werden. Ferner kann nach Umbauarbeiten die korrekte Funktion vor dem
Einschalten des Motors manuell geprtft werden.

Abb. 31: Antriebseinheit des Versuchsstandes

Die Antriebswelle ragt zu beiden Seiten Uber den Windkanal hinaus. An ihren Kopf-
punkten sind Stahlscheiben montiert, an denen eine Pleuelstange verstellbar exzent-
risch befestigt ist. Uber eine Einstellung der Exzentrizitat kann die Bewegungsampli-
tude der Versuche eingestellt werden. Dies wird sowohl in Abb. 31 als auch in
Abb. 32a gezeigt. In der Modellebene in der Mitte des Windkanalquerschnitts ist die
Pleuel stange an eine Aluminiumscheibe angeschl ossen.

a)

Abb. 32: Mechanische Ubertragung der Bewegung in die M odellebene
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Die Aluminiumscheibe ist drehbar auf einer Stahlplatte gelagert und diese Stahlplatte
ist fest mit der Rahmenkonstruktion des Versuchsstandes verbunden. Der Befesti-
gungspunkt der Pleuelstange muss bel einer Drehung der Bewegungsrichtung gedndert
werden. Die Trandationsrichtung ergibt sich als Tangentenrichtung der Rotation der
Aluminiumscheibe am Befestigungspunkt der Traverse der Kraftmesswaage. Dieser
Befestigungspunkt ist in Abb. 32b zu sehen. Deshalb sind in der Aluminiumscheibe
Uber einen Halbkreis in Winkelabstanden von 15° Befestigungshilsen vorgesehen.
Eine Abweichung der Tangentenrichtung von der gewtnschten Bewegungsrichtung
von £7,5° bezogen auf jeden Befestigungspunkt der Pleuel stange kann durch eine Ver-
anderung der Modellposition auf den Fihrungsachsen ausgeglichen werden.

Auf der Aluminiumscheibe ist gegentberliegend zum Befestigungspunkt der Pleuel-
stange radial eine Achse angeordnet. Auf dieser Achseist ein Schlitten durch eine Ku-
gelbiichsenfuhrung montiert. An diesem Schlitten ist Uber einen Gewindebolzen eine
Traverse befestigt. Durch diesen Mechanismus kann bel der Umwandlung einer Rota-
tion in eine Trandation die Radialkomponente der Bewegung eliminiert werden. Der
Schlitten und der Gewindebolzen sind in Abb. 32b zu sehen.

Abb. 33: Mechanische Ubertragung der Bewegung auf das M odell

Die Traverse ist Uber zwei vertikale Nebentrager und vier Kugel buchsenfihrungen mit
einem groféen Aluminiumring verbunden (Abb. 33a). Dieser Ring ist drehbar an der
Rahmenkonstruktion durch Klemmvorrichtungen befestigt. Durch Drehung des Ringes
kann der Trandationswinkel eingestellt werden. Auf der Traverse ist die Kraftmess-
waage montiert. Die beiden Arme der Kraftmesswaage sind auf der Modellseite eben-
falls durch eine Traverse verbunden (Abb. 33b). An dieser Modelltraverse ist die Mo-
dellachsaufhangung befestigt. Diese ist um zwei Achsen, die X und die Z-Achse in
Abb. 33c, gelenkig ausgebildet. Das Koordinatensystem in Abb. 33c ist das globale
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Koordinatensystem, wenn man aus dem Windkanal heraus auf die vordere Bewe-
gungseinheit in Abb. 29 schaut. So werden die Einspannmomente infolge der Trag-
heits- oder Windkréafte reduziert. Vollstandig lassen sich diese nicht vermeiden, dadie
Messebene der Kraftmesswaage zwischen den Traversen liegt. Die vertikalen Aufla-
gerkréfte am Modellachslager erzeugen bis zur Messebene auch Einspannmomente.
Diese werden allerdings durch die Schaltung der Dehnungsmessstreifen kompensiert,
was in Abschnitt 3.3.1 erlautert wird.

Abb. 34: Konfigurationen: a) Vertikalbewegung, b) Horizontalbewegung und c) Rotation

Um eine Querschnittsrotation zu realisieren, muss die Traverse von den Flhrungsstan-
gen gelost werden. Dazu werden die Kugelbuchsenfihrungen und die Nebentréger
demontiert. Anschlief3end wird die Traverse Uber Distanzstiicke direkt an die Alumi-
niumscheibe geschraubt. Diese Konfiguration und die Standardversuchskonfiguratio-
nen fUr die vertikale und die horizontale Bewegung zeigt Abb. 34. Die gesamte obere
Bewegungseinheit ist in einem Vierkant-Stahlrohrrahmen montiert. So wird eine hohe
innere Montagegenauigkeit fir den Bewegungsmechanismus erreicht.

3.3 Messtechnik

331 Kraftmessung

Die Messung der Reaktionskréfte auf beiden Seiten des Windkanals geschieht durch
zwel Kraftmesswaagen. Eine Kraftmesswaage, siehe Abb. 35, besteht aus jeweils zwei
Messarmen, die eine horizontale und eine vertikale Offnung enthalten. Die Messarme
wurden aus Aluminiumbldcken gefrast. So entstehen zwei Rahmenkonstruktionen, die
eine entkoppelte Messung der horizontalen und vertikalen Krafte ermdglichen.

Abb. 35: Kraftmesswaage des Versuchsstandes - Kraftdefinitionen



56 || Experimentelle Bestimmung aeroel astischer Kréfte

Auf den Messarmen sind Dehnungsmessstreifen appliziert. Die Dehnungsmessstreifen
sind zu zwei WHEATSTON’schen Vollbriicken fur die Messung der vertikalen Kréfte
und zu einer Vollbriicke zur Messung der horizontalen Kréafte geschaltet. Dabel wer-
den die unterschiedlichen Vorzeichen der Dehnungen der Kraftmessarme unter Belas-
tung ausgenutzt. Abb. 36 zeigt die Verformungsfiguren der Kraftmessarme aus einer
Finite-Elemente Berechnung. Man erkennt deutlich die typische Rahmenverformung
fir eine vertikale Einheitdast in Abb. 36a und eine horizontale Einheitsast in
Abb. 36b. Die Gesamtlasten teilen sich auf die vier Kraftmessarme gleichmaliig auf,
wenn der Angriffspunkt in der Mitte des Abschnittsmodells liegt. Die Positionen der
Dehnungsmessstreifen R; und die VVorzeichen der Dehnungen unter einer Last in posi-
tiver Koordinatenrichtung sind in Abb. 36 eingetragen. Fur die Messung der horizonta-
len Kr&fte werden die Innenseiten beider Messarme zu einer Vollbriicke kombiniert.

Abb. 36: Verformungsfiguren der Kraftmesswaage — Anordnung der Dehnungsmessstreifen

Das Schaltungsschema einer WHEATSTON'schen Vollbriicke zeigt Abb. 37, siehe
LERCH [43]. Das Verhdltnis der Spannung U, der Spannungsquelle zur gemessenen
Spannung U,, bei symmetrischer Anordnung der Widerstande, gegeben durch die
Dehnungsmessstreifen R;, berechnet sich nach Gleichung (3.2) mit dem abgeglichenen

& LN
N4

Abb. 37: WHEATSTON'sche Vollbrtickenschaltung

U,
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Un_ L

U, 4R
Diese Anordnung der Dehnungsmessstreifen und das Verformungsverhalten der
Kraftmesswaage ermdglichen die Kompensation bestimmter Kréfte. Imperfektionen
im Versuchsstand, z. B. eine Schiefstellung der Fiihrungsachsen, fuhren zu einer axia-
len Beanspruchung der Modellachse und der Kraftmessarme. Eine solche Beanspru-
chung und die daraus resultierenden Vorzeichen der Dehnungen und Widerstandsan-
derungen AR; wird in Abb. 38a gezeigt. Abb. 38b stellt eine analoge Situation fir eine
Momentenbeanspruchung dar. Diese resultiert z. B. aus dem Abstand zwischen der
Messebene im Kraftmessarm und dem gelenkigen Auflagerpunkt der Modellachse.
Dabel teilt sich das Moment in ein Kréftepaar im oberen und unteren Riegel des Rah-
mens auf, so dass im oberen Riegel Zugdehnungen und im unteren Riegel Druckdeh-
nungen entstehen.

(R-R,+R,—R,) (32

AR, AR, § AR, AR,

a) ® ® : b) ® ®
N N

® ® E ®) )

AR, AR, AR, AR,

Abb. 38: Schaltungsbedingte Kraftkompensation: a) Normalkraft und b) Einspannmoment

Setzt man die Widerstandsanderungen in Gleichung (3.2) ein, entsteht der folgende
Zusammenhang:

YUn_ 1 (R+AR)=(R+AR)+(R+AR)-(R, +AR)). (33)

U, 4R

Unter der Annahme der Vorzeichen aus Abb. 38 fir beide Félle resultiert anhand von
Gleichung (3.3) keine Spannungsanderung. Diese Kraftkomponenten werden mess-
technisch nicht erfasst. Nach demselben Prinzip werden auch Einflisse durch eine
gleichm&Rige Anderung der Temperatur der Messarme kompensiert. Eine ungleich-
mafdige Erwarmung der Messarme findet praktisch nicht statt. Einfllisse aus einer Bie-
gung der Kraftmessarme um die jeweils von der Messrichtung abweichende Achse
werden dadurch reduziert, dass die Dehnungsmessstreifen mittig, al'so in der neutralen
Achse, angeordnet sind. Diesist in Abb. 35 zu erkennen.

Zl
Z
L 8,4697 83193 84449 82248 -0,0468 0,0145 22
D |=|-0,0007 -01247 -0,077/8 -0,0234 18,0686 17,4651 |- 23 (3.9
M 13874 13556 -14209 14359 0,0143 0,0045 H4
1
L H: ]

Es werden auf beiden Seiten des Windkanals 3 Kréfte gemessen. Das Moment und die
Vertikalkraft ergeben sich durch eine Zerlegung der beiden gemessenen Vertikalkom-
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ponenten in einen Gleich- und einen Ungleichantell bei einem bekannten Abstand der
M essarmachsen von 250 mm. Die eingehenden 6 Messsignale werden Uber eine Kalib-
riermatrix der Grofe 3x6 direkt in die 3 Kréfte nach der Streifentheorie, siehe Abb. 27,
umgerechnet. Die in statischen Versuchen bestimmten Kalibrierfaktoren k in der Ka-
libriermatrix enthadlt Gleichung (3.4).

Dass die Messung der Horizontalkraft von der Messung der Vertikalkraft weitgehend
entkoppelt ist, kann man dem Aufbau der Kalibriermatrix entnehmen. Die Kopplungs-
terme sind im Vergleich zu den tatséchlichen Kalibrierfaktoren klein. Die Faktoren der
Kalibriermatrix wurden mittels 47 statischer Versuche mit unterschiedlichen Massen,
unterschiedlichen Lastangriffspunkten und Hebelarmen bestimmt und durch eine Feh-
lerquadratminimierung identifiziert.

a) Vertikalkalibrierung b) Horizontalkalibrierung

5 1 2.5 1

x,=8,37NN /d x,=17,86NNV A
4 / 2 /
3 // 1.5 //
2 / 1
1 0.5

0 10 20 30 40 0 10 20 30 40
Kraft [N] Kraft [N]

Spannung [V]
Spannung [V]

Abb. 39: Messergebnisse der statischen Kalibrierung

Abb. 39 zeigt die resultierenden Messsignale der statischen Kalibrierung fir die Verti-
kalkréfte und die Horizontalkréfte. Hinter den Markierungen der Messpunkte verber-
gen sich Mehrfachmessungen mit denselben Massen. Dabei wurden die Verhadltnisse
der Vertikalkraft, Horizontalkraft und des Momentes variiert. Man erkennt die Lineari-
tét des Kraft-Verformungs-Verhaltens der Kraftmessarme fir den kalibrierten Messbe-
reich. Der Hebelarm zur Berechnung des Momentes ist in den Kalibrierfaktoren der
dritten Zeile der Kalibriermatrix enthalten, weil die Kalibrierfaktoren durch eine Ein-
passung der Messwerte in die Sollvorgaben der Kalibrierung ermittelt wurden.

3.3.2 Messungder Verformungen und der Umgebungsvariablen

Die Bewegung des Abschnittsmodells wird durch zwel Lasersensoren auf beiden Sei-
ten des Windkanals erfasst. Der Typ und die Spezifikation der Lasersensoren wird in
Tabelle 32 in Anhang A angegeben. Die Lasersensoren messen die vertikale Verfor-
mung Z der luvseitigen Messarme. Sie sind an dem grof3en Aluminiumring befestigt,
so dass sie auch bei Trandationen unter einem Winkel, einer Schraganstromung, die
Bewegung korrekt erfassen. Fir die Versuche mit einer gefiihrten Rotation des Quer-
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schnitts wird der Rotationswinkel als Funktion der Zeit bendtigt. Dieser muss aus der
Wegmessung mathematisch abgeleitet werden. Die Geometrie der Messanordnung
fiihrt nach Abb. 40 zu einer nichtlinearen Gleichung, die sich nicht nach a auflosen
lasst. Fiir kleine Winkel kann der Rotationswinkel o aber mit ausreichender Genauig-
keit nach Gleichung (3.5) berechnet werden. Fiir einen Rotationswinkel von o = 3°
ergibt sich bei genauer mathematischer Betrachtung eine Abweichung von =~ 0,01°
zwischen der Naherung nach Gleichung (3.5) und der exakten L 6sung.

Abb. 40: Geometrische Beziehung der Wegmessung Z zum Rotationswinkel

Zur Berechnung der Rohdichte der Luft mussen die Temperatur im Windkanal und der
statische Luftdruck gemessen werden. Die Temperatur wird analog gemessen, digitali-
siert und direkt vom Messrechner erfasst. Der statische Luftdruck wird an einem Ba-
rometer abgelesen und zu Beginn jeder Messung am PC eingegeben.

4
125mm

Um die Windgeschwindigkeit berechnen zu kdnnen, wird der dynamische Druck Uber
dem Abschnittsmodell im Windkanal mit Hilfe eines PRANDTL-Rohrs, das sich aul3er-
halb der Wandgrenzschicht befindet, gemessen. Alle Messungen werden in moglichst
turbulenzarmer Stromung durchgefihrt. Eine Untersuchung des Geschwindigkeitspro-
fils im Windkanal ohne turbulenzgenerierende Einbauten ist bei HOFFER [27] zu fin-
den. Die durch den Wabengleichrichter hervorgerufenen Gitterturbulenz ist annghernd
isotrop mit einer Turbulenzintensitét | = 3%. Eine Anordnung der Messsensoren im
Windkanal ist in Abb. 133 in Anhang A zu finden.

tan(a) (3.5)

3.3.3 Messwerterfassung

Eine Ubersicht tiber den gesamten Versuchsaufbau befindet sich in Abb. 133 in An-
hang A. Die technischen Daten der Sensoren und Messwerterfassungsgerdte werden in
Tabelle 32 in Anhang A zusammengefasst. Die Programmierung der Messwerterfas-
sungs- und Auswertungssoftware wurde im Rahmen einer Diplomarbeit am LUrFG
Baumechanik und Numerische Methoden in MATLAB® von ROESLER vorgenommen
[65]. Die Steuerung des Motors und die Erfassung der Daten werden durch eine Soft-
wareanwendung vorgenommen. Dadurch ist eine strukturierte Bearbeitung der einzel-
nen Schritte bei der Messung von Flatterderivativen und statischen Kraftbeiwerten
gewdahrleistet.
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3.4 Ildentifikation der Flatterderivative

Der Identifikationsalgorithmus besitzt fir die Interpretation der Ergebnisse eine we-
sentliche Bedeutung und wird deshab hier vorgestellt. Die Implementierung in die
Auswertesoftware und eine Untersuchung verschiedener al gorithmischer Ldsungsmaog-
lichkeiten wird von ROESLER [65] vorgestellt. Das Grundprinzip der Bestimmung der
aeroelastischen Kréfte ist eine Identifikation des mechanischen Systemsin einer Refe-
renzmessung bei ausgeschaltetem Windkanal. Anschlief3end wird dieselbe Bewegung,
gleiche Amplitude und Bewegungsfrequenz, unter Wind durchgeftihrt. Die bekannten
Krafte des mechanischen Systems kdnnen abgezogen werden, und es verbleiben die
Kréfte infolge der Umstromung des Querschnitts. Die dabei auftretenden statischen
Kraftanteile sind nicht von Interesse. Sie werden durch nachtrégliches Abziehen des
Mittelwertes der Kréfte aus den Messdaten entfernt. Die aeroel astische Masse, aso die
durch die Querschnittsbewegung angeregte Luftmasse, kann bel diesem Vorgehen
nicht erfasst werden, da die Referenzmessungen in ruhender Luft und nicht im Va-
kuum durchgeftihrt werden. Es verbleibt lediglich ein nicht quantifizierbarer Unter-
schied zwischen der angeregten Luftmasse im ruhenden und im strdmenden Zustand.
Daraus resultiert, dass die Flatterderivative Hs , H, , Az, A, und Ps in den Abschnit-
ten 4.1, 4.2 und 4.3 fir kleine reduzierte Geschwindigkeiten U, gegen Null und nicht,
wiein Abb. 20 und Abb. 21 zu sehen, gegen einen konstanten Wert konvergieren.

Zur Herleitung der Identifikationsgleichungen der aeroelastischen Krafte muss das
Kréftegleichgewicht an der Kraftmesswaage betrachtet werden. Das Gesamtsystem
wird als Einmassenschwinger idealisiert. Dies setzt vernachlassigbar kleine Relativ-
verformungen zwischen dem Kopf- und dem Ful3punkt der Kraftmesswaage und zwi-
schen der Modellmitte und der Modelllagerung voraus. Da es sich um eine gefihrte
Bewegung handelt, ist das System als ein Einmassenschwinger mit einer Ful3punktan-
regung zu betrachten. Eine Verifikation der Annahme eines Einmassenschwingers fir
das Abschnittsmodell und die Kraftmesswaage erfolgt in Abschnitt 3.5.3. Die Defini-
tion der Kréfte und Freiheitsgrade zeigt Abb. 41 an einem idedlisierten Modell der
Kraftmesswaage in allgemeiner Form. Die Eigenschaften der Kraftmesswaage, Stei-
figkeit k, und Dampfungskonstante c, werden durch eine Feder und ein innerhalb der
Feder liegendes Dampfungselement dargestellt. Die Masse m,, représentiert die mit-
schwingende und als Tragheitskraft in der Messung enthaltene Masse der Kraftmess-
waage und der halben Masse des Modells und des Modellachslagers. F, 40 ISt die
selbsterregte Kraft infolge der Umstromung in Richtung n (n =x, z, a), v die Modell-
bewegung und v, die eingepragte Bewegung am Ful3punkt der Kraftmesswaage.

Abb. 41: Kréafte und Freiheitsgrade an der Kraftmesswaage - M odellbildung



3 Entwicklung eines V ersuchsstandes 61

Die Differentialgleichung fur das Kraftegleichgewicht des rechten Teils in Abb. 41,
bei einem gedanklichen Schnitt durch die Feder, lautet:

rnn.\']+cn.A\'/+kn-AV:F =C -\'/+kn'aem-v. (36)

n,aero n,aero

Es muss berticksichtigt werden, dass sich die inneren Kréfte der Kraftmesswaage aus
der Relativverformung Av und der Relativgeschwindigkeit Av ergeben. Die aeroelas-
tischen Krafte werden allgemein fir die 3 Kraftgréf3en zu den 3 Freiheitsgraden, (In-
dex n=x, z, a), als aeroelastische Ddmpfung und Steifigkeit angenommen. Eine Dis-
kussion der Bedeutung dieser Termeist in Abschnitt 2.4.5 zu finden.

Cn-A\'/:Cn-(\'/—\'/e):cn-(l—%j-\'/:cnyeﬁ v (3.7)
Die mechanische Systemdampfung hangt von der Relativgeschwindigkeit ab. Als N&
herung wird eine effektive Dampfung des mechanischen Systems ¢« in Abhangigkeit
der Bewegung des Modells in Gleichung (3.7) hergeleitet. Diese effektive Dampfung
ist keine linear viskose Dampfung. Durch diese Naherung ist es méglich, die aeroelas-
tischen Kréfte nach der folgenden Herleitung in der komplexen Zahlenebene zu be-
stimmen. Die resultierenden Identifikationsgleichungen unter Beriicksichtigung dieser
Annahme entsprechen dem |dentifikationsschema von HORTMANNS [30], der sich auf
die komplexe Formulierung von STAROSSEK [77] beruft.

3
1_ (Koot M. Q) ¥

iQ (Cn.aerc' Cn,eﬁ) \l}

—
-
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Abb. 42: 1dentifikation der aer oelastischen Kréaftein der komplexen Ebene

Die dehnungserzeugende und damit gemessene Kraft ist der Steifigkeitsantell aus
Gleichung (3.6). Er wird in der folgenden Herleitung mit F, ,, = Ks'Av bezeichnet und
erhdlt fur die Referenzmessung einen Index ,m = R* und fur die Messung unter Wind
einen Index ,m=W*". Fir die Bewegung wird ein rein harmonischer Verlauf ange-
nommen, die Bewegungsgrofen lauten mit der Verformungsamplitude v und der Be-
wegungsfrequenz Q:
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vit) = V-

y = /. - . jot

v(t) = V-i-Q e' . (3.8)
Ut) =  —0-Q% €Y = —Q%-v(t)
Fanll) = Fyp-e@

Fur die Kraft wird ebenfalls ein harmonischer Ansatz gewéhlt, wobel eine Phasenver-
schiebung ¢, zwischen den Verformungen und den jeweiligen Kraften zu bertick-
sichtigen ist. Gleichung (3.7) und (3.8) werden in Gleichung (3.6) eingesetzt und man
erhdlt fur die Messung unter Wind Gleichung (3.9). Die harmonische Bewegung fallt
aus der Betrachtung heraus, da alle GrofRen mit derselben Frequenz schwingen und
lediglich die Relativphasenverschiebungen ¢, zwischen den Kraften und Verfor-
mungen als Identifikationsgroéfe verbleiben.

n,aero _Cn)'\7 (39)

Analog ergibt sich fir die Referenzmessung ohne die aeroel astischen Komponenten:

E 8% = (K, o+ M, - Q%) V+i-Q-(c

Fr€m=m -Q%¥-i-Q-c,-V. (3.10)
Die KraftgroRen kénnen in der komplexen Ebene unter Anwendung der EULER-
Identitdt in einen Real- und einen Imaginartell zerlegt werden. Aus der vektoriellen
Differenz zwischen der Referenz- und der Windmessung werden die aeroel astischen
Kréfte identifiziert. Abb. 42 zeigt die Zerlegung der gemessenen Kréfte in der komp-
lexen Ebene und die aeroelastischen Kraftkomponenten. Das Bezugssystem fir die
Zerlegung der Kréfte in einen Real- und einen Imaginérteil ist die Verformung. Die
absolute Phase des Verformungsverlaufs wird nur fir die Einpassung einer harmoni-
schen Funktion benétigt. Nur die Relativphase ¢n, geht in die Identifikationsberech-
nung ein.

Die Berechnung, der fur die Kraftzerlegung notwendigen Parameter, zerfdlt in die
folgenden Berechnungsschritte, die in Abb. 43 dargestellt sind. In die gemessenen
Kraft- und Wegsignale wird mittels einer Fehlerquadratminimierung eine harmonische
Funktion eingepasst. Man erhdlt die Bewegungsfrequenz und die Amplituden der Sig-
nale. Die identifizierten Phasen der einzelnen Signale werden fir die weitere Berech-
nung nicht benttigt, sie repréasentieren lediglich den Zeitversatz zwischen den Maxima
der gemessenen Funktionen und dem Beginn der Datenerfassung. In einem zweiten
Berechnungsschritt werden mit Hilfe der Kreuzspektren die Relativphasen ¢nm zwi-
schen den Kraftsignalen und dem Wegsignal des jeweiligen Versuchs berechnet. Mit
diesen Grofen konnen die aeroelastischen Kréfte in der komplexen Ebene vektoriell
ermittelt werden. Ein Vergleich verschiedener algorithmischer Mdglichkeiten und eine
Beschreibung der verwendeten Funktionen zur Berechnung der gesuchten Parameter
istin [65] zu finden.

Die Flatterderivative werden durch einen Vergleich von Real- und Imaginarteil der
Kraftfunktionen der gemessenen Kréfte und der Kréfte nach Gleichung (3.1) berech-
net. Dies wird exemplarisch fur die Auftriebskraftkomponente L(z) in Abhangigkeit



3 Entwicklung eines V ersuchsstandes 63

der Vertikalbewegung gezeigt. Die Bewegungsgrofie v in der Herleitung und die durch
den Index n definierte Kraftrichtung entsprechen in diesem Fall dem vertikalen Frei-
heitsgrad z. Die selbsterregte Kraft bei einem harmonischen Bewegungsansatz gemal3
Gleichung (3.8) ist gegeben durch:

F, oo = OoLIK2H, + K2H, | 2-621. (3.11)
Gleichsetzen von Real- und Imaginérteil
R\F = k - Z = L.K?H, -2

{ z,aero} . Z,aero z i 90 A 24 *Z X (312)
S{Fz,aero} = I'gl'cz,aero'z = I'QOLAK Hl'z
fiihrt zu den Bestimmungsgleichungen fiir die Flatterderivative H, und H,

k . Q-c
L= z,aero2 : L= Z,aazo . (313)
QLK QLK

Man erkennt, dass die Bewegungsamplitude auf die GroRRenordnung der Flatterderiva-
tive in der Identifikation keinen Einfluss hat. Die Bestimmungsgleichungen geben den
nichtlinearen Charakter der aeroelastischen Kréfte nicht wieder. Die Flatterderivative
koénnen ihren Verlauf in Abhangigkeit von der Bewegungsamplitude signifikant an-
dern, wenn man Versuchsreihen mit unterschiedlichen Bewegungsamplituden durch-
fuhrt. Dieses Phdnomen wurde in Abschnitt 2.5 behandelt.

Die verwendete Amplitude dient nur al's Bezugsgrof3e fir die identifizierten Flatterde-
rivative. Daher ist auch vernachlassigbar, dass die im Versuchsstand gemessene Amp-
litude die der eingepragten Bewegung Ve und nicht die des Modells v ist. Bel einer
Vertikalkraft von 100 N betrégt die Relativverformung zwischen dem Fufpunkt der
Kraftmesswaage und dem Modellachslager rechnerisch 0,05 mm. Eine Ubersicht der
Bestimmungsgleichungen fir ale Flatterderivative ist in [65] zu finden.

Der vorgestellte Identifikationsalgorithmus berticksichtigt nur die Kraftanteile, die zur
jeweiligen Bewegungsfrequenz korrespondieren. Alle tbrigen Spektralanteile der ge-
messenen Kréafte werden vernachlassigt. Dazu gehdren Schwingungen in der Eigenfre-
guenz des Modells, hohere harmonische Anteile der periodischen Bewegung des Ver-
suchsstandes, Kréfte aus der nicht zu vermeidenden Restturbulenz im Windkanal und
Krafte durch eine periodische Wirbelablosung, siehe Abschnitt 2.6. Fallen die Fre-
guenzen der aufgezahlten Krafte mit der Bewegungsfrequenz zusammen, lassen sie
sich nicht gesondert identifizieren, sondern verfalschen das Identifikationsergebnis.
Indirekt sind diese Stoérungen auch bei ausreichendem Frequenzabstand in den |denti-
fikationsergebnissen enthalten, wenn sie einen Einfluss auf die Umstromung des Quer-
schnitts haben.

Eine besondere Rolle spielen Zwangskréfte durch die statisch unbestimmte Lagerung
des Modells in globaler y-Richtung, sieche Abb. 27, und bezogen auf die Verdrehung o
des Modells um die globale y-Achse. Eine statisch bestimmte Lagerung konnte fur die
beiden Freiheitsgrade nur durch eine einseitige Lagerung erreicht werden, was eine
aufwéndige Mechanik erfordern wirde. Bei der Konstruktion von Gelenken tritt im-
mer ein Lagerspiel auf, da sonst die Reibungskréfte des Lagers die Beweglichkeit ein-
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schranken wirden. Gleichzeitig wirden die entsprechenden Eigenfrequenzen redu-
ziert, was zu grofReren Schwingungsamplituden des Modells infolge der Stérungen
fuhren wirde. Eine Untersuchung des Versuchsstandes und der storenden Einfllsse
erfolgt im néchsten Abschnitt.

Referenzmessung Windmessung
1 Wegsignal 1 Wegsignal
v (t) vy (¢)
3 Kraftsignale 3 Kraftsignale
F‘\‘.R(t) f(_:..’ﬂ ('t) Fa.!{(!) E‘-”" (t) F;'-W(t) Fr:r,W (t)

4 4

Einpassung harmonischer Funktionen

3 3

Ve = Vg -sin(QJ 1 ":Vn_;e) vy =V, -sin(Qt T n;z/”_w)
F = 1?;._,{ —sin(Qt +&, R) F.,= I:fr_,,,, -sin(Q! + gl._,,,,)
F .= fi_R-sin(Qt+£:_R) F, = fi_w -sin(Qt+Sz_”,)
F, o =F, ,sin(Qt+¢, ) F,, =FE, sin(Q+¢,,)

3 3

Berechnung der Relativphasenwinkel

3 3

Or Pop Pur Pw Pow Paw

4 4

Berechnung der aeroel. Kréfte in der komplexen Ebene

ADbb. 43: Berechnungsablauf der |dentifikation der aer oelastischen Kréafte
3.5 Untersuchung des Versuchsstandes

351 Analyseder Messsignale und der Einpassungsalgorithmen

Zur Untersuchung des Versuchsstandes und der programmierten Algorithmen wird
eine dynamische Kalibrierungsmessung durchgefihrt. Eine Vierkant-Aluminiumachse
(40x40x2 mm) wird mittels Adapter in den Versuchsstand eingebaut. In der Mitte der
Achse kann eine Zusatzmasse in Form einer Messingstange montiert werden. Die In-
dizierung wird, obwohl alle Messungen in ruhender Luft durchgefiihrt werden, von
Abschnitt 3.4 Gbernommen. Die Referenzmessungen, Index ,, R*, werden jeweils ohne
und die Lastmessungen, Index “W*“, mit der Zusatzmasse durchgefiihrt. Mit dieser
Messung soll die Gultigkeit der Approximation des Versuchsaufbaus als Einmassen-
schwinger unter einer Ful3punktanregung untersucht werden. Die Versuche werden fiir
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die 3 Messkonfigurationen: Vertikalbewegung, Horizontalbewegung und Rotation mit
verschiedenen Bewegungsfrequenzen f durchgefiihrt. Die Bewegungsamplitude be-
tragt 7,6 mm fir die Translationsversuche und 2,2° fur die Rotationsversuche.
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Abb. 44: Gesamtwegsignale mit M essrauschen flr zwel Bewegungsfreguenzen
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Abb. 45: Amplitudenspektren der Wegsignale aus Abb. 44 —hohere harm. Bewegungsanteile

Die gemessenen Verformungen auf beiden Seiten des Windkanals werden durch Mit-
telwertbildung zu einer Gesamtverformung gemal3 den Erlauterungen in Abschnitt 3.4
zusammengefasst. Abb. 44 zeigt Wegsignale der Kalibrierungsmessung fir zwei Be-
wegungsfrequenzen und die identifizierten harmonischen Einpassungsfunktionen aus
dem ldentifikationsalgorithmus nach Abschnitt 3.4. Eine eingepasste Funktion |&sst
sich im oberen Diagramm in Abb. 44 im vergréf3erten Ausschnitt erkennen. Der Ver-
formungsverlauf wird ansonsten ausreichend genau approximiert. Die hochfrequenten
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Stérungen werden durch den Frequenzumrichter trotz Installation eines Entstorfilters
hervorgerufen. Da sie zuféllig um das eigentliche Messsignal streuen, beeinflussen sie
die Identifikation der Wegamplitude und —frequenz nicht.

Abb. 45 zeigt Amplitudenspektren, die zu den Wegsignalen aus Abb. 44 gehdren. Dass
die Modellbewegung nicht harmonisch sondern bedingt durch den Bewegungsmecha-
nismus periodisch ist, lasst sich in den VergréfRerungen in Abb. 45 erkennen. Die ho-
heren harmonischen Frequenzanteile zu der Bewegungsfrequenz von 0,45 Hz bel
1,35 Hz, 1,8 Hz und 2,25 Hz sind durch Pfeile gekennzeichnet. Bei einer Bewegungs-
frequenz von 6 Hz sind die héheren harmonischen Anteile bei 12 Hz, 18 Hz und 24 Hz
deutlicher zu erkennen.

f= 0,45: Hz 4
2l T T

-100 ‘
10 10.05 10.1 10.15 10.2 10.25 10.3

[s]
Abb. 46: Signale und Einpassungsfunktionen der Vertikalkréafte bei einer Vertikalbewegung

Die resultierenden Kraftsignale, berechnet nach Gleichung (3.4), weisen deutlich gré-
Rere Storungen auf. Abb. 46 zeigt drel Kraftsignale einer Referenzmessung unter-
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schiedlicher Bewegungsfrequenzen. Es werden jeweils zwei volle Schwingungszyklen
angezeigt. Bel kleinen Bewegungsfrequenzen sind die Storkraftamplituden grol3er als
die Amplituden zur Bewegungsfrequenz. Das Modell wird durch Vibrationen im Ver-
suchsstand zu permanenten Schwingungen angeregt. Eine Einpassung einer harmoni-
schen Funktion ist trotzdem maoglich. Mit steigender Bewegungsfrequenz steigt auch
das Verhdltnis der Nutzkréfte zu den Stérkraften. Bei Bewegungsfrequenzen grof3er
as 1 Hz lasst sich der zur Bewegungsfrequenz gehtrende harmonische Verlauf der
Kréfte sofort erkennen. Das Ergebnis der Einpassung einer harmonischen Funktion
extrahiert die Bewegungsfrequenz und eliminiert die der geftihrten Bewegung aufmo-
dulierte Schwingung des Modells in seiner Eigenfrequenz. Bel grof3en Bewegungsfre-
guenzen zeigt der Kraftverlauf einen im Wesentlichen harmonischen Verlauf mit der
Bewegungsfrequenz. Der relative Einfluss der Storkréfte nimmt ab.
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Abb. 47: Spektren der Referenzmessungen der Vertikalkrafte bei Vertikalbewegung
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Die Storgrofden sind auch in den Amplitudenspektren der Kréfte in Abb. 47 zu erken-
nen. In den Frequenzbereichsdarstellungen kdnnen die htheren harmonischen Anteile
der periodischen Bewegung identifiziert werden. Sie zeigen sich im Bereich der Eigen-
frequenz der Achse von ca. 24 Hz als diskrete Maxima. Das sind die durch die Eigen-
schwingung der Achse dynamisch tberhéhten héheren harmonischen Bewegungsfre-
guenzanteile. Sie treten als ganzzahlige Vielfache der Bewegungsfrequenz auf. Bei
einer Bewegungsfrequenz von 0,9 Hz und 1,2 Hz kénnen auch im Frequenzbereich
zwischen der Eigen- und der Bewegungsfrequenz liegende periodische Frequenzantei-
le identifiziert werden. Man erkennt auch, dass bel Bewegungsfrequenzen grofl3er 1 Hz
die zur Bewegungsfrequenz gehdrenden Kraftanteile grof3er als die stérenden Einflis-
se sind. Eine Darstellung der identifizierten Kréfte aus Abb. 46 in der komplexen Zah-
lenebene ist in Abb. 134 in Anhang B zu finden. Es werden zu den hier untersuchten
Frequenzen ebenfalls die identifizierten Kréfte zu den Versuchen mit einer Horizon-
talbewegung und einer Rotation gezeigt.

3.5.2 Ildentifikation des mechanischen Systemsin der komplexen Ebene

Aus den identifizierten Kréften in komplexer Darstellung konnen die bewegte Masse
und die effektive Dampfung des mechanischen Systems berechnet werden. Kréafte in-
folge der bewegten Luft konnen, da eine 40 mm breite Achse mit einem sehr geringen
L uftwiderstand verwendet wurde, vernachl&ssigt werden. Die Identifikationsglei chun-
gen der Systemparameter gemal3 Abb. 42 und Gleichung (3.10) fir die Referenz- und
die Lastmessung mit den aus der Messung identifizierten Kraften F, der Bewegungs-
amplitude Vv, und der Bewegungskreisfrequenz Q =2-n-f sind in den Gleichungen
(3.14) definiert.

Q= 9{{Fn,R} C G R=— S{Fn,R}
, /\'Qz n,efr , /\'Q
Sﬁ{lznw } SV{FnW } (314)
My = : C == :
YNQ? e 2

Die bewegten Massen des Versuchsstandes sind in Tabelle 3 angegeben. Die Massen
der Achse, der Messingstange und aller Befestigungsmittel werden durch Wiegen be-
stimmt. Die Rotationstrégheiten werden berechnet. Fir die Kraftmesswaage werden
die entsprechenden Grofen inklusive aller mechanischen Komponenten dem CAD-
Konstruktionsmodell enthommen. Sie beinhalten den Teil der Kraftmesswaage, der
durch die Position der Dehnungsmessstreifen in der Messung al's Tragheitskraft enthal -
tenist, die vordere Traverse, das Modellachsager, die Aluminiumachse und die Befes-
tigungsmittel.

Mx/2),R Mx,2),w Mg r Mg, w
4,428 kg 5,995 kg 13,8 tmm? 14,9 tmm?

Tabelle 3: Bewegte Massen und Rotationstr agheitsmomente

Die nach den Gleichungen (3.14) ermittelten Massen und Dampfungen sind Uber der
Bewegungsfrequenz in Abb. 48 und Abb. 49 aufgetragen. Die Massen und Rotations-
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tragheiten in den Versuchen sind als horizontale Linien, fir die Referenzmessung als
durchgezogene und die Lastmessung als gestrichelte Linie, eingezeichnet. Die Sys-
temdampfung ist unbekannt. Hier kann keine Bezugsgrofde angegeben werden. Man
erkennt eine funktionale Abhangigkeit der identifizierten Parameter von der Bewe-
gungsfrequenz. Die identifizierten Eigenschaften des mechanischen Systems sind fre-
guenzabhangig. Dies kann sowohl durch Nichtlinearitdten als auch durch Zwangskraf-
te im System hervorgerufen werden. Schiefstellungen der Flihrungsachsen oder unter-
schiedliche Bewegungsamplituden an den gegenuberliegenden Seiten des Windkanals
bewirken Normalkréfte in der Achse bei einer Translation und Torsionskréfte bei einer
Rotation des Modells. Bel geringfligigen Schiefstellungen der Kraftmesswaagen fuhrt
dies zu bewegungsabhangigen Zwangskréften, die in dem Messsignal enthalten sind.
Da diese Kréfte einen harmonischen Verlauf mit der Bewegungsfrequenz haben, wer-
den sie durch den Identifikationsalgorithmus erfasst. Deshalb kdnnen die Systemei-
genschaften nicht a priori bestimmt und fir alle Versuche als bekannt vorausgesetzt
werden. Sie mussen vor jedem Versuch fur das jeweilige Modell und die Versuchs-
konfiguration aus Bewegungsamplitude und —frequenz identifiziert werden.

7 . T | R {'2 180
| 415 ----- . -t
56 stat. Masse m,, 144
42 stat. Masse m__ i 108 —
gN ' —— mx,R E
& oy || %
2.8 I —72
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1410 N | —*— M |36
. stat. Masse m ., | =% M,y
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0 1 2 3 4 5 6
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ADbb. 48: Identifizierte Massen aus den dynamischen Kalibrierungsmessungen

Fur eine Identifikation des mechanischen Systems, die die exakten Werte fir die be-
kannten Massen liefert, missten frequenzabhangige Korrekturfunktionen bestimmt
werden. Da aber nicht das mechanische System sondern die aeroel astischen Kréfte als
Differenzkrafte zwischen der Referenz- und den Lastmessungen gesucht sind, reicht es
aus, die Kréafte des Systems abbilden zu kénnen. Die Differenzen der identifizierten
Massen zwischen den Referenzmessungen und den Lastmessungen entsprechen nicht
genau der Masse des Zusatzgewichtes. Die verwendete Messingstange ist Teil des me-
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chanischen Systems. Sie verandert auch die Steifigkeit und die Dampfung des Systems
unter der Annahme von Zwangskraften.

Aufféllig ist die zunehmende Abweichung der identifizierten Massen mit abnehmen-
der Bewegungsfrequenz. Unterhalb einer Bewegungsfrequenz von 1 Hz scheinen die
Zwangskrafte im System deutlich groRer als die Tragheitskréfte zu sein. Dass es sich
um Zwangskréfte handelt, die dieses Verhalten verursachen, wird durch eine System-
identifikation im Zeitbereich im néchsten Abschnitt bestatigt.
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Abb. 49: Identifizierte effektive Dampfungen aus den dynamischen Kalibrierungsmessungen

3.5.3 Verifikation im Zeitbereich

Ob die gemessenen Kréfte im mechanischen System durch die identifizierten Parame-
ter und die Annahme eines Einmassenschwingers unter einer Ful3punktanregung wie-
dergegeben werden kdnnen, wird im Folgenden untersucht. Dazu wird zundchst eine
numerische Berechnung im Zeitbereich mit den in Abschnitt 3.5.2 identifizierten Sys-
temparametern Masse m, und effektive Dampfung ¢, fUr eine instationdre Bewe-
gung durchgefihrt. Die berechneten instationdren Krafte werden mit den gemessenen
verglichen. Fur die Versuche mit einer Rotationsbewegung wird im Anschluss eine
Modellanpassung und eine Identifikation im Zeitbereich vorgenommen, um die ge-
messenen Kréfte genauer zu approximieren. Eine Diskussion der Ergebnisse erfolgt in
Abschnitt 3.6.

Um eine numerische Berechnung mit einer eingeprégten Fufl3punkterregung durchfih-
ren zu kénnen, wird das Rechenmodell aus Gleichung (3.6) um den in Abb. 41 enthal-
tenen zweiten Freiheitsgrad v, erweitert. Dabei wird die Definition der effektiven
Dampfung Ubernommen. Zusdtzlich wird aus Gleichgewichtsgrinden die Steifigkeit
der Pleuelstange k,, eingefhrt:
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I S e

Das entsprechende Gleichungssystem unter Vernachldssigung der aeroelastischen
Kréfte, da es sich um Kalibrierungsmessungen handelt, zeigt Gleichung (3.15). Die
Groflen m, und ¢, Werden fur die numerischen Berechnungen nach Abb. 48 und
Abb. 49 angenommen. Die Steifigkeit der Kraftmesswaage k, wurde durch eine nume-
rische Berechnung ermittelt. Die Verformungsfigur der numerischen Berechnung zeigt
Abb. 36. Die Gesamtsteifigkeit aller 4 Kraftmessarme betragt

Ko/ = 4-69L1N/mm = 2764,4N/mm. (3.16)

Die Rotationssteifigkeit ergibt sich aus der Steifigkeit der Kraftmessarme und dem
bekannten Abstand von 250 mm zu

« = o B9LIN/mm (250mm)°
. 2

Auf die Definition der Masse am Ful3punkt der Kraftmesswaage und die Definition der

Steifigkeit der Pleuelstange wird im Anschluss an die Erlauterung der algorithmischen

Behandlung der Ful3punkterregung eingegangen.

Als Zeitintegrationsverfahren wird das Verfahren der intervallweisen konstanten Be-
schleunigungsanndherung [63] (engl. Constant Average Acceleration Method, CAA-
M) gewahlt und in der Softwareumgebung MATLAB® programmiert. Es handelt sich
um ein unbedingt stabiles implizites Verfahren, bel dem die Zeit in diskrete Zeitschrit-
te At eingeteilt wird. Fiir die Beschleunigung wird ein konstanter Ansatz gewahlt.
Durch diesen Ansatz lassen sich die Bewegungsgrofen Geschwindigkeit und Be-
schleunigung des néchsten Zeitschritts (Index ,,1*) durch die bekannten Bewegungs-
grofden und Verformungen zum vorherigen Zeitpunkt (Index ,0*) und die unbekannte
Verformung im Zeitschritt ,, 1* ausdriicken. Das Differentialgleichungssystem als Mat-
rizengleichung fir ein nach der Methode der Finiten Elemente diskretisiertes System
mit der Massenmatrix M, der Dampfungsmatrix C,, der Steifigkeitsmatrix K, und
dem Lastvektor P fir den unbekannten Verformungsvektor im néchsten Zeitschritt V,
lautet:

= 43.193.750 Nmm/rad . (3.17)

M,-V,+C,-V,+K, -V, =P. (3.18)
Dieses Differential glei chungssystem wird durch die Beziehungen
4 2

Ky = Ky+—5-M, +-—=-C 3.19
oA N At T (3:19)
und

4 2 4 - . 3.20
P, =B+ F-MnJrE-Cn V, + E-Mn+Cn Vy+M, -V, (3.20)

in ein algebraischen Gle chungssystem der folgenden Form tberfihrt:
Ky -V, =Py . (3.21)
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In dieses algebraische Gleichungssystem wird fir das diskrete System mit zwel Frei-
heitsgraden nach Abb. 41 die bekannte Verformung am Fuf3punkt der Kraftmesswaage
implementiert. Fir eine allgemeine effektive Steifigkeitsmatrix K¢ und einen allge-
meinen effektiven Lastvektor Py nimmt das Gleichungssystem (3.21) die folgende
Gestalt an:

Ky et k12eff:| |:Vel:| {pleﬁ:|
, of || Ver|_| Fref | 3.22
{kﬂ,eﬁ Koet | | Vo P2 et (322)
Bel bekannter Verformung ve; kann die unbekannte Verformung am Kopfpunkt der
Kraftmesswaage v, mit Hilfe der folgenden numerischen Naherung berechnet werden:

A-Kyer  Kipe '|:Ve,l:| _ P e +Fv Ky et 'Ve,1:|. (3.23)
Koy et Ko e Vi P2 it 0
Der Faktor A wird fiir die durchgefiihrten Simulationen zu A= 10" gewahlt. Damit
kann, bei bekannten Systemmatrizen K, C, und M, und bekannten Anfangsbedingun-
gen fur die Verformung, die Geschwindigkeit und die Beschleunigung in vektorieller

Form, die Verformung des Kopfpunktes der Kraftmesswaage mit Hilfe des Zeitinteg-
rationsal gorithmus berechnet werden.

Die Masse am Ful3punkt der Kraftmesswaage und die Steifigkeit der Pleuelstange ki,
finden sich im Gleichungssystem (3.23) nur im Parameter ki, « wieder. Dieser Eintrag
wird durch den Faktor A algorithmisch derart vergroBert, dass die Steifigkeit k, und die
Masse in den folgenden Betrachtungen vernachlassigt werden konnen. Da zur Berech-
nung der Anfangsbeschleunigung aus den gegebenen Grof3en Anfangsgeschwindigkeit
und Anfangsverformung die Massenmatrix invertiert werden muss, wird sie als Ein-
heitsmasse gewahlt. Die Steifigkeit k, wird zu Null angenommen.

Um die Identifikation im Zeitbereich durchfihren zu kénnen, miissen die Messdaten
aufbereitet werden. Die Signale der Verformung bedurfen einer Filterung. Andernfalls
wirden die messtechnisch bedingten Storungen, siehe Abb. 44, das mechanische Si-
mulationsmodell zu Schwingungen anregen und die berechneten Krafte waren mit den
gemessenen nicht vergleichbar. Zur Filterung wurde ein nichtrekursives Filter der
Ordnung N = 1000 mit einer Filterfrequenz fy = 10 Hz verwendet. Die Filterung wur-
de zweifach auf die Daten angewendet, wobel zur Reduktion der durch das Filter be-
dingten Phasenverschiebungen die Reithenfolge der Daten einmal zwischen den Filter-
vorgangen und nach der zweiten Filterung invertiert wurde. Diese Filterung wurde
unter Anwendung der MATLAB® Funktion , filtfilt* durchgefiihrt. Vollstandig lassen
sich die Stérungen durch die Filterung nicht entfernen. Abb. 50 zeigt drel instationédre
Wegsignale und das Ergebnis der Filterung. Man erkennt zu Beginn der Bewegung
und bei grof3en Ausreif3ern eine Welligkeit des gefilterten Ergebnisses. Diese Wellig-
keit fuhrt zu Schwingungen des mechanischen Modells in der Simulation, die keine
physikalischen Ursachen haben.

Die konstanten Anteile der Messdaten zu Beginn der Messung werden von den Mess-
signalen abgezogen. Dies entspricht einer Korrektur des Koordinatenursprungs der



3 Entwicklung eines V ersuchsstandes 73

Wegmessung. Die Kréfte sollten vor der Bewegung identisch Null betragen, etwaige
Abweichungen sind durch die Messtechnik oder Zwangskréfte infolge der Montage
des Modells bzw. der Kalibrierachse hervorgerufen. Diese Einfllsse werden durch
Abziehen des Mittelwertes der Daten der ersten 6 s beseitigt.
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Abb. 50: Instationdre Wegsignale - M esswerte und Auswirkungen der Filterung

Alle Zeitschriebe werden zur Beschleunigung der Rechenzeiten um die Dauer der
Messung bis ca. 1 s vor dem Bewegungsbeginn gekirzt. Damit zu Beginn der Daten-
reihe keine Unstetigkeit im Wegsignal vorliegt, die das numerische Modell zu
Schwingungen anregen wirde, werden die ersten 500 Werte durch eine Multiplikation
der Daten mit einer Rampenfunktion gegléttet. Dies ist eine Polynomfunktion, die in
diesem Bereich kontinuierlich von einem Funktionswert von ,,0“ auf einen Funktions-
wert von ,, 1“ ansteigt und zu Beginn und am Ende des Bereiches sowohl eine Steigung
als auch eine Krimmung von Null besitzt. Dadurch wird nur der Teil des Messschrie-
bes vor dem Bewegungsbeginn, in dem nur Messrauschen vorliegt, verandert.

1 e
/

—05 /4/

0 _//

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5

[s]

Abb. 51: Glattungsrampenfunktion fur den M essschriebanfang
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Abb. 52: Kraftsignale und Simulationser gebnisse - Versuche mit einer Vertikalbewegung
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Abb. 54: Kraftsignale und Simulationser gebnisse — Versuche mit einer Horizontalbewegung
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Die Abb. 52 bis Abb. 54 zeigen die Simulationsergebnisse der Krafte nach Gleichung
(3.27) im Vergleich zu den gemessenen Kraften. Zusétzlich wird das Kraftsignal nach
dem oben beschriebenen Vorgehen analog zum Wegsignal gefiltert und ebenfalls in
die Abbildungen eingetragen. Unterschiede zwischen dem gefilterten Kraftverlauf und
dem Kraftverlauf aus der numerischen Simulation sind vor allem am Bewegungsbe-
ginn zu erkennen. Hier verhdt sich das mechanische System anders al's das nichtrekur-
sive Filter. Die hochfrequenten Schwankungen in den Simulationsergebnissen resultie-
ren aus den nicht zu entfernenden Stérungen im Wegsignal nach Abb. 50. Die Zeit-
schrittweite der Simulation wird gleich dem Kehrwert der Abtastfrequenz der Messung
fs = 1024 Hz gewahit.

Fur die Translationen, Abb. 52 und Abb. 54, werden die Kré&fte durch die identifizier-
ten Systeme sehr gut approximiert. Das Modell kann das Verhalten der Kraftmesswaa-
ge und der Kalibrierachse abbilden. In Abb. 53 werden die Kraftsignale und die Simu-
lationsergebnisse fur das Moment infolge einer Rotationsbewegung gezeigt. Die App-
roximationen weisen eine konstante Verschiebung zu den gemessenen Kréften auf.
Allerdings sind die identifizierten effektiven Dampfungen nach Abb. 49 negativ, was
ein instabiles Verhalten des numerischen Modells zur Folge hat. Abb. 55 zeigt den
weiteren Verlauf der simulierten Kréfte.

Referenzmessung Lastmessung
200 , , , 200 -
f=0,45Hz |
100 jlagti- ——————————
[Nmm] 0 l.l"l L

[s] [s]

——Messsignal - = = gefiltertes Messsignal ——num. Systemantwort
Abb. 55: Kraftsignale und instabile Simulationser gebnisse - Rotationsver suche

Die negative effektive Dampfung in den Identifikationsergebnissen wird dadurch her-
vorgerufen, dass das Maximum des Kraftsignals vor dem Maximum des Wegsignals
auftritt. Dieser Effekt ist nur durch Zwangskréfte im System zu erkléren. Der Kopf-
punkt der Kraftmesswaage vollzieht den Richtungswechsel vor dem Ful3punkt der
Kraftmesswaage, dadurch wird das Kraftmaximum vor dem Wegmaximum erreicht.
Um diesen Effekt mit Hilfe eines numerischen Modells mit zwel Frelheitsgraden ab-
bilden zu kdnnen, muss das Modell um diese Kréfte und die Dampfung innerhalb der
Kraftmesswaage c, erweitert werden. Abb. 56 zeigt das um die Zwangskréfte erweiter-
te Modell aus Abb. 41. Es wird eine verformungs- und eine geschwindigkeitsabhangi-
ge Zwangskraft gewdhlt. Die Kréfte und Systemeigenschaften werden in das Glei-
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chungssystem (3.15) eingefiigt. Das resultierende Gleichungssystem nach der Modell-
anpassung zeigt Gleichung (3.24).

Abb. 56: Modifikation des mechanischen M odells durch die Annahme von Zwangskr &éften

Die Steifigkeit der Pleuelstange k, wird wiederum vernachlassigt und die Masse am
Ful3punkt der Kraftmesswaage zu einer Einheitsmasse gewahlt.

. B : B 0
1 0 ve . C, C, '\/.e . K, K, Vel (3.24)
0O m||V -C, G, v -k, Kk, v -F.«—Fic

Die Zwangskréfte konnen, da sie von den kinematischen Grof3en des Gleichungssys-

tems abhéngen, mit den folgenden Beziehungen

Fn,c =Chaw Vo Fn,k = kn,zw "V (325)

in die linke Seite des Gleichungssystems (3.24) integriert werden:

1 0|V, C, -C, A K, —k, v, 0
{0 mn]{v}{—cn Cn+cnyzw]{v}{—kn kﬁh,J{v}{o}' (3.26)

Die Dampfung c,,, infolge der geschwindigkeitsabhangigen Zwangskraft korrespon-
diert zu der effektiven Dampfung nach Gleichung (3.15). Die Steifigkeit k, wird ge-
mal Gleichung (3.17) definiert. Die unbekannten Systemeigenschaften Masse m,,
Dampfungen ¢, und ¢, ,, und die Steifigkeit ky, ,, werden durch einen in der Software-
umgebung MATLAB® programmierten Algorithmus identifiziert. Zur Einpassung der
berechneten Kréfte in die Messdaten wird die Funktion ,Isgnonlin® verwendet. Fir
gewdahlte Startwerte der unbekannten Parameter kann der Verformungsverlauf v mit-
tels des Zeitintegrationsalgorithmus unter der Annahme der Zeitschrittweite At ent-
sprechend der Zeitschrittweite der Messung berechnet werden. Die in der Kraftmess-
waage vorhandene dehnungserzeugende Kraft F, s, des numerischen Modells wird aus
der Relativverformung der Simulationsergebnisse zwischen dem Fuf3- und dem Kopf-
punkt der Kraftmesswaage fir alle Zeitschritte ng At berechnet:

Fosmll-At) =K, (v, (I - At)— (I - At)) (mit 1=22..n,). (3.27)

Diese diskreten Kraftwerte konnen mit der gemessenen Kraft F,mess Verglichen wer-
den. Die Systemparameter werden durch eine Einpassung nach der Methode der
kleinsten Fehlerquadrate berechnet. Dazu wird das Minimum der Funktion nach Glei-
chung (3.28) in Abhangigkeit der Parameter my, C,, C,, uUnd ky,, fur alle diskreten
Funktionswerte der gemessenen und berechneten Kréfte bestimmt:

mnvcnvcn.zkan‘zw 1=1

Min {i(angm(mn,cn,cnlzw,kn,zw,l -At)— Fomess -At))z}. (3.28)
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Dieses Modell bildet die Kréfte in der Kraftmesswaage deutlich besser ab. Instabilité
ten treten nicht mehr auf, da die Identifikation fur die Dampfung c, im Vergleich zu
der Dampfungskonstanten c, ,,, abgeleitet aus dem Zwangsmoment F, ., stets grof3ere
Werte liefert. Die identifizierten Massen m,, Dampfungen ¢, und die Steifigkeiten
Ko Z€igen in Abb. 58 keine Freguenzabhangigkeit. Die Eigenschaften des mechani-
schen Systems kdnnen auf diesem Weg nicht identifiziert werden.
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Abb. 58: Identifizierte Systemparameter aus den Rotationsver suchen —mod. mech. M odéd|

Berechnet man aus den identifizierten Massen m, und Steifigkeiten k, ,,, flr eine har-
monische Bewegung die Realteile der identifizierten Kréfte nach Gleichung (3.29),

R{F,}=(m, -0k, )-d (3.29)

koénnen diese mit den Realteilen aus der Identifikation in der komplexen Ebene vergli-
chen werden.
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Abb. 59: Vergleich der Identifikationser gebnisse der versch. mech. Modelle
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Den Vergleich der Realteile und einen Vergleich der identifizierten Dampfungen c, .
mit den effektiven Dampfungen c, .« nach Abb. 49 zeigt Abb. 59. Bis auf eine markan-
te Abweichung bei den Dampfungskonstanten stimmen die Identifikationsergebnisse
gut Uberein. Das modifizierte Modell kann auch auf die Versuchsdaten der Trandlati-
onsversuche angewendet werden. Die gemessenen Kréfte werden durch das modifi-
zierte Modell so gut approximiert wie durch das Modell nach Abb. 41. Auch bei die-
sen Versuchstypen sind die Abweichungen der identifizierten Massen durch Zwangs-
krafte im System zu erklaren.

Damit wurde gezeigt, was die Identifikationsergebnisse in Abb. 48 und Abb. 49
enthalten. Sie reprasentieren nicht allein die Eigenschaften des mechanischen Systems
nach Abb. 41, sondern beinhalten zusétzliche Kréfte durch die statisch unbestimmte
Lagerung der Modell- bzw. Kalibrierachse im Versuchsstand. Eine Bewertung der
| dentifikationsergebnisse folgt im néchsten Abschnitt.

3.6 Diskussion der Identifikationser gebnisse

Das Zidl der Untersuchungen ist nicht eine lIdentifikation des mechanischen sondern
des aeroelastischen Systems. Fir die Rotationsversuche ist die Annahme eines Mo-
dells nach Abb. 41 und Gleichung (3.6) mit den Vereinfachungen nach Gleichung
(3.7) fur die Identifikation nicht zuldssig. Eine Identifikation der aeroel astischen Kréf-
te mit dem in Abschnitt 3.5.2 vorgestellten Algorithmus der Zerlegung der Kréfte in
der komplexen Ebene ist unter der folgenden Annahme dennoch moglich. Wenn der
Fehler in der identifizierten Kraft in der Referenzmessung identisch ist mit dem Fehler
in der Messung unter Windbelastung, kann die aeroelastische Kraft trotzdem korrekt
identifiziert werden. Abb. 60 zeigt die Zerlegung der Kréfte in der komplexen Ebene
unter der Annahme einer nicht identifizierten Zwangskraft F,, ,,. Diese kann in allge-
meiner Form einen geschwindigkeits- und einen verformungsproportionaen Antell
besitzen.

3 (Kpaerst M, Q%) ¥
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Abb. 60: Darstellung der Kraftein der komplexen Ebene bei Annahme von Zwangskr éften
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Sind diese Anteile in beiden Messungen gleich, entspricht dies in der komplexen Ebe-
ne nur einer Parallelverschiebung des aeroel astischen Kraftvektors Fy, .0. Die zentra-
len Annahmen der Identifikation der aeroelastischen Kréfte sind, dass sich das mecha-
nische System zwischen der Referenzmessung und der Messung unter Windbel astung
nicht andert und dass die aeroelastische Kraft durch das System korrekt Ubertragen
wird.

Um eine Sicherheit Uber die identifizierten aeroelastischen Kréfte zu gewinnen, wer-
den Flatterderivative fur zwel Querschnitte gemessen, fir die Referenzdaten vorliegen.
Dazu wird ein Modell eines symmetrischen Tragfligels (NACA0020) und der Quer-
schnitt der TACOMA NARROWS Briicke verwendet. Fir die Flatterderivative des Trag-
fligels kann die analytische Ldsung nach THEODORSEN fir eine ebene Platte, siehe
Abschnitt 2.4.2 und 2.4.5, als Naherung herangezogen werden. Des Weiteren wurden
alle 18 Flatterderivative fur dieses Profil von CHOWDHURY & SARKAR 2004 [12] in
Freischwingversuchen bestimmt. Als Referenzlosung fir die Flatterderivative des
Querschnitts der TAcOMA NARROWS Briicke kénnen die Ergebnisse von BERGMANN
[1] verwendet werden. BERGMANN identifizierte die aeroelastischen Eigenschaften
dieses Querschnitts 2004 in Versuchen im Wasserkanal in zwel Freiheitsgraden.

Der Modellfehler des Identifikationsmodells nach Abb. 41 wirkt sich nach den Uber-
legungen in Abschnitt 3.5.3 auf die Imaginarteile der Kréfte infolge einer Querschnitt-
srotation aus. Die daraus identifizierten Flatterderivative nach Gleichung (3.1) sind
H,, A, und P,. Ein Vergleich der in dieser Arbeit identifizierten Flatterderivative
zeigt eine gute Ubereinstimmung mit den Referenzwerten. Das Derivativ H, stimmt
in Abb. 63 mit den Werten von CHOWDHURY & SARKAR Uberein. A, liegt in Abb. 64
naher an der analytischen Losung als die Werte aus den Freischwingversuchen. Das
Derivativ P, zeigt in Abb. 65 gegeniiber den Daten aus den Freischwingversuchen
dieselben Abweichungen wie alle Derivative P". Die Flatterderivative H, und A, des
Querschnitts der TACOMA NARROWS Briicke in Abb. 72 stimmen mit den Ergebnissen
von BERGMANN [1] im Rahmen der Messgenauigkeit und der unterschiedlichen Stro-
mungsmedien sehr gut Uberein. Die Funktion des Versuchsstandes und des Identifika-
tionsalgorithmus wird damit als verifiziert betrachtet. In Kapitel 4 werden die Ergeb-
nisse fur die bereits genannten Querschnitte und den Querschnitt der STRELASUND-
BRUCKE vorgestellt.
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4 ldentifikation aerodynamischer und aeroelastischer Kréfte

4.1 Messablauf und Messkonfiguration

Zu einer vollstandigen messtechnischen Analyse der aerodynamischen und aeroel asti-
schen Eigenschaften eines Querschnitt gehdrt eine Identifikation der STROUHAL-Zahl,
siehe Abschnitt 2.6, zur Beschreibung der fir den Querschnitt typischen Wirbel abl dse-
frequenz, die Bestimmung der statischen, aerodynamischen Kraftbeiwerte nach Ab-
schnitt 2.2 und die Ermittlung der Flatterderivative, siehe Abschnitt 2.4.5, in der For-
mulierung nach Gleichung (3.1). Die Messungen beginnen mit der Bestimmung der
kleinsten Modelleigenfrequenz durch Ausschwingversuche. Dazu wird das im Ver-
suchsstand montierte Modell durch einen Impuls angeregt und es werden die Kréfte
des Ausschwingvorgangs gemessen. Eine Transformation der Kréfte in den Frequenz-
bereich liefert das Spektrum der Kréafte, in dem die Modelleigenfrequenz identifiziert
werden kann.

Um bel den folgenden Messungen Schaden am Modell durch zu grof3e Schwingungen
infolge periodischer Wirbelablésung zu vermeiden, wird die STROUHAL-Zahl des
Querschnitts in Messungen der Krafte am ruhenden Modell bei einem Anstromwinkel
a = 0° bestimmt. Dazu wird die Windgeschwindigkeit von Messung zu Messung ge-
steigert. Eine Spektralanalyse der Kréfte offenbart die Wirbelablsefrequenz zu der
jeweiligen Windgeschwindigkeit. Da die Eigenfrequenz des Modells bereits bekannt
ist, kann die Wirbelabldsefrequenz, wenn der Querschnitt anféllig gegen das Phéano-
men der Wirbelerregung ist, eindeutig bestimmt werden. Dieses Vorgehen wird in Ab-
schnitt 4.3 am Beispiel des Querschnitts der TACOMA NARROWS Briicke vorgestellt
und in Abschnitt 4.4 auch auf den Querschnitt der STRELASUNDBRUCKE angewendet.

Anhand der STROUHAL-Zahl kann die kritische Windgeschwindigkeit Usr it nach
Gleichung (4.8) und die kritische reduzierte Geschwindigkeit U eq kit Nach Gleichung
(4.9) fur das jewellige Modell berechnet werden. Damit kénnen die Versuchsparame-
ter Bewegungsfrequenz f und Windgeschwindigkeit U mit der Breite B des Ab-
schnittsmodells zu den gewtnschten reduzierten Geschwindigkeiten nach Gleichung
(2.13) kombiniert werden.

Fur die Messung der statischen Kraftbeiwerte wird jeweils eine sogenannte Nullmes-
sung vor jeder Messreihe und eine Nullmessung nach jeder Messreihe in ruhender L uft
durchgefiihrt. Eine Messreihe besteht aus einer Anzahl von Einzelmessungen zu unter-
schiedlichen Windgeschwindigkeiten bei gleichem Anstromwinkel. Die Nullmessun-
gen sind notwendig, um die aus der Messtechnik resultierenden konstanten Span-
nungsanteile der Messaufnehmer identifizieren und von den Signalen der Messungen
unter Wind abziehen zu konnen. Alle Messungen zur Bestimmung der statischen
Kraftbeiwerte werden mit einer Abtastfrequenz von fq= 1024 Hz durchgefthrt. Die
Dauer der Referenzmessungen wird zu tg =4 s und die Dauer der Messungen unter
Wwind zu ty = 32 s gewahlt.

Der Ablauf der Messungen fir die Flatterderivative wurde in Abschnitt 3.4 vorgestellt.
Sowohl fir die Referenzmessungen als auch fur die Windmessungen wird eine Abtast-
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frequenz von 1024 Hz und eine Messdauer tg =ty = 128 s gewahlt. Zwel unterschied-
liche Messtypen sind mdglich. In dem in Abschnitt 3.4 beschriebenen Typ sind die
konstanten Anteile nicht von Interesse. Sie werden durch Abziehen des Mittelwertes
der Kréfte und Verformungen eliminiert. Das Ergebnis der Einpassung der harmoni-
schen Funktionen nach Abb. 43 liefert die Amplitude der harmonischen Bewegung.
Diese Information ist zusammen mit der Phasenverschiebung zwischen dem Kraft-
und dem Wegsignal fur die Identifikation der bewegungsabhéngigen Kréfte ausrei-
chend.

Sollen die Messungen im Rahmen der Identifikation der Flatterderivative auch fir die
Identifikation im Zeitbereich nach Kapitel 7 verwendet werden, wird sowohl die Refe-
renz- als auch die Lastmessung jeweils 3 s vor dem Bewegungsbeginn gestartet. Diese
Verzdgerungszeit wird zusammen mit der Zeit, die der Motor zur Beschleunigung des
Modells auf eine stationdre harmonische Schwingung benttigt und einer zusétzlichen
Pufferzeit von 1s im Rahmen der Identifikation der Flatterderivative, nicht ausgewer-
tet. Das verbleibende Nutzsignal verkirzt sich in diesem Fall um ca. 10 s, je nach ge-
wahlter Rampe fir die Motorbeschleunigung und stationdrer Bewegungsfrequenz. Ei-
ne Ubliche Rampensteigung zur Beschleunigung des Modells betragt 2,2 Hz/s.

4.2 Symmetrischer Tragfligd - NACA0020

Zur Verifikation der aus den Messungen identifizierten Flatterderivative wird ein
symmetrisches TragflUgelprofil verwendet. Dabei kommt ein NACAQ020-Profil zum
Einsatz. Das Profil besitzt eine maximale Profilh6he von 20% der Profilbreite in einem
Abstand von 30% der Profilbreite von der Profilnase gemal3 der Profilsystematik des
National Advisory Commitee of Aeronautics (NACA) [33], [31]. Die Rotationsachse
wird ndherungsweise in den Massenschwerpunkt des Modells gelegt, um die Rotati-
onstragheitskréfte zu minimieren. Ein Satz von 18 Flatterderivativen dieses Profils
wurde 2004 von CHOWDHURY & SARKAR [12] vertffentlicht. Diese Flatterderivative
wurden mit Hilfe der Methode der freien Schwingung bestimmt. Sie werden als Ver-
gleich zu den hier bestimmten Flatterderivativen herangezogen. Die Position der Rota-
tionsachse wurde in [12] ebenfalls in den Massenschwerpunkt gelegt, wobel die exakte
Lage nicht angegeben wird. Zusétzlich werden die Ergebnisse mit der analytischen
Losung nach THEODORSEN [81] verglichen. Die Exzentrizitdt a nach THEODORSEN
betragt fir das Modell:

a=- 222N _ 413978, (4.2)
465/2mm

Dieser Wert wird in die Gleichungen (2.40) und (2.41) eingesetzt und anschlief3end

werden die Derivative vom aeronautischen Koordinatensystem in die Koordinaten

nach Abb. 27 transformiert. Die analytische Ldsung existiert nur fur ein Zweifreiheits-

gradsystem. Die entsprechenden Funktionen sind in Abb. 63 bis Abb. 68 als durchge-

hende Linie eingezeichnet.

Das Modell ist aus Schaumstoff gefertigt. Auf einer 40x40x2mm  Aluminium-
Vierkantachse sind 7 mm dicke Spanten befestigt. Die AulRenhaut besteht aus einer
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2,2 mm dicken Schaumstoffbahn, die zur Erhéhung der Festigkeit und zur Beseitigung
der Porositdét des Modells mit einer Kunststofffolie beklebt ist. Das Modell ist
1780 mm lang und in Abb. 61 in montiertem Zustand und al's bemal3ter Querschnitt zu
sehen. Die wesentlichen Modelleigenschaften Masse m und erste Biegeeigenfrequenz
f, werden in Tabelle 4 genannt. Die Eigenfrequenz des Modells wurde in montiertem
Zustand durch Ausschwingversuche nach einer Impulsbelastung bestimmt. Sie kann
anhand der Spektraldarstellungen der Auftriebskrafte der statischen Messungen bel
einem Anstromwinkel a = 0° in Abb. 137 in Anhang D tiiberpriift werden.

Abb. 61: Tragfligelmodell im Versuchsstand und M odellabmessungen

Abb. 62 zeigt die gemessenen statischen Kraftbeiwerte nach Gleichung (2.2). Die sta
tischen Koeffizienten werden fur zwei Windgeschwindigkeiten bestimmt. So kann
abgeschétzt werden, dass im Bereich der Variation der Windgeschwindigkeit fur die
Messung der Flatterderivative die Abhangigkeit von der REYNOLDS-Zahl vernachlas-
sigt werden kann.

Um einen moglichst grofRen Bereich reduzierter Windgeschwindigkeiten abzudecken
werden die Bewegungsfrequenz und die Windgeschwindigkeit variiert. So kann ein
Bereich reduzierter Geschwindigkeiten 1,0 < U, < 80 realisiert werden.

A

m f1 X, Z a
28369 21,1 Hz + 11 mm + 3,2°
Tabelle 4: Eigenschaften des Tragfliigelmodells und Ver suchskonfigurationen

Die statischen Kraftbeiwerte zeigen fir die beiden Windgeschwindigkeiten nur gering-
fligige Abweichungen. Im Bereich -5° < a < 5° werden in die Koeffizienten in Abb. 62
Approximationsfunktionen eingepasst, um die Steigungen bei einem mittleren Ans-
tromwinkel o = 0° zu bestimmen. Die Asymmetrie des Widerstandsbeiwertes Cp deu-
tet auf Imperfektionen des Modells, der Anstromung oder der Einstellung des Ans-
tromwinkels hin. Hier wird eine quadratische Ansatzfunktion eingepasst und deren
Ableitung bei einem Anstromwinkel o = 0° als Steigung in Tabelle 5 angegeben. Die
quadratischen Ansatzfunktionen und deren Steigungen sind in Abb. 62 dargestellt. Der
Momentenbeiwert Cy, und der Auftriebsbeiwert C, werden durch lineare Funktionen
approximiert, die in Abb. 62 nicht dargestellt sind. Die Bezeichnung der Kraftbeiwert-
gradienten erfolgt gemal? Gleichung (2.9). Die fiur die experimentelle Ermittlung der
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Flatterderivative verwendeten Amplituden der harmonischen Bewegungen sind in Ta-
belle 4 zu finden.

Cp(@) C (o) C,(®)
0.06 \ 1 0.15
——7.0m/s //’
________ 0.1
0050\ | 18.2 m/s | / P
0.5 # %

0.05 #
0.04 -} 4 0 ,/
0.03 4
0.02 \ / 05 /,.,/ -0.1 /‘//

0.01 B 0.2
10 0 10 -10 0 10 " H0 0 10

o [7] o [7] o [7]

Abb. 62: Statische Kraftbeiwerte des Tragfligels und Approximationsfunktionen

Die gemessenen Derivative H, , H; und H, in Abb. 63 zeigen eine gute Ubereins-
timmung mit den Ergebnissen der Freischwingversuche nach CHOWDHURY & SARKAR
[12] und der analytischen Losung. Der Verlauf des Derivativs H, weicht von den Re-
ferenzldsungen ab. Abb. 20 und Abb. 21 zeigen die Abhangigkeit der aeroelastischen
Krafte von der Position der Rotationsachse. Die Derivative H,, Hy und H, héngen
nicht von der Lage der Rotationsachse ab. H, und alle Derivative A;” zeigen jedoch
eine Abhéangigkeit dieser Art. Je nach innerem Aufbau des Modells kann der Massen-
schwerpunkt und damit die Lage der Rotationsachse variieren. Dies ist eine mogliche
Ursache fur die Differenzen zwischen den Ergebnissen der Freischwingversuche und
den Ergebnissen der Versuche nach der Methode der gefiihrten Bewegung. Die Diffe-
renzen zwischen der analytischen Lésung und den Messergebnissen fir das Derivativ
H, lassen sich dadurch nicht erkléren, da die Exzentrizitét der Rotationsachse des
Modells in der anal ytischen Ldsung berticksichtigt wird.

Die Derivative Hs und Hg beschreiben die Auftriebskraft in Abhangigkeit von der
Horizontalbewegung. Bel einem symmetrischen Profil sollte infolge einer horizontalen
Bewegung keine Auftriebskraft entstehen. Man erkennt analog zu den Widerstands-
kraftbeiwerten Cp aus Abb. 62 und den Derivativen Hs und Hg die Présenz von Im-
perfektionen. Auch die Derivative As und Ag sollten Null betragen, da durch eine
horizontale Bewegung eines symmetrischen Profils in einem stromenden Medium kein
Moment entsteht. Die identifizierten Flatterderivative sind jedoch kleiner als die Refe-
renzwerte nach CHOWDHURY & SARKAR und weisen eine geringere Streuung auf.

Die Derivative P, und P, beschreiben den instationdren Einfluss auf die Wider-
standskraft D, siehe Abb. 65, bei einer vertikalen harmonischen Querschnittsbewe-
gung. Offensichtlich ist dieser Einfluss bei Anwendung der Methode der gefiihrten
Bewegung geringer als bei Freischwingversuchen.
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Abb. 63: Vergleich der Flatterderivative der aeroelastischen Auftriebskraft des Tragfllgels:
(=" analytische Losung nach THEODORSEN [81];
» +* Freischwingver suchser gebnisse nach CHOWDHURY & SARKAR [12];
»0“ Ergebnisse nach der Methode der gefiihrten Bewegung)
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Abb. 64: Vergleich der Flatterderivative des aer oelastischen Momentes des Tragfllgels:
(=" analytische Losung nach THEODORSEN [81];
» +* Freischwingver suchser gebnisse nach CHOWDHURY & SARKAR [12];
»0“ Ergebnisse nach der Methode der gefiihrten Bewegung)



4 | dentifikation aerodynamischer und aeroel astischer Kréfte

89

Abb.

A
0.5 // ~¥
0o 90-—56—0
-0.5
0 5 10
O0r6=
>Oo—g o
-0.2
——
-04 \\
-0.6 \\//-
-0.8
5 10
0.2
0 -C-e-6-6g
7 SS-s-00-—0—g
0.2 \\
-04
S
0.6 \\»
-0.8
5 10

red

\,\

()

()
L)
D

¢))
W

sopoases
N

o

10

/>
éa/,\,e—é

T~

NSNS

/

o

red

15

65: Vergleich der Flatterderivative der aeroelastischen Wider standskr aft des Tragfligels

» +* Freischwingver suchser gebnisse nach CHOWDHURY & SARKAR [12];

»0“ Ergebnisse nach der Methode der gefiihrten Bewegung)
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Der gleiche Effekt Iasst sich auch fir die Abhéngigkeit der Widerstandskraft von der
Querschnittsrotation und der Horizontal bewegung erkennen. Fir kleine reduzierte Ge-
schwindigkeiten U,, die durch hohe Bewegungsfrequenzen und niedrige Windge-
schwindigkeiten definiert sind, treten bel dem Tragflugelprofil nur sehr kleine insta-
tionére Widerstandskrafte auf.

Bel grofReren reduzierten Geschwindigkeiten steigt der Einfluss, wie der Verlauf der
Derivative P in Abb. 68 zeigt. Allerdings weisen auch die Derivative Hs , Hg , As
und Ag markante Werte und gréRere Streuungen auf, obwohl sie identisch Null betra-
gen missten. Die Derivative P, weisen jedoch im Gegensatz dazu einen stérkeren
funktionalen Charakter auf.

In Abschnitt 2.4.1 wurde auf den Ubergang der aeroelastischen Krafte vom instationa-
ren Verhalten zum quasi-stationéren Verhaten hingewiesen. Ab einer reduzierten Ge-
schwindigkeit von U, =20 konnen die aeroelastischen Krafte durch das quasi-
stationare Modell approximiert werden. Dies |8sst sich am Beispiel der Derivative des
Tragfliigels zeigen. Dazu wird zunéchst eine mathematische Beziehung der beiden
Beschreibungen hergestellt. Ein Vergleich der Modellbeschreibungen nach Gleichung
(2.12) und Gleichung (3.1) fuhrt zu den Definitionen in den Gleichungen (4.2), siehe
SALVATORI [68]. Fir die Derivative mit den Indices 5 und 6 existiert keine quasi-
stationare Formulierung. Tragheitskrafte und Kréfte in Abhéngigkeit von der Position
des Querschnitts werden im quasi-stationaren Modell nicht berticksichtigt.

« : U, * LU, " ARLYE
H, :_(CL +CD)' 2;: A =-Cy" 2: R :(CL_CD )2_;:
. . U, N . U, , U,
H;=(CHCo) B2 | A =GB, 52 | B =(CoC ) B
p) 2 2
H;:CLI_Ured2 %:CMI_Ured2 P3 :CDI_Ured2
) x) ) 4
H, A P,
H;Z—ZCL-Ured A§=—2CM-Ured P, =—2CD-Ured
2r 2
He A R

Fur reduzierte Geschwindigkeiten U, >20 werden in die gemessenen Derivative
Approximationsfunktionen in Form von Polynomen eingepasst. Daflr werden die An-
sétze nach Gleichung (4.3) und Gleichung (4.4) gewahit:

D=H,AP
D =d U, fir {d=hap ; (4.3
i=125
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D=H,AP
D) =d,-U," fir <d=hanp : (4.49)
j=3

Abb. 66 bis Abb. 68 zeigen die Ergebnisse der Versuche fur das Tragflligelmodell in
einem grofReren Bereich reduzierter Geschwindigkeiten und die eingepassten Appro-
ximationsfunktionen. Zum Vergleich wird die analytische Lésung nach THEODORSEN
[81] der instationdren Beschreibung der aeroelastischen Kréfte als durchgehende Linie
eingezeichnet. Bei allen Derivativen, fir die eine quasi-stationdre Formulierung exis-
tiert, 18sst sich die Annahme quasi-stationéren Verhaltens im betreffenden Bereich re-
duzierter Geschwindigkeiten bestétigen. Die Derivative Hs und As sind von dieser
Feststellung ausgenommen, da sie lediglich auf Imperfektionen zuriickzuf Gihren sind.
Bei den Derivativen H; , A; und A; weicht die quasi-stationére Beschreibung in den
Darstellungen nur unwesentlich von der instationaren Beschreibung ab. Bel den Deri-
vativen H, und A, ist jedoch ein signifikanter Unterschied zwischen den Lastmodel-
len erkennbar. Der Verlauf der Derivative fir U,y > 20 zeigt eindeutig einen linearen
und damit quasi-stationdren Charakter. Das Derivativ H; zeigt in Abb. 63 eine sehr
gute Ubereinstimmung mit der analytischen L6sung. In Abb. 66 ist im Bereich groRer
reduzierter Geschwindigkeiten eine Abweichung von der analytischen Losung erkenn-
bar. Der Verlauf des Derivativs kann durch den quadratischen Ansatz nach quasi-
stationarer Theorie gut approximiert werden.

Die gefundenen Koeffizienten der Approximationsfunktionen kdnnen in die statischen
Kraftbeiwerte nach den Gleichungen (4.2) umgerechnet werden. Ein Vergleich mit den
Koeffizienten aus den statischen Versuchen gemald Abb. 62 wird in Tabelle 5 vorge-
nommen. Fir die Umrechnung werden die Ergebnisse nach Bewegungsrichtungen in
den Versuchen getrennt betrachtet. Die Derivative Hs , As und Ps werden aus den
Versuchen mit einer horizontalen Bewegung bestimmt. In diesen Versuchen andert
sich der Anstromwinkel im Gegensatz zu den Versuchen mit einer vertikalen Bewe-
gung oder einer Querschnittsrotation nicht. Die Ergebnisse der Derivative Hs und As-
sind durch Imperfektionen bedingt, wobel z. B. die Abweichung von der Einstellung
des mittleren Anstromwinkels von 0° zwischen den Versuchsreihen nicht identisch
sein muss. Die Ergebnisse der Versuche mit einer vertikalen Bewegung und einer
Querschnittsrotation werden fur die Umrechnung in die statischen Koeffizienten zu-
sammengefasst. Die Bestimmungsgleichungen fir die statischen Koeffizienten, ge-
wonnen aus dem Vergleich der Lastmodelle in den Gleichungen (4.2) und den Appro-
ximationspolynomen der Gleichungen (4.3) und (4.4), zerfallen damit in zwei Teilsys-
teme.

Aus den Versuchen mit einer Vertikalbewegung und einer Querschnittsrotation erhélt
man 6 gekoppelte lineare Gleichungen fir 2 Kraftbeiwerte und 3 Kraftbeiwertgradien-
ten. Die unbekannten Belwerte dieses Uberbestimmten Gleichungssystems werden
durch eine Einpassung nach der Methode der kleinsten Fehlerquadrate bestimmt. Die
Ergebnisse dieser Optimierung, abgeleitet aus Gleichung (4.5), sind in Tabelle 5 zu
finden.
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Abb. 66: Quasi-stationdre Approximation der Flatterderivative H; des Tragfliigels
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Abb. 67: Quasi-stationdre Approximation der Flatterderivative A; des Tragfliigels
(,, o Messergebnisse; .~ anal. Losung nach THEODORSEN [81];
»* " Quasi-stationiire Approximationen)
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Abb. 68: Quasi-stationdre Approximation der Flatterderivative P;” des Tragfliigels
(,, o Messergebnisse; .~ anal. Losung nach THEODORSEN [81];
»* " Quasi-stationiire Approximationen)
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Die Bestimmung der Faktoren (3, die die Lage der Rotationsachse des Querschnitts fir
den Fall einer aeroelastischen Dampfung von Null beschreiben, erfolgt in einer Nach-
laufrechnung mit den Ergebnissen der beschriebenen Optimierung. Aus den entspre-
chenden Gleichungen der Versuche mit einer horizontalen Bewegung resultiert das
Gleichungssystem (4.6), welches direkt gelost werden kann. Daraus lassen sich die
aerodynamischen Kraftbeiwerte bei dem mittleren Anstromwinkel der dynamischen
V ersuche berechnen.

1 00|[c] [-=-h
01 0f-|C, |=|-7a (4.6)
00 1||Cyl| |-7-p

Eine Ubersicht tiber die Ergebnisse der Berechnungen zeigt Tabelle 5. Fir einen Ver-
gleich zu den aus den dynamischen Versuchen bestimmten Kraftbeiwerten und Kraft-
beiwertgradienten werden die statischen Koeffizienten zu einer Windgeschwindigkeit
von 18,2 m/s herangezogen. Dies entspricht der Windgeschwindigkeit in den Messun-
gen der Flatterderivative im Bereich grof3er reduzierter Geschwindigkeiten. Die Werte
fur die Koeffizienten C_, Cy und Cp’ sind verhdtnismaldig klein und sollten unter
idealen Bedingungen Null betragen. Aus diesen Werten kénnen keine sinnvollen
Schlussfolgerungen gezogen werden. Sie zeigen jedoch, dass die Identifikation anhand
der dynamischen Messungen Werte in @nlicher GrofRenordnung liefert.

CL CL. CM CM . CD CD.

stat. Versuche: 7 m/s -0,036 | 3,871 | -0,008 | 0,831 | 0,017 | -0,014
stat. Versuche: 18,2 m/s -0,039 | 4,364 | -0,010 | 0,942 | 0,016 | -0,021
dyn. Versuche:

. 0,034 | 4,748 - 1,024 | 0,531 | 0,054
Gleichung (4.5)
dyn. Versuche:

. -0,004 - -0,009 - 0,036 -
Gleichung (4.6)

Tabelle 5: Vergleich der Kraftbeiwerte des Tragflligels aus statischen Versuchen und nach qua-
si-stationdrer Approximation der Flatterderivative

Die Kraftbeiwertgradienten C.’ und Cy,’, identifiziert aus den dynamischen Messun-
gen, sind gréRer as die aus statischen Versuchen ermittelten Werte. Das bedeutet, in
Bewegung werden die Kréfte bel Verwendung des quasi-stationdren Modells und der
in statischen Versuchen ermittelten Kraftbeiwerte fir diesen Querschnitt unterschétzt.
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Die Ergebnisse fur die Querschnitte der TACOMA NARROWS Briicke und der STRELA-
SUNDBRUCKE in den folgenden Abschnitten zeigen, dass diese Aussage keine Allge-
meingultigkeit fur alle Querschnitte besitzt.

Anders stellt sich die Situation bei Betrachtung des Widerstandsbeiwertes Cp, dar. Hier
ist der aus dynamischen Versuchen bestimmte Wert Cp = 0,531 deutlich groRRer als die
Werte aus statischen Versuchen und bel Horizontalbewegung. Diese Beobachtung
wird durch die Ergebnisse der Identifikationen fur die Brickenquerschnitte bestétigt.
Dieser hohere Widerstandskoeffizient beschreibt die bewegungsabhéangigen Kraftan-
teile und nicht den mittleren Widerstand wéhrend der Bewegung. Die Mittelwerte der
aeroelastischen Kréfte sind in der Identifikation der Flatterderivative nicht enthalten.

Die Exzentrizititsparameter des quasi-stationdren Lastmodells f; nach Gleichung
(2.12) werden mit Hilfe der aus Gleichung (4.5) ermittelten Kraftbeiwerte und deren
Gradienten nach den Gleichungen (4.2) und den Koeffizienten der Approximations-
funktionen nach Gleichung (4.3) as L 6sung des Gleichungssystems (4.7) berechnet.

o P
1 0 0][gB, Cp—C,
01 0|g |=|2z. T 4.7)
C. +C,
00 1||8, a,
2mr - —=
L CMl i

Die gefundenen Parameter B; fUr den Tragflligel beziehen sich auf die Rotationsachse
des Modells. Siesind in Tabelle 6 zusammengestellt.

Px P, Pa
-1,423 -0,056 -0,780
Tabelle 6: Exzentrizititsparameter f; des Tragfllgelprofils

4.3 Tacoma NarrowsBrucke

Das Abschnittsmodell der TACOMA NARROWS Briicke ist aus Sperrholz gefertigt. ES
ist mit einer Masse von 4681 g schwerer als das Modell des Tragfllgels, aber fir die
Konstruktion der filigranen Trager und Steifen ist Schaumstoff in Anbetracht der zu
erwartenden Windbeanspruchungen ungeeignet. Die erste Eigenfrequenz betragt, er-
mittelt in Ausschwingversuchen, 19,6 Hz. Abb. 69 zeigt das Modell im Windkanal und
die Modellabmessungen. Um eine ausreichende Torsionssteifigkeit des Modells zu
erreichen, ist der K-Verband wie in der Originalbrticke im Modell enthalten. Das Mo-
dell ist 1780 mm lang. Die Modelleigenschaften sind in Tabelle 7 zusammengefasst.
Eine detaillierte Zeichnung des Modellquerschnitts befindet sich in Abb. 135 in An-
hang C, die Querschnittsabmessungen sind SCOTT [73] entnommen.

Die aerodynamischen Kraftbeiwerte zeigt Abb. 71. Sie sind fur die Windgeschwindig-
keiten 5 m/s und 10 m/s gemessen. Im Bereich von -2° < a <2° weisen die Kraftbei-
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werte nur geringflgige Abweichungen auf, so dass fur die Messung der Flatterderiva-
tive eine Unabhangigkeit von der REYNOLDS-Zahl angenommen werden kann.

411 mm |

Abb. 69: Abschnittsmodell der TACOMA NARROWS Bricke und M odellabmessungen

In Abb. 71 sind fir die Widerstandsbeiwerte Cp die quadratischen Approximations-
funktionen und deren Tangenten bei einem Anstromwinkel a = 0° eingezeichnet. Die
Approximationspolynome und die daraus abgeleiteten Kraftbelwertgradienten sind im
Bereich -2° < a < 2° eingepasst. Die eingepassten linearen Funktionen der Kraftbei-
werte C. und Cy sind nicht dargestellt. Die aus den Approximationen abgeleiteten
Werte sind in Tabelle 8 zu finden.

m fy R, 2 a
4681 g 19,6 Hz +7 mm +2,0°

Tabelle 7: Eigenschaften des TACOMA NARROWS Abschnittsmodells/ Versuchskonfigurationen

Der Querschnitt der TAcOMA NARROWS Briicke wurde in der Vergangenheit mehrfach
in Windkanalexperimenten untersucht. Als Vergleich wird auf die Ergebnisse von
BERGMANN [1] zurlckgegriffen. BERGMANN bestimmte 2004 die Flatterderivative
eines Zweifreiheitsgradsystems fur den in Abb. 70 dargestellten Querschnitt im Was-
serkanal. Dieses Profil stellt eine Vereinfachung des TACOMA NARROWS Querschnitts
dar.

206

r5

40

3

[eo}

Abb. 70: Modellquer schnitt der TACOMA BRUCKE hach BERGMANN [1]

Die Flatterderivative in dem mit den Ergebnissen von BERGMANN vergleichbaren Be-
reich zeigt Abb. 72. Die Ergebnisse der Flatterderivative H,, H,, Hs, A, und Aj
stimmen in Anbetracht der unterschiedlichen Modelle und der verwendeten Stro-
mungsmedien gut (iberein. BERGMANNS Ergebnisse fiir das Derivativ H, scheinen, bis
auf einen Datenpunkt, um einen konstanten Anteil gegeniiber den hier prasentierten
Ergebnissen verschoben zu sein. Ein konstanter Anteil im Derivativ H, représentiert
die angekoppelte aeroelastische Masse. Dies kann anhand von Gleichung (2.40) und
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Abb. 20 nachvollzogen werden. BERGMANN bestimmt in den Versuchen im Wasser-
kanal die angeregte Masse des umgebenden Mediums in den Referenzversuchen an-
hand der Differenz der gemessenen Tragheitskréfte und der bekannten Modellmasse
[1]. AnschlieRend werden die bei einer Umstrémung gemessenen Krafte um die
schwingende Masse des stromenden Mediums aus den Referenzversuchen korrigiert.
Die Derivative A; und A, zeigen bis auf einige stark abweichende Datenpunkte eine
gute Ubereinstimmung mit den Referenzwerten, wobei die Ergebnisse dieser Arbeit
einen starkeren funktionalen Charakter aufweisen.

Cpl@) C () Cyy(@)
0.6 ‘ 0.4 0.05
——5.0m/s /
o5l L7 100ms| |, . f/\
A 0.025
0.4f - 0 / \
G / 0
0.3 -0.2 \
-0.025 S
0.2 s -0.4 N
0.1 -0.6 -0.05
-10 0 10 -10 0 10 10 0 10
o] o [] o [°]

Abb. 71: Statische Kraftbeiwerte des TACOMA NARROWS Quer schnitts

In Abb. 73, Abb. 74 und Abb. 75 sind die Flatterderivative bis zu einer reduzierten
Geschwindigkeit U, = 40 und die quasi-stationaren Approximationen nach den Glei-
chungen (4.2), (4.3) und (4.4) fir U, > 20 enthalten. Die Derivative D; (mit D = A, H
und i =1,2,3) und P; zeigen ein quasi-stationéres Verhalten in diesem Bereich redu-
zierter Geschwindigkeiten. Alle anderen Derivative streuen bei reduzierten Geschwin-
digkeiten U, > 20 in einem groBeren Mal3. Die Ursache dafiir liegt in der kritischen
Windgeschwindigkeit fur die periodische Wirbelabldsung, bezogen auf die Modellei-
genfrequenz und die zunehmenden Unsicherheiten bei Bewegungsfrequenzen kleiner
als 1 Hz, begriindet. Die kritische Geschwindigkeit wird in Gleichung (4.8) berechnet.
Zur Redlisierung grof3er reduzierter Geschwindigkeiten muss die Windgeschwindig-
keit gesteigert oder die Bewegungsfrequenz reduziert werden. Die Modellschwingun-
gen infolge der Wirbelabl6sung nehmen merklich zu und die Streuung der Identifika-
tionsergebnisse wachsen durch diese beiden Effekte an.

Aus den Ergebnissen der Polynomapproximationen nach den Gleichungen (4.5) und
(4.6) konnen die aerodynamischen Kraftbeiwerte und Kraftbeiwertgradienten analog
berechnet werden. Das Vorgehen wurde in Abschnitt 4.2 erlautert. Tabelle 8 zeigt eine
Ubersicht Uber die Kraftbeiwerte aus den Approximationen der Ergebnisse der stati-
schen Versuche und der dynamischen Versuche. Beide Versuchsreihen liefern fir die
Kraftbeiwertgradienten C.’ und C," @nliche Ergebnisse.
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Abb. 72: Vergleich der Flatterderivative des TACOMA NARROWS Brlickenquer schnitts

mit den Ergebnissen hach BERGMANN [1]:

» 0 Messergebnisse; ,,+* Flatterderivative nach BERGMANN)
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Abb. 73: Quasi-stationare Approximation der Flatterderivative der aer oelastischen Auftriebs
kraft des TACOMA NARROWS Bruickenquer schnitts
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Aufféllig ist der grof3e Unterschied des Widerstandsbeiwertes Cp, zwischen den Ergeb-
nissen der statischen Versuche und den Ergebnissen der dynamischen Versuche bei
einer Vertikalbewegung und einer Querschnittsrotation. Diese unterscheiden sich un-
gefdhr um einen Faktor 6. Der grof3e Widerstandsbeiwert resultiert aus dem Verhéltnis
der Kriimmung von H; und der Steigung von H; im betrachteten Bereich reduzierter
Geschwindigkeiten. Der Widerstandsbeiwert Cp wird nur durch einen Vergleich des
Derivativs H; mit dem quasi-stationdren Pendant bestimmt, wobei der Kraftbeiwert-
gradient C_’ aus der Krimmung des Derivativs Hs resultiert. Der grof3e Wert fur Cp
wirft die Frage auf, ob fur U, > 20 wirklich quasi-stationdre Verhaltnisse herrschen
oder ob die Steigung von H; bei noch groReren reduzierten Geschwindigkeiten ab-
nimmt. Dies l&sst sich unter den gegebenen Umstanden nicht untersuchen, da die Be-
wegungsfrequenz nicht weiter reduziert und die Windgeschwindigkeit nicht weiter
gesteigert werden kann. Die présentierten Ergebnisse sind damit als Néherungen zu
verstehen. Die gemessenen instationdren, horizontalen Kréfte in diesem Bereich redu-
zierter Geschwindigkeiten lassen sich durch die Verwendung der Kraftbeiwerte und
ihrer Gradienten aus den statischen Versuchen im quasi-stationaren Lastmodell nicht
approximieren.

CL CL' CM CM' CD CD'
stat. Versuche: -0,040 | 3545 | -0,002 | -0,641 | 0,223 | -0,200
5m/s
stat. Versuche: -0,047 | 2,802 | -0,001 | -0,499 | 0,228 | -0,273
10 m/s
dyn. Versuche:
_ 0162 | 3223 | - | -0558 | 1,423 | -0,158
Gleichung (4.5)
dyn. Versuche:
_ 0143 | - | 0055 | - 0307 | -
Gleichung (4.6)

Tabelle 8: Vergleich der Kraftbeiwerte der TACOMA NARROWS Briicke aus statischen Ver su-
chen und nach quasi-stationédrer Approximation der Flatterderivative

Mit Hilfe der berechneten Kraftbeiwerte und Kraftbeiwertgradienten werden die Ex-
zentrizitdtsparameter B; durch Lésen des Gleichungssystems (4.7) berechnet und in
Tabelle 9 gezeigt.

BX BZ Ba
-1,283 1,730 -2,818

Tabelle 9: Exzentrizititsparameter B; des TACOMA Querschnitts

Die Anfélligkeit des Querschnitts der TACOMA NARROWS Brlicke gegen wirbelerregte
Schwingungen, beschrieben in Abschnitt 2.6, kann durch die Windkanalversuche be-
stétigt werden. Der diesen Einfluss beschreibende Parameter, die STROUHAL-Zahl,
kann anhand von Messungen des ruhenden Abschnittsmodells bei Variation der Wind-
geschwindigkeit identifiziert werden. Dazu werden 7 Messungen bei einem Anstrom-
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winkel o =0° mit unterschiedlichen Windgeschwindigkeiten durchgefiihrt. Die Ver-
suchskonfigurationen sind in Tabelle 10 zusammengestellt. Eine Spektralanalyse der
Kraftsignale zeigt die mal3gebenden Frequenzen in den Kraftsignalen. Drei Amplitu-
denspektren der Auftriebskréfte werden in Abb. 76 vorgestellt. Man erkennt im linken
Spektrum die Eigenfrequenz des Modells bei ca. 20 Hz und ein weiteres Maximum bei
4,16 Hz. Im mittleren Spektrum ist die Eigenfrequenz ebenfalls zu identifizieren und
ein Maximum bel 9,62 Hz. Im rechten Spektrum ist aufgrund des Resonanzabstandes
zwischen der Wirbelabldsefrequenz und der Eigenfrequenz nur noch ein Maximum
erkennbar. Dieses Phdnomen wird durch den in Abschnitt 2.6 vorgestellten ,,1ock-in*
Effekt beschrieben.

0.4 T 1 : T 100
| : ! 18,77 Hz
[N] 14,16 Hz | |
0.2 ' 0.5 50 -------
Oi : ! _LnL_l 0 0 ! "
0 10 20 0 10 20 0 10 20
Frequenz [Hz] Frequenz [Hz] Frequenz [Hz]

Abb. 76: Amplitudenspektren der Auftriebskraft zur Ermittlung der STROUHAL-Zahl

Die STROUHAL-Zahl kann aus allen von der Eigenfrequenz verschiedenen Frequenzen
fst, bel denen ein Maximum im Spektrum auftritt, nach Gleichung (2.47) berechnet
werden. Die berechneten Werte sind in Tabelle 10 zu finden. Man erkennt eine geringe
Streuung dieser Werte, was durch den querschnittspezifischen Ahnlichkeitsparameter
beschrieben wird.

U [m/g] 31 51 6,8 8,4 10,1 12 12,9
fsr [HZ] 4,16 7,02 962 | 11,81 | 1424 | 17,01 | 18,77
ST 0,55 0,56 0,58 0,58 0,58 0,58 0,60

Tabelle 10: Berechnung der STROUHAL-Zahl des TACOMA Querschnitts

Die STROUHAL-Zahl fur den Querschnitt der TACOMA NARROWS Bricke wird als Mit-
telwert der STROUHAL-Zahlen aus den Einzelmessungen zu ST = 0,57 berechnet. Die
kritische Windgeschwindigkeit Usr it im Resonanzfall zwischen der Wirbelabl 6sefre-
quenz und der Eigenfrequenz des Modells wird in Gleichung (4.8) berechnet.

B-f 0,411m-19,6Hz
UST,krit: ST = 057

~10,7m/s (4.8)

Diese Windgeschwindigkeit schréankt die Konfigurationsmdglichkeiten der Versuche
zur ldentifikation der Flatterderivative ein. In der Néhe dieser Windgeschwindigkeit
wachsen die Modellschwingungen derart an, dass keine brauchbaren Ergebnisse zu
erwarten sind. Aufgrund dieses Effektes und weil die Bewegungsfrequenzen nicht zu
gering sein sollten, wird die reduzierte Geschwindigkeit in den Versuchen nicht weiter
als U,y = 40 gesteigert.
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U 1 1

U e it —ﬁ—g—@—],m (4.9
Die periodische Wirbel abl sung beeinflusst auch die Identifikation der Flatterderivati-
ve im Bereich kleiner reduzierter Geschwindigkeiten [55]. Féllt die Bewegungsfre-
quenz mit der Wirbelabl 6sefrequenz zusammen, kénnen die selbsterregten Kréafte nicht
von den wirbelerregten Kréften getrennt werden. Dieses Phanomen tritt durch den
»lock-in“ Effekt in eilnem Bereich reduzierter Geschwindigkeiten um die kritische re-
duzierte Geschwindigkeit U,oq it @uf. Eine Untersuchung der Kopplung dieser Stro-
mungsmechanismen wurde 1998 von SCANLAN [71] und 2006 von DIANA et al. [17]
verdffentlicht. Ein Vergleich der Definitionen der reduzierten Geschwindigkeit U, in
Gleichung (2.13) und der STROUHAL-Zahl in Gleichung (2.47) zeigt, dass die kritische
reduzierte Geschwindigkeit durch Gleichung (4.9) berechnet werden kann. Fir den
Querschnitt der TACOMA NARROWS Briicke ergibt sich eine kritische reduzierte Ge-
schwindigkeit von 1,74. Bel dieser reduzierten Geschwindigkeit sind in die Darstel-
lungen der Flatterderivative in den Abb. 77 bis Abb. 79 vertikale Linien eingezeichnet.
Man erkennt bei alen Derivativen Unstetigkeiten im Verlauf an dieser Stelle. Eine
Abschétzung des beeinflussten Bereichs wird durch Ausfillen der entsprechenden Da-
tenpunktmarkierungen vorgenommen.

Zwel verschiedene Verlaufe der Flatterderivative an der Stelle der kritischen reduzier-
ten Geschwindigkeit konnen beobachtet werden. Entweder befindet sich ungeféhr an
dieser Stelle ein Maximum, oder die Stelle befindet sich zwischen einem Maximum
und einem Minimum. Dieses Verhalten kann durch eine Betrachtung der Uberlagerung
zweler harmonischer Signale erkléart werden. Die Flatterderivative in den Abbildungen
sind so angeordnet, dass bei Einsetzen eines allgemeinen komplexen harmonischen
Bewegungsansatzes in Gleichung (3.1) jewells der Realtell und der Imaginarteil der
Kréfte zu einer Bewegungsgrofle nebeneinander stehen. Dies wird exemplarisch fir
die Auftriebskraft in Abhangigkeit der Vertikalbewegung anhand der Derivative H;'
und H, in Gleichung (3.11) im Rahmen der Erlauterung des |dentifikationsalgorith-
mus in Abschnitt 3.4 gezeigt. Zwischen dem Realteil und dem Imaginérteil der Kréfte
besteht eine Phasenverschiebung von 90° oder n/2 im Bogenmal.

Uberlagern sich den aeroelastischen Kraften, die mit der Bewegungsfrequenz oszillie-
ren, die wirbelerregten Kréfte, wird bei einer identischen Phase des Realtells der aero-
elastischen Kraft zur wirbelerregten Kraft im Realteil ein Maximum bei der kritischen
reduzierten Geschwindigkeiten auftreten. Der Imaginérteil ist um 90° gegeniber dem
Redlteil phasenverschoben, so dass hier eéin Durchschlagen von einem Maximum zu
einem Minimum stattfindet. Ist die Phase weder zum Realteil noch zum Imaginarteil
identisch, liegt weder das Maximum noch der Wendepunkt an der kritischen reduzier-
ten Geschwindigkeit. Dieses Phdnomen soll an einem numerischen Beispiel erlautert
werden.
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Abb. 77: 1dentifikation der Wirbelabldsefrequenzin den Flatterderivativen der aer oelastischen
Auftriebskraft des TACOMA NARROWS Br iickenquer schnitts
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Abb. 78: Identifikation der Wirbelabldsefrequenzin den Flatter derivativen des aer oelastischen
Momentes des TACOMA NARROWS Brlickenquer schnitts
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Abb. 79: Identifikation der Wirbelabldsefrequenzin den Flatterderivativen der aer oelastischen
Wider standskraft des TACOMA NARROWS Brlickenquer schnitts
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Dazu wird einem harmonischen Signa S;
S =a-sn(o-t) (4.10)

ein zweites harmonisches Signal S, Uberlagert
SZ:%'Sin(n'a)'t+¢). (4.12)

Das Gesamtsignal ergibt sich dementsprechend zu Sy = S, + S,. In dieses Gesamtsig-
nal wird eine harmonische Ansatzfunktion Sy der Form

S, =a,-sin(o-t) (4.12)

durch eine Fehlerquadratminimierung eingepasst. Der Faktor n entspricht dem Fre-
quenzverhdtnis der Signale und ¢ driickt die Phasenverschiebung zwischen den Signa-
len aus. Die Amplitude a4 des eingepassten Signals Sy hangt von dem Fregquenzver-
héltnis und von der Phasenverschiebung zwischen den Signalen S; und S, ab.

1.1 $=0

,,,,,,

0.9 b= @A

0.98 0.985 0.99 0.995 1 1.005 1.01 1.015 1.02
Frequenzverhaltnis n

Abb. 80: Resultierendeidentifizierte Amplitude zweier Uberlagerter harmonischer Signale

Abb. 80 zeigt die identifizierten Amplituden a4 in Abhéngigkeit von dem Frequenz-
verhiltnis n fiir 5 verschiedene Phasenverschiebungen ¢. Man erkennt, dass bei einer
Phasenverschiebung von 0° oder 180° ein Maximum oder Minimum bei einem Fre-
quenzverhéltnis 1 = 1 auftritt. Bei einer Phasenverschiebung von 90° befindet sich ein
Wendepunkt an der Resonanzstelle n = 1. Bei Phasenverschiebungen zwischen 0° und
90° oder zwischen 90° und 180° liegt der Wendepunkt neben der Resonanzstelle. Der
Einfluss der dem Ausgangssignal tberlagerten Funktion auf die Amplitude ist in die-
sem numerischen Beispiel sehr schmalbandig. Das am numerischen Beispiel gezeigte
Pha&nomen muss um den Einfluss des ,,lock-in* Effektes erweitert werden.

Die numerische Untersuchung dient alein der Visualisierung. In der numerischen Un-
tersuchung wird der Einfluss des frequenzvariablen Signals S, auf das Ausgangssignal
S, aufgrund des geringen Frequenzabstandes durch den Effekt der Schwebung in
Kombination mit der Einpassung einer harmonischen Funktion durch eine Minimie-
rung der Fehlerquadrate bewirkt. Die Kopplung der aeroelastischen Kréfte mit den
wirbelerregten Kraften kann durch das numerische Beispiel nicht erklart werden. Ein
wesentlicher Unterschied besteht darin, dass die harmonischen Funktionen des nume-
rischen Beispiels nicht gekoppelt sind. Die physikalische Interaktion der Kréfte des
Umstromungsproblems wird durch das numerische Beispiel nicht abgebildet.
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Der Verlauf der Amplituden der Approximationsfunktionen zeigt prinzipiell die Cha-
rakteristik und den Verlauf der Flatterderivative im Bereich der kritischen reduzierten
Geschwindigkeit. Am Beispiel des Verlaufs der Derivative H; und H, wird dies ver-
deutlicht. Im Verlauf des Derivativs H, , das dem Imaginarteil der Auftriebskraft bel
einer Vertikalbewegung entspricht, befindet sich an der Stelle der kritischen reduzier-
ten Geschwindigkeit ein Minimum. Der Verlauf des Derivativs H, , der um 90° ver-
schobene Realteil der entsprechenden Kraft, zeigt an der Stelle der kritischen reduzier-
ten Geschwindigkeit einen Wendepunkt. Das entspricht, abgeleitet aus der numeri-
schen Untersuchung, einer wirbelerregten Kraft um 180° phasenverschoben zum Ima-
gindrteil der Auftriebskraft bei einer Vertikalbewegung. Zum Realteil ist die wirbeler-
regte Kraft um 270° in der Phase verschoben.

Der Einfluss der wirbelerregten Krafte kann durch eine Darstellung der identifizierten
Flatterderivative als Real- und Imaginarteil in der komplexen Ebene erfolgen. In An-
hang D sind fir alle drei untersuchten Querschnitte die Flatterderivative im Bereich
kleiner reduzierter Geschwindigkeiten in der komplexen Ebene aufgetragen. Die je-
weils grofdte und die jewells kleinste reduzierte Geschwindigkeit ist in den Diagram-
men vermerkt. Der Einfluss der Wirbelerregung bewirkt einen spiralférmigen Verlauf
der Flatterderivative in dieser Darstellung. Der Tragfligelquerschnitt, siehe Abb. 136,
zeigt keine Anfalligkeit gegentiber einer Wirbelerregung. Dies kann anhand der Amp-
litudenspektren in Abb. 137 in Anhang D Uberprift werden. Dort sind die Auftriebs-
krafte aus den statischen Versuchen bei einem Anstromwinkel o = 0° im Frequenzbe-
reich dargestellt. Deutlich zu erkennen ist die Eigenfrequenz des Tragflligelmodells
bei 21,1 Hz. Ansonsten sind keine weiteren dominanten Frequenzanteile bei keiner der
beiden Windgeschwindigkeiten zu erkennen. Die in der komplexen Ebene aufgetrage-
nen Flatterderivative zeigen diesen spiraférmigen Verlauf, der bei den Derivativen
des Querschnitts der TACOMA NARROWS Briicke zu beobachten ist, nicht. Die in den
Abb. 77 bis Abb. 79 markierten Punkte als Abschdtzung des beeinflussten Bereichs
sind in der Darstellung der Derivative in der komplexen Ebene auf die gleiche Weise
hervorgehoben.

Der Einfluss dieser Uberlagerung auf den Nachweis der aeroelastischen Stabilitét von
Briicken kann nur untersucht werden, wenn die Amplitudenabhangigkeit der wirbeler-
regten Kréfte berticksichtigt wird. Hier wurden Versuche jewells nur mit einer Bewe-
gungsamplitude durchgefihrt. Eine Verifikation des gekoppelten Lastmodells fir
sel bsterregte und wirbelerregte Krafte nach SCANLAN [71] steht noch aus.

4.4  Strelasundquerung

Im Oktober 2007 wurde die sogenannte ,, ZWEITE STRELASUNDQUERUNG" zur Ostsee-
insel RUGEN fertig gestellt. Die aeroelastischen Eigenschaften des Querschnitts der
583m langen Schragseilbriicke Uber den Ziegelgraben [60] werden in einer vereinfach-
ten Geometrie in dieser Arbeit untersucht. Der Originalquerschnitt ist nicht genau
symmetrisch und die Neigung der Fahrbahnoberkante betrégt 2,6%. Fir die experi-
mentelle Bestimmung der Flatterderivative wird ein symmetrischer Querschnitt mit
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horizontaler Fahrbahnoberkante verwendet. Abb. 81 zeigt das Abschnittsmodell im
Windkanal und eine Querschnittsskizze mit den &ufderen Abmessungen. Eine vollstan-
dig bemaldte Zeichnung des Querschnitts befindet sich in Abb. 135 in Anhang C. Das
Modell ist aus extrudierten Schaumstoffplatten gefertigt. Die auf3eren Beplankungen
des Brickenkastens sind 7 mm dick. Der Querschnitt ist Uber Spanten auf einer
40x40x2mm Vierkant-Aluminiumachse befestigt. Die Windabweiser haben einen we-
sentlichen Einfluss auf die aeroelastischen Eigenschaften des Querschnitts, sie sind im
Windkanalmodell enthalten.

103 mm
9

Abb. 81: Abschnittsmodell der STRELASUNDBRUCKE und M odellabmessungen

Die wichtigsten Modelleigenschaften und die in den Versuchen verwendeten Bewe-
gungsamplituden enthdt Tabelle 11. Das Modell besitzt mit einer ersten Eigenfre-
guenz von 20,8 Hz einen ausreichend grof3en Resonanzabstand zu der maximal mogli-
chen Bewegungsfrequenz von 7,25 Hz. Alle Auswertungen werden analog zu den in
Abschnitt 4.2 vorgestel lten Verfahren durchgeftihrt.

m

fa

A

X,

z

A

a

2667 g

20,8 Hz

+ 7 mm

+2,0°

Tabelle 11: Abschnittsmodell der STRELASUNDBRUCKE und Versuchskonfigurationen

Eine Messung der aerodynamischen Kraftbeiwerte bel den Windgeschwindigkeiten
82m/s und 15,2 m/s zeigt im Bereich von -2°<a <2° keine REYNOLDS-Zahl-
Abhangigkeit. Im Bereich grofierer Anstromwinkel ist der Unterschied im Verlauf des
Auftriebskraftbeiwerts C_ sehr ausgepragt. Bei den Versuchen mit einer Rotationsbe-
wegung wird diese Grenze eingehalten. Der relative Anstromwinkel wahrend der Ver-
suche mit einer Vertikalbewegung tberschreitet diese Grenze jedoch bei kleinen redu-
zierten Geschwindigkeiten. Um einen mdglichst grof3en Bereich reduzierter Ge-
schwindigkeiten abdecken zu kénnen, wird die Windgeschwindigkeit in den Versu-
chen mit einer gefihrten Bewegung in einem Bereich von 2 m/s bis 9 m/s variiert. Die
minimale reduzierte Geschwindigkeit von U,y = 1 wird durch eine Windgeschwindig-
keit von 2 m/s und eine Bewegungsfrequenz von 7 Hz realisiert. Daraus ergibt sich ein
relativer Anstromwinkel nach folgender Gleichung:

(4.13)

o = arctan(?mm.z-nJHz] _91°.

2000mmy/'s



112 || Experimentelle Bestimmung aeroel astischer Kréfte

Im Bereich kleiner reduzierter Geschwindigkeiten werden die aeroelastischen Kréfte
zusétzlich durch das Phénomen der Wirbelerregung beeinflusst. Die Ergebnisse in die-
sem Bereich missen deshalb kritisch betrachtet werden.

Analog zu den Auswertungen der Flatterderivative des Tragfligels und der TACOMA
NARROWS Briicke werden ab einer reduzierten Geschwindigkeit U,eq > 20 Approxima-
tionsfunktionen nach den Gleichungen (4.2), (4.3) und (4.4) in die Flatterderivative
des STRELASUND-Querschnitts eingepasst, um die aerodynamischen Kraftbeiwerte des
guasi-stationdren Modells zu berechnen. Die Ergebnisse dieser Berechnung und die
Gegenuberstellung mit den anhand der statischen Versuche bestimmten Kraftbeiwer-
ten und Kraftbelwertgradienten zeigt Tabelle 12. Die Flatterderivative des STRELA-
SUND-Querschnitts zeigen wie die Flatterderivative des TACOMA NARROWS Quer-
schnitts eine grof3e Streuung im Bereich grofRer reduzierter Geschwindigkeiten. Fir
diesen Querschnitt wurden mit den reduzierten Geschwindigkeiten 20, 30 und 40 je 5
bis 6 Messungen durchgefuhrt. Diese Werte zeigen das Mal3 der versuchs- und mess-
bedingten Streuungen der Messungen im Bereich grofer reduzierter Geschwindigkei-
ten.

Cphle) C (o) Cy(@)
0.5 1 0.4 0.04
——38.2m/s /
(O RS p— 152 m/s|—1 0.2 0.02 a

Y Y
0.4\ 0 4 o \ £ /

0.35 02 / 0.02{ \
0.35 0.4 / -0.041 ;.
0.25 [\ 0.6 / -0.06| %, \ 4
02k N o8l f 0,081 XA\ A
[ = \‘\/' o
: - 0.1
-10 0 -10 0 10 10 0 10
o] o [] o [°]

Abb. 82: Statische Kraftbeiwerte des STRELASUND-Quer schnitts
und Approximationsfunktionen

Wie bel dem Querschnitt der TACOMA NARROWS Briicke wird dieser Bereich durch
zunehmende wirbelerregte Schwingungen gestort, da sich die zur Realisierung grof3er
reduzierter Geschwindigkeiten notwendige Windgeschwindigkeit U der kritischen
Windgeschwindigkeit Usr it nach Gleichung (4.14) néhert. Die Vibrationen des Mo-
dells nehmen mit steigender Windgeschwindigkeit deutlich zu.

Ein Vergleich der identifizierten Kraftbeiwerte zeigt dasselbe Phdnomen eines grofien
Widerstandsbeiwertes Cp als Ergebnis der Approximation der dynamischen Messun-
gen mit einer Vertikalbewegung und einer Querschnittsrotation im Vergleich zu dem
Widerstandsbeiwert aus den statischen Messungen. Die berechneten Kraftbeiwertgra-
dienten C_.’ und Cy,’ stimmen gut mit denen der statischen Messungen Uberein. In die
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Berechnung des auffallend grof3en Widerstandsbeiwertes Cp gehen die Approximatio-
nen der Flatterderivative mit den Indices 1 und 3 ein, siehe Abb. 83 bis Abb. 85, die
sich bisauf P;” gut durch das quasi-stationare Modell approximieren lassen. Der groRe
Wert ist damit nicht auf grof3e Streuungen zurtckzuf Ghren.

CL CL. CM CM . CD CD.

stat. Versuche: 8,2 m/s -0,237 | 3,263 | -0,059 | 0,523 | 0,194 | 0,121
stat. Versuche: 15,2 m/s -0,250 | 3,313 | -0,062 | 0,542 | 0,195 | 0,082
dyn. Versuche:

. 0,175 | 3,450 - 0,555 | 2,754 | 0,467
Gleichung (4.5)
dyn. Versuche:

. 0,122 - -0,106 - 0,163 -
Gleichung (4.6)

Tabelle 12: Vergleich der Kraftbeiwerte des STRELASUND-Quer schnitts aus statischen Versu-
chen und nach quasi-stationédrer Approximation der Flatterderivative

Die aus den Approximationen der Flatterderivative berechneten Beiwerte und ihre
Gradienten werden zur Berechnung der Exzentrizitdtsparameter 3; verwendet. Die Er-
gebnisse der Berechnung nach Gleichung (4.7) sind in Tabelle 13 zu finden.

BX BZ Ba
1,902 0,203 0,746

Tabelle 13: Exzentrizititsparameter p; des STRELASUND-Quer schnitts

Die Ermittlung der STROUHAL-Zahl ST wird zunéchst anhand von Kraftmessungen am
ruhenden Modell bei einem Anstromwinkel o = 0° vorgenommen. Dazu wurden Mes-
sungen mit unterschiedlichen Windgeschwindigkeiten durchgefihrt. Auf eine Darstel-
lung der Spektren wird verzichtet. Die Antwortfrequenzen fsr und die Windgeschwin-
digkeiten, sowie die berechneten STROUHAL-Zahlen der Einzelmessungen sind in Ta-
belle 14 zu finden. Aus den Werten ergibt sich eine mittlere STROUHAL-Zahl von
ST =0,64.

Mit der Eigenfrequenz des Modells kann nach Gleichung (4.14) die kritische Windge-
schwindigkeit Usr it berechnet werden. Sie begrenzt die maximal zu realisierende re-
duzierte Geschwindigkeit in Kombination mit der unteren Grenze der Bewegungsfre-
guenz nach Abschnitt 3.2. Mit Hilfe der STROUHAL-Zahl kann die kritische reduzierte
Geschwindigkeit Uyeq it fUr den STRELASUND-Querschnitt nach Gleichung (4.15) be-
rechnet werden.

U [m/g] 3,0 5,4 7,3 94 13,2 171
fsr [HZ] 557 | 10,32 | 14,35 | 18,71 | 28,01 | 32,74
ST 060 | 063 | 064 | 064 | 069 | 0,62

Tabelle 14: Berechnung der STROUHAL-Zahl des STRELASUND-Quer schnitts
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Abb. 83: Quasi-stationare Approximation der Flatterderivative der aer oelastischen Auftriebs
kraft des STRELASUND-Quer schnitts (,, o Messergebnisse; ,,==“ Approximationsfunktionen)
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Abb. 86: Identifikation der Wirbelabldsefrequenzin den Flatterderivativen der aer oelastischen
Auftriebskraft des STRELASUND-Quer schnitts
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Abb. 87: Identifikation der Wirbelabldsefrequenzin den Flatterderivativen des aer oelastischen
Momentes des STRELASUND-Quer schnitts
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Abb. 88: Identifikation der Wirbelabldsefrequenzin den Flatterderivativen der aer oelastischen
Wider standskr aft des STREL ASUND-Quer schnitts
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Die Flatterderivative im Bereich kleiner reduzierter Geschwindigkeiten U, zeigen
Abb. 86 bis Abb. 88. Die kritische reduzierte Geschwindigkeit Ueqkit = 1,57 ist als
vertikale Linie in die Diagramme eingezeichnet. Eine Abschéatzung des von der perio-
dischen Wirbelablésung beeinflussten Bereichs wird durch Fillen der Datenpunkte
vorgenommen.

B-f 0,324m.20,8Hz
UST,krit: ST = 0.64

Der Einfluss der Wirbelerregung ist bel diesem Querschnitt nicht so ausgepréagt wie
bei dem Querschnitt der TACOMA NARROWS Briicke. Das Derivativ A; in Abb. 87
zeigt gegeniiber dem Derivativ A;” des TACOMA Querschnitts in Abb. 78 kaum einen
Einfluss durch die Wirbelablésung. Das lasst sich auch anhand der Darstellung der
Derivative in der komplexen Ebenein Abb. 139 in Anhang D beobachten.

Die Bildung eines Kreises oder einer eigenstandigen Spirale durch die Datenpunkte
des beeinflussten Bereichs ist bei diesem Querschnitt im Gegensatz zum TACOMA
NARROWS Querschnitt nicht durchgangig zu festzustellen.

o Y 11
red, krit Bf SI' 0,64

=105ns (4.14)

157 (4.15)

45 Zusammenfassung und Bewertung der M esser gebnisse

In den Abschnitten 4.2 bis 4.4 wurden die Ergebnisse der aerodynamischen und aero-
elastischen Untersuchungen dreier Querschnitte vorgestellt. Ein Vergleich der Flatter-
derivative des NACA0020 Tragfltgel profils mit der analytischen Lésung fiir eine ebe-
ne Platte nach der Potentialtheorie von THEODORSEN [81] und der durch Freischwing-
versuche ermittelten Derivative nach CHOWDHURY & SARKAR [12], sowie en Ver-
gleich der Flatterderivative des Querschnitts der TACOMA NARROWS Briicke mit den
Ergebnissen aus dem Wasserkanal von BERGMANN [1], bestétigt die generelle Funkti-
onsweise des Versuchsstandes und der Auswertealgorithmen. Somit ist es moglich, in
dem Versuchstand im Windkanal der RUHR-UNIVERSITAT BOCHUM aerodynamische
Kraftbeiwerte, STROUHAL-Zahlen zur Beschreibung der periodischen Wirbelablsung
und Flatterderivative als Kennwerte aeroelastischer selbsterregter Kréfte fur beliebige
Querschnitte messtechnisch zu bestimmen.

Die grof3e Bandbreite moglicher Bewegungsfrequenzen erlaubt die Untersuchung
grundlegender stromungsmechanischer Phanomene und Mechanismen. Im Bereich
kleiner reduzierter Geschwindigkeiten, realisierbar durch die Mdglichkeit Bewegungs-
frequenzen bis zu 7,25 Hz umzusetzen, kann eine Kopplung der aeroel astischen Kréfte
mit den wirbelerregten Kréften anhand der identifizierten Flatterderivative nachgewie-
sen werden. Um eine Verifikation vorhandener Lastmodelle fir diese Kopplung oder
eine Herleitung neuer Modelle vornehmen zu kénnen, missen die Amplitudenabhan-
gigkeiten der Kréfte berticksichtigt und weitere Messrelhen durchgeftihrt werden.

Die Kopplung der wirbelerregten und der selbsterregten Krafte im Bereich kleiner re-
duzierter Geschwindigkeiten hat Konsequenzen fir die in Kapitel 6 und 7 vorgestell-
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ten Identifikationen von Zeitbereichsfunktionen aeroelastischer Kréfte. Da in diesem
Bereich keine reinen selbsterregten Kréfte vorliegen, kénnen die identifizierten Werte
nicht zur Ermittlung der Zeitbereichsfunktionen herangezogen werden. Die untere
Grenze der reduzierten Geschwindigkeit fir die Transformation der Flatterderivative
liegt zwischen 2 < Ugg < 3. Nimmt man eine Grenze von U > 2,5 an, ist die maximal
zu erfassende reduzierte Frequenz K, die als der 2n-fache Kehrwert der reduzierten
Geschwindigkeit nach Gleichung (2.15) definiert ist, durch Gleichung (4.16) gegeben.
Im Bereich groRerer reduzierter Frequenzen liegen keine Informationen Uber die aero-
elastischen Eigenschaften von nicht stromungsschlipfrigen Querschnitten vor. Diese
Tatsache erschwert die Identifikation von Zeitbereichsfunktionen erheblich.

K < 2—7; _251 (4.16)

Im Bereich grof3er reduzierter Geschwindigkeiten kann gezeigt werden, dass die insta-
tiondren Kréfte gegen die quasi-stationare Beschreibung der bewegungsinduzierten
Krafte konvergieren. Hier wére es winschenswert, die Eigenfrequenzen der Windka-
nalmodelle zu steigern, um gréfRere Windgeschwindigkeiten zu ermdglichen und ge-
ringere Schwingungen durch die periodische Wirbelabl6sung zu erzielen. Die Ergeb-
nisse zeigen dieses Konvergenzverhalten gegen das quasi-stationdre Modell in allge-
meiner Form. Es muss auf der Basis der vorliegenden Ergebnisse jedoch in Frage ge-
stellt werden, ob die Verwendung der aerodynamischen Kraftbeiwerte aus statischen
Versuchen, insbesondere der Widerstandsbeiwerte Cp, in einem quasi-stationéren
Lastmodell zur Beschreibung der Kréfte eines bewegten Querschnitts zuléssig ist. Um
eine algemeingultige Aussage treffen zu kénnen, sind weitere Untersuchungen nétig.
Die vorliegenden Ergebnisse sollten als Hinweis auf ein zu untersuchendes Phanomen
verstanden werden.

Die in den Abschnitten 4.2 bis 4.4 berechneten Exzentrizitdtsparameter ; beschreiben
die neutrale Lage der Rotationsachse der Querschnitte beziiglich der aeroelastischen
Dampfung je Freiheitsgrad. Eine Uberprifung dieser Werte konnte durch ein Modell
mit verstellbarer Rotationsachse in zuktinftigen Untersuchungen erfolgen.
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5 Approximationen mit rationalen Funktionen im Frequenzbe-
reich

5.1 Einfdhrungin dieldentifikation der Zeitber eichsfunktionen

Die Beschreibung selbsterregter aeroelastischer Kréfte im Zeitbereich geht auf WAG-
NER [86] zurlick. WAGNER verdffentlichte 1925 eine potentialtheoretische Losung fiir
den Verlauf der Auftriebskraft, den eine ebene Platte bel einer pl6tzlichen Bewegung
aus der Ruhelage heraus mit einer konstanten Geschwindigkeit erfahrt. Das Lastmo-
dell nach WAGNER wurde in Abschnitt 2.4.3 vorgestellt. Die Kraftentwicklungsfunkti-
on, in diesem konkreten Fall WAGNER-Funktion genannt, heil3 allgemein Indizia-
funktion (a. d. engl.: ,indicia lift* [24]). Sie wird im folgenden gemal3 der Terminolo-
gie der Systemtheorie as Sprungantwortfunktion ¢ bezeichnet. Sie beschreibt in all-
gemeiner Form die Kraftentwicklung auf einen unstetigen, sprungartigen Verfor-
mungsverlauf, mathematisch beschrieben durch die HEAVISIDE-Funktion €. Eine Ab-
leitung der Sprungantwortfunktion nach der Zeit liefert die Impulsantwortfunktion .
Sie beschreibt im Kontext aeroelastischer Kréfte den Kraftverlauf resultierend aus ei-
ner impulsiven Verformung, beschrieben durch die DIRAC-Funktion 8. Diese beiden
Funktionen beschreiben die aeroelastischen Krafte im Zeitbereich. Eine Berechnung
der Kréfte erfolgt durch eine Faltung der I mpul santwortfunktion mit der Verformungs-
funktion oder der Sprungantwortfunktion mit der Verformungsgeschwindigkeit. Eine
Herleitung der Aquivalenz beider Méglichkeiten erfolgt in Abschnitt 6.1 und miindet
in Gleichung (6.5).

Bel Anwendung der aerodynamischen Streifentheorie existieren in der Ebene drel
KraftgrofRen und drei Freiheitsgrade, siehe Abb. 27. Aus einer sprungartigen Lagean-
derung in einem Freiheitsgrad €, resultieren Krafténderungen in allen drel Richtungen.
Daraus folgt, dass unter der Annahme eines ebenen Umstromungsproblems nach der
aerodynamischen Streifentheorie 9 Sprungantwortfunktionen existieren. Die Matrix
der Sprungantwortfunktionen ® wird entsprechend der Definition der Matrix der Fre-
guenzantwortfunktionen Q aus Abschnitt 5.3 wie folgt definiert

by P P
O=|¢y ¢p ¢5|- (5.1)
by P Oz

Dabel beschreibt ¢,, die Auftriebskraft bei einer sprunghaften Verformung in vertika-
ler Richtung, ¢.» die Auftriebskraft bel einer sprunghaften Verdrehung und ¢43 die
Auftriebskraft bel einer sprunghaften horizontalen Bewegung. Die Sprungantwort-
funktionen ¢,, beschreiben analog den Verlauf des Momentes und ¢z, den Verlauf der
Widerstandskraft. Sprungantwortfunktionen fir nichtstromungsschlUpfrige Quer-
schnitte, wie z. B. Briuickendecks, kdnnen nicht auf analytischem Weg bestimmt wer-
den. Sie missen aus Messungen identifiziert werden. Dafir stehen drei Vorgehenswei-
sen zur Verfugung.
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Bel einer direkten Messung wird eine sprunghafte Bewegung im Versuch moglichst
gut approximiert. Dies ist nur nédherungsweise moglich, da bel einem unstetigen Ver-
lauf der Verformungen die Tragheitskrafte unendlich grofd wirden. CARACOGLIA &
JONES [6] wendeten dieses Verfahren 2003 auf den Querschnitt eines NACA0012
Tragflugelprofils an. Ziel dieser Versuche ist es, den Verformungsverlauf so zu reali-
sieren, dass die gemessenen aeroel astischen Kréfte direkt als Sprungantwort interpre-
tiert werden konnen. Problematisch ist dabei, dass sehr grof3e Tragheitskréfte auftreten
und von den gemessenen Gesamtkréften abgezogen werden miissen. Aul3erdem mis-
sen nichtlineare stromungsmechanische Effekte berlicksichtigt werden. Je mehr die
Realisierung des Bewegungsverlaufs der Sprungfunktion & entspricht, desto grofer
wird der Einfluss der Kompressibilitat der Luft auf die Kraftentwicklungsfunktionen.
Bel der Approximation der aeroelastischen Kréfte an einem schwingenden Briicken-
deck spielen Kompressibilitétseffekte jedoch keine Rolle. Die so bestimmten Zeitbe-
reichsfunktionen mussen um den Einfluss der Kompressibilitdt der Luft bereinigt wer-
den.

Wird der instationdre Verlauf der Bewegung vom Bewegungsbeginn an erfasst, aber
nicht versucht eine sprunghafte Bewegung zu realisieren, missen die Sprungantwort-
funktionen durch eine mathematische Identifikation anhand des Verformungs- und des
Kraftverlaufs bestimmt werden. Dabei wird auf die Berechnung der Krafte mit Hilfe
der Sprungantwortfunktion nach Gleichung (2.24) zurlickgegriffen. Die Kréfte lassen
sich durch L6sen eines Faltungsintegrals berechnen. Durch geeignete mathematische
Algorithmen wird die Sprungantwortfunktion bestimmt, die mit der Verformungsfunk-
tion gefaltet die gemessenen aeroelastischen Krafte approximiert. Dieses Vorgehen
wird in Kapitel 6 vorgestellt.

Die dritte Variante besteht darin, aus den experimentell identifizierten Flatterderivati-
ven die Sprungantwortfunktionen auf mathematischem Weg zu bestimmen. Die Flat-
terderivative sind, siehe Abschnitt 2.4.5, Funktionen der reduzierten Geschwindigkeit.
Sie lassen sich in den Freguenzbereich transformieren und als Funktionen der redu-
zierten Frequenz darstellen. Die Transformation in den Frequenzbereich wird in Ab-
schnitt 5.3 durchgefihrt. Man erhélt die Frequenzantwortfunktionen. Die Sprungant-
wortfunktionen kdnnen daraus durch eine inverse FOURIER-Transformation berechnet
werden. Die allgemeine Beziehung in dimensionsloser Form ist durch Gleichung
(2.25) gegeben. Fur eine numerische inverse FOURIER-Transformation bedarf es der
experimentellen Bestimmung der Flatterderivative im gesamten Frequenzbereich. Dies
ist aus praktischen Grinden nicht mdglich, da die Bewegungsfrequenzen und Wind-
geschwindigkeiten in Windkanalversuchen nur in einem begrenzten Bereich variiert
werden konnen. Deshalb werden in die Frequenzantwortfunktionen der aeroel astischen
Kréfte Ansatzfunktionen eingepasst. Die Grundlage fur die Wahl geeigneter Ansatz-
funktionen bildet die JONES-Approximation der WAGNER-Funktion nach Gleichung
(2.23). Da fur ale Summanden der JONES-Approximation elementare LAPLACE Kor-
respondenzen existieren, kann der Ansatz fir beliebige Koeffizienten auf analytischem
Weg in den Bildbereich, LAPLACE-Bereich, und in den Frequenzbereich transformiert
werden. Die Koeffizienten werden durch Anpassungsalgorithmen auf mathematischem
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Weg identifiziert. Die JONES-Approximation kann, da sie zwel exponentielle Sum-
manden besitzt, als rekursives lineares Filter 2. Ordnung interpretiert werden [56].
Approximationen mit Ansatzfunktionen gemald der JONES-Approximation von expe-
rimentell bestimmten Flatterderivativen von Brickenquerschnitten werden z. B. von
HOFFER [27], SALVATORI [68] und CARACOGLIA & JONES [7] vorgestellt.

Eine allgemeingdiltigere Vorgehensweise auf der Grundlage der Systemtheorie bel der
Approximation von aeroelastischen Kraften im Freguenzbereich mit Hilfe von rationa-
len Funktionen wird in der Aeronautik verwendet. ROGER [66] stellte 1977 ein Kon-
zept fUr diese Approximationen vor, das 1981 von KARPEL [35] zur ,, Minimum State"
Methode erweitert wurde. TIFFANY & ADAMS [84] verbesserten 1988 die algorithmi-
sche Umsetzung zur ,, Extended Minimum State” Methode. Die Ansdtze nach ROGER
wurden bereits in die Brickenaeroelastik Ubertragen. Anwendungsbeispiele stammen
von WILDE & FUJNO [89], CHEN, MATSUMOTO & KAREEM [10], CHOWDHURY &
SARKAR [11], LAzzARI [40] und CHEN & KAREEM [9]. Diese Methode wird auf diein
den Abschnitten 4.2 bis 4.4 vorgestellten Flatterderivative angewendet, um daraus die
Zeitbereichsfunktionen fir die drei Querschnitte zu bestimmen. Die fir das Verstand-
nis notwendigen systemtheoreti schen Grundlagen werden im nachsten Abschnitt erlau-
tert.

5.2 Systemtheoretische Grundlagen

Eine allgemeine Definition eines Systems wird in Abb. 89 gegeben. Ein System bildet
ein Eingangssignal p(t) auf ein Ausgangssignal o(t) ab.

Eingang > System > Ausgang
h{} o(t)

Abb. 89: Allgemeine Systemdefinition, MEYER [50]

Die Systemeigenschaften werden durch eine Abbildungs- oder Ubertragungsfunktion
h{} beschrieben:

o) = h{p(t)} (5.2)
Diese Definition ist vollkommen algemeingiltig. Um die in dieser Arbeit verwendete
Formulierung des aeroel astischen Systems zu konkretisieren, bedarf es einiger Defini-
tionen bezliglich der Systemeigenschaften.

Linearitat

Die grundlegendste Eigenschaft eines linearen Systems ist die Glltigkeit des Superpo-
sitionsprinzips, siehe MEYER [50]. Das besagt, dass ein Ausgangssignal als Folge der
Summe mehrerer Eingangssignale gleich der Summe der Ausgangssignale jedes ein-
zelnen Eingangssignalsist. Fir zwei Eingangssignale pi(t) gilt:

h{py(t)+ p,(t)} = hp(t)i+ hip, (1)} (53)
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Fur lineare Systeme gilt auch das Verstarkungsprinzip. Die Skalierung eines Ein-
gangssignals mit einem beliebigen Faktor y bewirkt eine gleich grof3e Skalierung des
Ausgangssignals:

hiy - p(t)} =y -h{p(t)}. (54)
Die Systemeigenschaften linearer Systeme werden durch lineare mathematische Ab-
bildungen h{} beschrieben. MEYER [50] nennt die folgenden linearen Abbildungen:

e Summation

e Proportionalitdt / Verstarkung

e Totzeit / Verzogerung (Verschiebung auf der Zeitachse)
e Differentiation

e Integration

e Faltung

e FOURIER- und LAPLACE-Transformation

Ein lineares System entsteht durch lineare Verknipfungen der genannten Abbildun-
gen.

Zeitinvarianz

Ein zeitinvariantes System andert seine Systemeigenschaften im Verlauf der Zeit
nicht, siehe OHM & LUKE [57]. Daraus resultiert, dass eine zeitliche Verschiebung
eines Eingangssignals p(t) eine gleich grofl3e Verschiebung des Ausgangssignals be-
wirkt. Eine Verschiebung eines Eingangssignals verschiebt das Ausgangssignal, ohne
es zu verandern. Mathematisch ausgedriickt bedeutet dies:

hip(t —t,)} = olt —t, ). (5.9)

Lineare und zeitinvariante Systeme nennt man LTI-Systeme (a.d. engl.:* Linear Time
Invariant Systems”). Die Ubertragung der aeroelastischen Krafte wird als ein solches
LTI-System angenommen und approximiert. Eine Diskussion der Annahmen und der
Konsequenzen der Linearisierung der aeroelastischen Ubertragung befindet sich in
Abschnitt 2.5.

Stabilitat

Ein System nennt man stabil, wenn auf jedes beschrinkte Eingangssignal | p(t) | <o
ein beschrinktes Ausgangssignal | o(t) | < o folgt, siehe WERNER [88]. Daraus resul-
tieren notwendige Eigenschaften der Systembeschreibungen. Die Impulsantwort eines
stabilen Systems muss integrierbar sein, sie darf nicht gegen einen unendlich grol3en
Wert konvergieren. Ist die Impulsantwort integrierbar, existiert die Ubertragungsfunk-
tion.

Bei stabilen LTI-Systemen mit einer komplexen Ubertragungsfunktion, bestehend aus
dem Quotienten zweier Polynome, darf der Zéhlergrad den Nennergrad nicht Uberstei-
gen. Die Polstellen der komplexen Ubertragungsfunktion, d.h. die Nullstellen des
Nennerpolynoms, von stabilen Systemen liegen im Bildbereich in der linken Hal bebe-
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ne. Die Polstellen der Ansatzfunktionen nach Gleichung (5.26) und (5.56) in Abschnitt
5.4 werden entsprechend gewahit.
Kausalitat

Bel einem kausalen System hangen die AusgangsgrofRen nur von vorherigen Ein-
gangsgrofRen ab [50]. Ein kausales System erzeugt ohne Eingangssignal kein Aus-
gangssignal. Reale Systeme sind immer kausal. Die Impulsantwort y kausaler Systeme
verschwindet fur t < 0.

=0 fur t<O
t 5.6
"O{;so fir t>0 (56

Diein Abschnitt 5.4 vorgestellten Approximationsfunktionen sind kausal.
Dynamische Systeme
Dynamische Systeme werden auch Systeme mit einem Gedéachtnis bzw. mit einem
Speicher genannt, siehe UNBEHAUEN [85]. Das heil¥, die Systemantwort hangt nicht
nur von den aktuellen sondern auch von vergangenen Eingangswerten ab. CLOBES [13]
ordnet die Windlastmodelle in die Kategorien der dynamischen und statischen Syste-
me nach der Terminologie der Systemtheorie ein. Das quasi -stationdre Windlastmodel |
nach Abschnitt 2.3 ist ein statisches, gedachtnisloses System, da alle Ausgangswerte
nur von den aktuellen Eingangswerten abhangen. Die instationaren Modelle nach Ab-
schnitt 2.4 reprasentieren dynamische Systeme, da die aktuellen Kréfte am Querschnitt
von bereits zurtickliegenden Umstromungssituationen durch den Einfluss des Stro-
mungsnachlaufes abhangen.
Diein dieser Arbeit verwendeten Systembeschreibungen sind im Zeitbereich

e die Differentialgleichung und

e diempuls- und die Sprungantwortfunktion.
Im Bildbereich wird ein System durch

e die Ubertragungsfunktion
und im Frequenzbereich durch

¢ die Frequenzantwortfunktion beschrieben.

Alle diese Systembeschreibungen sind vollstandig und aquivalent. Sie enthalten alle
Eigenschaften des Systems und kénnen mathematisch ineinander Uberfihrt werden.

Die Systemantwort kann im Zeitbereich durch Losen der Differentialgleichung oder
durch eine Faltung des Eingangssignals mit der |mpulsantwortfunktion berechnet wer-
den. Die Faltung zweier beliebiger kausaler Funktionen r, und r, ist nach [88] definiert
as

(0= [r(t-0) 1,6 )de = )1, (0). (5.7)

Die Impulsantwortfunktion y ist definiert als die Antwort des Systems auf ein Ein-
gangssignal in Form eines DIRAC-Impulses &(t). Die Sprungantwortfunktion ist analog



130 [l Identifikation der Zeitbereichsfunktionen

dazu definiert as die Antwort des Systems auf die HEAVISIDE-Funktion &(t) als Ein-
gangssignal. Die Sprungantwortfunktion ergibt sich durch Integration aus der Impuls-
antwortfunktion.

Die Faltung ist kommutativ:
r(t) = rl(t)* rz(t) = rz(t)* rl(t)' (5.8)

Kombiniert mit der Differentiationsregel fur die Faltung ergibt sich nach DOETSCH
[19]:

I‘(’[): rl(o)' rz(t)"' rl(t)* rz(t): rl(t)' r2(0)"' rl(t)* r.2(t) : (5-9)
Fur die Berechnung der aeroelastischen Kréafte in dieser Arbeit bedeutet dies, dass die
Kréfte durch Faltung der Verformungsfunktion mit der Impulsantwortfunktion oder
alternativ durch Faltung der Bewegungsgeschwindigkeit mit der Sprungantwortfunkti-
on jewells unter Beriicksichtigung der Anfangsbedingungen berechnet werden kénnen
[56]. Der Faltung im Zeitbereich entspricht im Bildbereich eine Multiplikation.

Fur die Darstellung der LAPLACE-Transformation und der inversen LAPLACE-
Transformation wird in dieser Arbeit das DOETSCH-Symbol [19] verwendet, siehe
Gleichung (5.10). Der Variablen t im Zeitbereich entspricht im Bildraum die allgemei-
ne komplexe Variable s

t O—@ s=9%9+i-m. (5.10)
Fur die Berechnung der Krafte im Bildbereich ergibt sich:

rl(t)*rz(t) o—=o rl(s)'rz(s)- (5.11)

Ein Wechsel vom Bildbereich in den Frequenzbereich ist bei stabilen, kausalen Syste-
men durch die Substitution s = i-® moglich, siehe LUNZE [45]. Analog zu Gleichung
(5.11) konnen die Kréafte im Freguenzbereich nach folgender Formel berechnet wer-
den:

L()#r,() O—8 rfiw)r(o). (5.12)

Eine Transformation zwischen den in dieser Arbeit verwendeten Systembeschreibun-
gen wird ausgehend von der Differentialgleichung in den folgenden Herleitungen er-
klart. Dynamische LTI-Systeme kénnen durch eine lineare Differentialgleichung mit
konstanten K oeffizienten der folgenden Form beschrieben werden [50]:

To-O(t) +7,-0(t) +7,-O(t) +...= 0, p(t) + o, p(t) + 0, P(t) +.... (5.13)

Eine LAPLACE-Transformation der Differentialgleichung in den Bildraum liefert unter
der Annahme homogener Anfangsbedingungen:

(o +7,-5+1,-82+...)-0(5) = (0 +0,-5+0,-5+...)- p(3). (5.14)

Die Ubertragungsfunktion h{s} ist definiert als der Quotient aus dem Ausgangssignal
und dem Eingangssignal:
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his) = ofs) _ 7o+7,-5+7,-8 +.. | (5.15)
p(s) o,+0,-S+0, 5% +...

Die Ubertragungsfunktion ist eine komplexe Funktion, die in einen Real- und einen

Imaginarteil getrennt werden kann. Alternativ zu einer Darstellung as Real- und Ima-

ginarteil kann die Ubertragungsfunktion auch als Amplitude, der Betrag des komple-

xen Vektors, und Phase, der Winkel des komplexen Vektors zur reellen Achse, darges-

tellt werden.

Exemplarisch wird die Ubertragungsfunktion eines Einmassenschwingers berechnet.
Es werden homogene Anfangsbedingungen mit o(t =0) = 6(t=0) =0 angenommen.
Die Differentialgleichung des Einmassenschwingers, mit den Eigenschaften Masse mg,
Dampfungskonstante ¢ und der Steifigkeit ks, mit einem DIRAC-Impuls a's Eingangs-
signal lautet:

m, -6(t)+c,-o(t)+k, -ot)=5(t) O——@ (mS " +C, S+ ks)- o(s)=1. (5.16)
Die Ubertragungsfunktion ergibt sich zu:
ofs) = ym, _ Ym,

S s?+c/m-s+k/m 2 +2-& -0, S+ 02

mit dem Lehr’schen Dampfungsmal} & und der Eigenkreisfrequenz des ungedampften
Einmassenschwingers ws. Eine Transformation des Quotienten ergibt:

Im, 1 ot
= &—O e -"nlwy - t). 5.17
ol S+2-& 0, S+EH 0+ 0} m, - @y © (s ) (17

Die Eigenkreisfrequenz des geddmpften Einmassenschwingers ist wg. Eine Transfor-
mation in den Zeitbereich, siehe Gleichung (5.17), mit Hilfe einer elementaren LAP-
LACE-Korrespondenz nach [23] liefert die Impulsantwortfunktion des gedampften
Einmassenschwingers. Abb. 90 zeigt die Amplitude der Ubertragungsfunktion fur die
Systemparameter ms= 2t, ¢; = 0,16 t/s und ks = 8 kKN/m. Die Frequenzantwortfunktion
ergibt sich durch die Substitution s = i-0. Dies entspricht einer Projektion der imagini-
ren Achse auf die Flache der Ubertragungsfunktion.

Der Approximationsansatz nach Gleichung (5.35) bis (5.37) enthdlt die DIRAC-
Funktion und dessen erste und zweite Ableitung. Die DIRAC-Funktion ist das neutrale
Element der Faltung. Sie bildet, siehe KLINGEN [36], eine Funktion auf sich selbst ab:

r(t)=s(t)=r(t). (5.18)

Die Ableitung der DIRAC-Funktion heif3t Derivator [57]. Eine Faltung einer Funktion
mit der ersten Ableitung der DIRAC-Funktion bewirkt eine Ableitung der Funktion:

r(t)«o(t)=r(t). (5.19)

Entsprechendes gilt fur die zweite Ableitung der DIRAC-Funktion.
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I Ubertragungsfunktion
Frequenzantwort

Abb. 90: Ubertragungs- und Fregquenzantwortfunktion des gedampften Einmassenschwingers

5.3 Transformationen des Windlastmodellsin den Frequenzbereich

Um die Systemtheorie auf das vorliegende Problem anwenden zu kénnen, muss zu-
néchst eine der Systembeschreibungen aus den Messwerten abgeleitet werden. Diesist
in Form der Frequenzantwortfunktion moéglich. Die Flatterderivative nach Gleichung
(3.1) kdnnen mit Hilfe der Beziehung zwischen der reduzierten Geschwindigkeit und
der reduzierten Frequenz nach Gleichung (2.15) als Funktionen der reduzierten Fre-
guenz angegeben werden. Die Gleichungen (3.1) werden durch Einsetzen eines har-
monischen Bewegungsansatzes fur die drei Freiheitsgrade

2(t)= 2.
alt)=a-e, (5.20)
x(t) = x-€*"
mit der Definition der reduzierten Frequenz K nach Gleichung (2.15), in den Fre-
quenzbereich transformiert. Mit einer Erweiterung der Gleichungen fir die Auftriebs-

kraft L und die Widerstandskraft D mit der Querschnittsbreite B erhdlt man das fol-
gende Gleichungssystem fir die aeroel astischen Kréfte

L-B (L,+L,+L,)-B
M = M,+M_ +M,
D-B (D,+D,+D,)-B

KZ(HZ+i-Hl*) KZ(H;+i-H;) Kz(H;+i-H;) 5/B
QOBZLA KZ(A‘*'-H.A&*) KZ(A;-H'A;) K2(A€+i-A;) 1 g |.eet
K2(P +i-B) K2R +i-B) K2R +i-R)|[%/B

und fur die Systemseite der mechanischen Struktur eines entkoppelten Systems mit
drei Freiheitsgraden
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mB> 0 O 2/B] |c,B> 0 0 |[z/B

0O m O [-|d& |[+|] 0 ¢, O || a

0 0 mB?||%x/B 0 0 cB?||x/B

: (5.22)
kB> 0 0 |[z/B] [L-B
+ 0 k, 0 || a |=| M

a

0 0 kB?||x/B| |D-B

Das Gleichungssystem (5.21) enthdlt die Matrix Q(K) mit den aeroel astischen, komp-
lexen Frequenzantwortfunktionen Q:,(K), vgl. CHOWDHURY & SARKAR [11]:

Qll Q12 Q13 KZ(HZ"'i'Hl*) KZ(H;'H'H;) KZ(H:S'H'HE:)
QAK)=|Q Qn Qu|=| KA +i-A) KX A +i-A) KAA+i-A)|. (529
Qi Qi Qg KZ(P; +i'Pl*) KZ(P; +i-P2*) KZ(PG* +i-P5*)

Diese konnen durch die Flatterderivative ausgedriickt werden. Damit sind die Mess-
werte in eine Form transformiert, die eine weitere Behandlung auf der Basis der Sys-
temtheorie ermoglicht.

54 Approximationen mit rationalen Funktionen

Die Identifikation der Zeitbereichsfunktionen Sprung- und I mpulsantwort der aeroelas-
tischen Kréfte Gber die Approximation der Frequenzantwortfunktionen durch rationale
Approximationsfunktionen wird in diesem Abschnitt hergeleitet. Dies geschieht zu-
néchst fir den Ansatz nach ROGER [66] und im Anschluss daran fur die , Minimum
State® Methode nach KARPEL [35]. Auf die algorithmische Erweiterung zur ,, Extended
Minimum State” Methode wird in Abschnitt 5.5 im Rahmen der Vorstellung der prog-
rammiertechnischen Umsetzung eingegangen. Um den Vortell der , Minimum State"
Methode gegentiber der Methode nach ROGER zu veranschaulichen, werden die Diffe-
rentialgleichungssysteme fiir das aus dem mechanischen und dem aeroel astischen Sys-
tem bestehende gekoppelte System in den Zustandsraum transformiert. Der Vortell der
»Minimum State* Methode besteht darin, dass die Zahl der Freiheitsgrade des Gesamt-
systems im Zustandsraum reduziert werden kann. Die nach beiden Methoden hergelei-
teten Systemmatrizen Z im Zustandsraum kdnnen zur LOsung des aeroel astischen Sta-
bilitétsproblems herangezogen werden. Die komplexen Eigenwerte der Zustands-
raummatrix Z fur eine eingesetzte Windgeschwindigkeit U liefern die Antwortfre-
guenzen und die Dampfungen des gekoppelten Gesamtsystems. Beispiele fur Nach-
weise der aeroelastischen Stabilitdt auf der Basis der Minimum-State Methode sind
z. B. bel PEIL & KIRCH [62] zu finden.

Die Herleitung der Approximationsfunktionen im Frequenzbereich und die Transfor-
mation in den Zeitbereich erfolgt in dimensionslosen Grof3en. Dabei ist t die allgemei-
ne dimensionsbehaftete Zeit und s ihre LAPLACE-K orrespondenz. Die dimensionslosen

Grol3en im aeronautischen Koordinatensystem sind definiert als:
U * * b
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und im Koordinatensystem nach Abb. 27 als:

UE.t:T* o— o s*:UE.s=A+i-K. (5.25)

ROGER [66] wahlt im Bildraum einen Ansatz der folgenden Form:

\ .
QAS)=A+AS+A S+ A, S (5.26)
g1 S +7,
der aus einem Polynom zweiter Ordnung und aus einer Summe von N rationalen
Funktionen besteht. Die einzelnen rationalen Summanden beschreiben den instation&-
ren Einfluss des Stromungsnachlaufs auf die Kréfte am Querschnitt. Die Parameter yq
definieren die Lage der Polstellen der komplexen Ubertragungsfunktion. Sie bewirken
eine Phasenverschiebung der Kraft gegentber der Querschnittsverformung. In der
internationalen Literatur, siehe [84], werden sie ,lag terms* und in dieser Arbeit ,, Pol-
terme‘ genannt. Jeder Polterm ist as lineares, rekursives Filter 1. Ordnung interpre-

tierbar.

P Ubertragungsfunktion

Frequenzantwort

Abb. 91: Amplitude der Ubertragungsfunktion Q(S') furr einen Polterm

Die Amplitude der komplexen Ubertragungsfunktion Q(S) fiir eine Polstelle 19=1
wird in Abb. 91 gezeigt. Alle anderen Koeffizienten der Approximationsfunktion sind
zu Null gewihlt. Der Pol befindet sich auf der reellen Achse bei A =-1 und K = 0. Die
Amplitude der Frequenzantwortfunktion, bestehend aus dem Betrag des komplexen
Vektors aus dem Realteil nach Gleichung (5.29) und dem Imaginérteil nach Gleichung
(5.30), ist durch eine schwarze Linie Uber der imagindren Achse eingezeichnet. Die
Nullstelle der Ubertragungsfunktion befindet sich im Schnittpunkt der reellen und der
imagindren Achse.

Der Ansatz wird gemal3 Gleichung (5.23) in Form einer Matrix gewahlt. Die Koeffi-
zientenmatrizen A, (mit h =0, 1, 2, 3, ..., N+2) besitzen den folgenden allgemeinen
Aufbau bei einem mechanischen System mit ny; = 3 Freiheitsgraden:
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1 G Has
A= Q1 A s |- (5-27)
Az A G

Die Transformation in den Frequenzbereich gelingt tUber das Einsetzen von Gleichung
(5.28) in den Ansatz nach Gleichung (5.26).

S =i-K (5.28)

Der Redlteil der komplexen LAPLACE-Variablen wird dabei zu Null gesetzt. Die An-
satzfunktion kann jetzt in einen Realteil:
K2
RQ(K)}= A - A, -K? +ZA§+2 —5 % (5.29)

o K +7,

und einen Imaginarteil aufgeteilt werden [35]:

3QK)=A- K+ZA9+2K e (5.30)
Die Gleichungen (5.29) und (5.30) enthalten die Approximationsfunktionen fir die
experimentell ermittelten Frequenzantwortfunktionen nach Gleichung (5.23). Diese
Gleichungen lassen sich in Funktionen in Abhangigkeit von der reduzierten Ge-
schwindigkeit U, transformieren. Alternativ kann die Berechnung der Approximati-
onskoeffizienten auch in dieser Formulierung stattfinden, dieser Ansatz wird z. B. von
HOFFER [27] und SALVATORI [68] verwendet.

Die Frequenzantwortfunktion fir ein allgemeines Derivativ D;” geméf? Gleichung (4.3)
lautet:
Q. (K)=K?.(Dy+i-D;) (mtR=346 undl=125). (5.31)

Setzt man Gleichung (2.15) in die Gleichungen (5.29) und (5.30) ein, erhdlt man die
Approximationsfunktionen in Abhéngigkeit von der reduzierten Geschwindigkeit, vgl.
LAZZARI, VITALIANI & SAETTA [41].

aOé‘n Urzed

N
Dr="22.U2 —a,, +>a, ., — = 5.32
R7gp? T TR QZ; TN Y2 UL, +an? (532)
, N a Ul
D, = et U+ —22 Yg el (5.33)

21 oo 27 yg-Urzed+47r2

Abb. 92 zeigt jeweils einen Polterm als Funktion der reduzierten Frequenz nach den
Gleichungen (5.29) und (5.30) und als Funktion der reduzierten Geschwindigkeit nach
den Gleichungen (5.32) und (5.33). Dabel werden die Koeffizienten vernachl&ssigt
und die Pole y4 = 1 gewahlt.

Die Readlteile der Polterme konvergieren fir grof3e Werte der reduzierten Frequenz und

Geschwindigkeit gegen 1. Der Imaginarteil der Frequenzantwortfunktion 3{ Q,(K)}
konvergiert gegen Null. Als Funktion von der reduzierten Geschwindigkeit konver-



136 [l Identifikation der Zeitbereichsfunktionen

giert er gegen eine lineare Funktion. Alle Polterme konvergieren fir kleine reduzierte
Frequenzen und Geschwindigkeiten gegen Null.

Aus diesen Erkenntnissen lassen sich Randbedingungen fur die Approximationskoeffi-
Zienten ableiten. Der Imaginarteilansatz D; muss fiir groRRe reduzierte Geschwindig-
keiten das quasi-stationdre Verhalten nach Abschnitt 2.3 unter Beriicksichtigung der
Ausfihrungen in Abschnitt 4.2 approximieren. Fir grof3e reduzierte Geschwindigkei-
tenist der Verlauf dieser Derivative nach quasi-stationarer Theorie linear, was sowohl
durch den Polynomansatz als auch durch die Polterme aus Gleichung (5.33) approxi-
miert werden kann. Eine physikalisch sinnvolle Aufteilung der gemessenen Kréfte auf
diese beiden Ansatzkomponenten ist nicht moglich.

1 5 >
0.8 4
— %, (K)
0.6 / A -
......... 3 o
Ry AR &n 4 |——D(U )
0.4 /s 2 % rored |
.:. / ............... "/ ......... D)
02 .: """ - 1 ',o
0 J 0 ﬂ‘:.//
0 1 2 3 4 5 0 2 4 6 8 10
K

red

Abb. 92: Verlauf eines Polter ms als Funktion der reduzierten Frequenz und Geschwindigkeit

Der Redteilansatz D, enthalt ebenfalls einen Polynomansatz und Polterme. Fir die
Derivative D, (mit r = 4,6) existiert keine quasi-stationdre Formulierung. Die Deriva-
tive D5 verlaufen bei grofen reduzierten Geschwindigkeiten nach quasi-stationérer
Theorie quadratisch, siehe Gleichung (4.2), was nur durch den Polynomansatz appro-
ximiert werden kann. Daraus folgt, dass die Koeffizienten der Matrix A, den Ablei-
tungen der statischen Kraftbeiwerte C;' entsprechen miissen. Der Aufbau der Koeffi-
zientenmatrix A, wird in Gleichung (5.34) gezeigt. Die Approximationsfunktionen
nach Gleichung (5.29) in Abhangigkeit von der reduzierten Frequenz Q:,(K) konver-
gieren fir K =0 gegen die Ableitungen der statischen Kraftbeiwerte. Alle Ubrigen
Approximationsfunktionen konvergieren fir K = 0 gegen Null.

0 C'O
A,=|0 C,' 0 (5.34)
0 C O

Ein konstanter Anteil in den Derivativen bel einer reduzierten Geschwindigkeit
Uieg =0 ist nach Abschnitt 2.4.2 und 2.4.5 mit den beschleunigten Luftmassen ver-
knlpft. Dies kann nach Gleichung (5.32) nur durch die Koeffizienten a,;, approxi-
miert werden. Eine Verifikation dieser These kann anhand Gleichung (5.45) vorge-
nommen werden. Die beschleunigungsabhangigen Kraftanteile werden durch die
Koeffizienten in der Matrix A, bestimmt. Nach einer Umstellung der Gleichung wer-
den diese Kraftanteile direkt mit den Systemmassen in Gleichung (5.47) gekoppelt.
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Der Algorithmus zur Berechnung der Koeffizienten in den Matrizen Ay und der Para-
meter yq Wird in der Softwareumgebung MATLAB® programmiert. Die Vorstellung
des Algorithmus erfolgt in Abschnitt 5.5.

Ziel der Approximation der Flatterderivative in dieser Arbeit ist die Identifikation der
Zeitbereichsfunktionen. Dazu wird der Ansatz nach Gleichung (5.26) vom Bildraum in
den Zeitbereich transformiert. Alle Summanden des Ansatzes besitzen elementare
LAPLACE-Korrespondenzen, die in den Gleichungen (5.35) bis (5.39) definiert sind,
siehe WEBER & ULRICH [87].

1 &—o0 5(T) (5.35)
s e—o §(T) (5.36)
s? e—o §(T) (5.37)
- iyg o0 " (5.38)

Gleichung (5.39) folgt aus Gleichung (5.38) durch Ableitung, die im Bildbereich einer
Multiplikation mit der LAPLACE-Variablen S entspricht. Im Zeitbereich folgt die Ab-
leitung unter Beriicksichtigung der Unstetigkeit der Funktion zum Zeitpunkt T =0,
die auf der Annahme der Kausalitéat der A pproximationsfunktionen beruht.

S
S + Yq

&——0 5(T)-y,e"" (5.39)

Die Matrix der Impulsantwortfunktionen ergibt sich dann zu:

X(T)= A5 ) A ST ) ST )+ S AL 6T )7, €77 ) (5.40)
g=1

Die Sprungantwortfunktionen werden durch Integration aus den Impulsantwortfunk-
tionen berechnet. Die Matrix der Sprungantwortfunktionen, unter Beriicksichtigung
der Unstetigkeit der Impulsantwortfunktionen zum Zeitpunkt T =0, ist in Gleichung
(5.41) definiert.

OfT")= Ay olT" ) AS(T )5 Aol e A &7 (541

Damit sind die Zeitbereichsfunktionen in allgemeiner Form hergeleitet. Mit den, durch
den in Abschnitt 5.5 vorgestellten Algorithmus, berechneten K oeffizienten werden die
Zeitbereichsfunktionen fir die Querschnitte der Windkanalmodelle aus den Abschnit-
ten 4.2 bis4.4 in Abschnitt 5.7 gezeigt. Zuvor erfolgt die Darstellung der Zeitbereichs-
funktionen fir die analytische L 6sung nach THEODORSEN in Abschnitt 5.6.

Eine Transformation der Zeitbereichsfunktionen in eine dimensionsechte Form erfolgt
durch Einsetzen von Gleichung (5.25) in die Gleichungen (5.40) und (5.41). Dabel
muUssen die folgenden Regeln nach der Distributionstheorie fur die DIRAC- und die
HEAVISIDE-Funktion beachtet werden.
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Eine Transformation fiir einen allgemeinen Faktor y lautet fiir die DIRAC-Funktion:

Sy -T)=—1.5(T) (5.42)

vl
und fir die HEAVISIDE-Funktion:
ely -T)=¢e(T). (5.43)

Die Herleitung der Systemmatrix Z im Zustandsraum beginnt mit der Definition des
Differentialgleichungssystems im Bildbereich flr das aeroelastische Gesamtsystem.
Dieses Gesamtsystem besteht aus den folgenden Struktursystemmatrizen: Massenmat-
rix Mg, Dampfungsmatrix Cs und Steifigkeitsmatrix K. Diese sind in modalen Koordi-
naten mit ng; Freiheitsgraden durch Gleichung (5.44) gegeben. Gleichung (5.22) zeigt
die Systemmatrizen

(M,-s?+C,-S+K_)-V(S)

2 N . 544
L) A BsenBisiSa S Ly
U u? =t U
S+—7%,
B
Eine analytische inverse LAPLACE-Transformation liefert das Differentialgleichungs-

system im Zeitbereich (5.45).

2 N
|\/|s-\7+cs-\i+Ks-v:qOBZLA(,Ab-V+A_L-UE-\7+A2-%-\MZAEH2 -vgj (5.45)
g=1
Die Transformation der rationalen Terme im Bildraum wirde im Zeitbereich nach
Gleichung (5.39) zu exponentiellen Funktionen fuhren und aus der Multiplikation im
Bildraum entstiinde im Zeitbereich eine Faltung. Dies wird durch die Definition von
zusdtzlichen aeroel astischen Freiheitsgraden V g umgangen:

S
V, =

(5.46)

U .
S+E)/g

Das Gesamtsystem erhdlt N zusétzliche, geometrisch nicht interpretierbare Freiheits-
grade. Die aeroel astischen Kréfte hangen von den kinematischen Grofden des mechani-
schen Systems ab und konnen bis auf die zusétzlichen Freiheitsgrade V4 mit den Sys-
temmatrizen auf der linken Seite von Gleichung (5.45) zusammengefasst werden:

B* .. B3 .
|:Ms - qu LAAZ} -V +|:Cs - qu LA'A&:| V + [Ks - QOBZLAA\)]'V
) (5.47)
- qoBZLAz Ag+2 'Vg =0
g=1

Die gekoppelten Gesamtsystemmatrizen werden neu benannt:
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N
M,-V+C,-V+K,-V-> A .V, =0. (5.48)
g=1

Nach einer Multiplikation mit der inversen der Massenmatrix des Gesamtsystems M,
folgt:

N
V+M, " C,V+M, K, -V-D M, " A -V, =0. (5.49)
g=1
Fur die Transformation in den Zustandsraum werden die Zustandsvariablen X; und Y;
definiert
V=X, ; V=X,=X, ; V=X, ; V,=Y,. (5.50)
Die Differentialgleichung der zusétzlichen Freiheitsgrade in der Formulierung der Zu-

standsvariablen wird im Bildbereich hergeleitet. Ausgehend von der Definition der
zusétzlichen Freiheitsgrade

S

Y, = T (5.51)
S+E)/g
erhalt man nach einer Transformation vom Bildbereich in den Zeitbereich:
U .U .
S-Y+ 57y Yy =S @0 Y4y, Y=V =X,. (5.52)

Die Transformationsgleichungen werden zusammengefasst

Xl = X,

X, = ~MK, X, =MC, X, + MJIA Y+t MJA L, Y, (5.53)
. U

Yy = XZ_E?/Q'YQ

und in eine matrizielle Darstellung Uberfuhrt:

X, 0 I 0 0 Xy
Xz _M;l'Ka _M:'Ca M;l'Aa,s M;l'Aa,mz Xz
Y, |= 0 | ~U/B-y,-l - 0 1Y, | (5.54)
Yo | 0 | 0 o =U/Boyy 1| [ Yy ]

Die Zustandsmatrix Zg in Gleichung (5.54) entspricht der Definition nach KARPEL
[35] und EWERSMAN & TEWARI [20]. Sie enthdlt die Einheitsmatrix | und die Nullmat-
rix 0 der Dimension [Ny X Nyt . Die Zustandsmatrix Zg fir den Ansatz nach ROGER

ist quadratisch und besitzt die Dimension:

Ze: |20y +N-ng Jx(2:n +N-ny, )] - (5.55)
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Im Ansatz nach ROGER sind die Koeffizienten fir die Summanden der rationalen
Funktionen voneinander unabhangig. Die Ansatzfunktionen fir die Frequenzantwort-
funktionen sind nur iiber die Pole y, gekoppelt. Alle neun Ansatzfunktionen besitzen
dieselben Pole. KARPEL [35] gelingt es, tber eine Formulierung der Ansatzfunktionen
in Form von Matrizen eine Kopplung der Koeffizienten der Summanden der rationalen
Funktionen und damit eine Reduzierung der Dimension der Zustandsmatrix zu errei-
chen. Er nennt den Ansatz in Gleichung (5.56) , Minimum State* Ansatz, weil die An-
zahl der Freiheitsgrade im Zustandsraum minimiert wird [35]:

Q(S)=A,+A-S+A,-S*+W-[S-1 -R]*-E-S. (5.56)

Die Koeffizientenmatrizen fir den Polynomansatz Ay, (mit h=0,1,2) sind identisch zu
den Matrizen im Ansatz nach ROGER. Die rationalen Ansatzfunktionen sind nach
KARPEL in matrizieller Schreibweise wie folgt definiert:

- 9-1

U
S+— 0 0
B & &y
Wi, Wy, Win §] e, - &
S : 9 S+En a (_3 | PMs. (557
Win Wiz Wi ' : ' ’
0 0 S+U§m €:  Cm

Die Koeffizientenmatrizen A, (mit h=3,4,...,N+2) werden durch die Koeffizienten-
matrizen W [nges X N] und E [N X ng] ersetzt. Die Matrix R enthélt die Pole und be-
sitzt die Dimension [N x N]:

(U
_Eyl 0 0
U
R= 9 gl ‘_3 . (5.58)
: U
| © 0 g

Das Gleichungssystem im Zustandsraum ergibt sich zu:

X, 0 I 0 X,
X, [=|-M;*K, -M;*-C, q,-M*W || X,]|. (5.59)
Y 0 E R Y

Die Matrix im Zustandsraum nach der Minimum-State Methode Z,, besitzt die Dimen-
sion:

Z, : [(2 Ny + N)><(2-ndof + N)] : (5.60)

Die Approximationen in den folgenden Kapiteln werden auf der Basis der Minimum-
State Methode berechnet. Fiir die Transformation in den Zeitbereich werden die Glei-
chungen (5.40) und (5.41) verwendet. Die Koeffizienten der Approximationsmatrizen
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Ay, (mit h =34,...,N+2) nach ROGER kénnen anhand der Koeffizienten der Minimum-
State Approximation berechnet werden.

Die Approximationsfunktionen der Ubertragungsmatrix Q lauten in allgemeiner, di-
mensionsl oser Form:

N
Q, (S ): ooy T S T8y oS C D W, € (5.61)
g-1

3 ryg
Der Ansatz nach ROGER verwendet fiir die Polterme N-ngy> Koeffizienten, wahrend
der Minimum-State Ansatz 2-N-ngys Koeffizienten enthélt. Die Anzahl der Unbekann-
ten wird fUr ngs > 2 reduziert, was die Identifikation erleichtert. Die Approximations-
funktionen Q;, sind nach dem Minimum-State Ansatz nicht mehr nur Gber die gemein-
samen Pole, sondern auch Uber die Koeffizienten gekoppelt. So wird der Koeffizient
Wy, z. B. in den Approximationsfunktionen Q1, Q1, und Q3 verwendet.

5.5 Algorithmische Umsetzung

Die Berechnung der Koeffizienten der Approximationsfunktionen ist in der Software-
Umgebung MATLAB® programmiert. Dabei wird der Minimum-State Ansatz nach
KARPEL [35] , siehe Gleichung (5.56), verwendet. Es handelt sich um ein nichtlineares
Optimierungsproblem, da die Koeffizienten der Matrizen W und E als Produkt in der
Ansatzfunktion enthalten sind und sich die Pole vy im Nenner der Polterme befinden.
Die algorithmische Umsetzung folgt der Erweiterung zur Extended-Minimum-State
Methode nach TIFFANY & ADAMS[84] von 1988.

TIFFANY & ADAMS schlagen eine Zerlegung des Identifikationsproblems in ein zwei-
schrittiges lineares und ein nichtlineares Problem vor. Die Koeffizienten in den Matri-
zen Ap, W oder E kdnnen jewells durch das Losen eines tberbestimmten linearen
Gleichungssystems berechnet werden. Dazu wird die Methode der Minimierung der
Fehlerquadrate zwischen den Funktionswerten der Approximationsfunktionen und den
experimentell ermittelten Werten der Frequenzantwortfunktionen verwendet.

Die Koeffizienten der Matrizen W und E werden jewells getrennt in zwel aufeinander-
folgenden Optimierungsschritten berechnet, wobel die neu berechneten Koeffizienten
fur die Erstellung des Gleichungssystems der folgenden Optimierung verwendet wer-
den. Dieser Prozess zur Berechnung der Koeffizienten ist in einer Schleife program-
miert. Nach einer durch den Anwender definierten Anzahl n; e, von Durchldufen die-
ser inneren Optimierungsschleife werden in einer nichtlinearen Optimierung verbes-
serte Werte fiir die Pole v, berechnet. Mit diesen verbesserten Polen wird die innere
Schleife erneut durchlaufen und es werden erneut die Koeffizienten in den Matrizen A,
W und E optimiert. Nach einer durch den Anwender definierten Anzahl N, e vVon
nichtlinearen Optimierungsberechnungen wird der Gesamtprozess beendet. Dieser Be-
rechnungsablauf wird durch das Ablaufdiagramm in Abb. 93 verdeutlicht.
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Einlesen der vorh.
Ausgabedatei

Einlesen der
Konfigurationsdatei
!

Startwerte fiir R, W
Randbedingungen

n=n=1

1 a

h 4

(A,, E)=LFQM(R, W)

|

Aktualisierung der globalen
Variablen A,und E

|

(A;, W) = LFQM(R, E)

|

Aktualisierung der globalen
Variablen A,und W

Fy

n=n+1

R = NLFQM(A,, W, E)

!

Aktualisierung der globalen
Variable R

Speichern der
Ausgabedatei

!

LFQM - lineare Fehlerquadratminimierung
NLFQM - nichtlineare Fehlerquadratminimierung
A, - Koeffizientenmatrizen der Polynomansatzfunktionen
E - Koeffizientenmatrix der rationalen Approximationsfunktionen
W - Koeffizientenmatrix der rationalen Approximationsfunktionen
R - Matrix der Polstellen

Abb. 93: Ablaufdiagramm des Approximationsalgorithmus
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Fir den Programmstart bedarf es einer Konfigurationsdatei, in der alle Steuerungspa-
rameter des Algorithmus, die Namen der Ein- und Ausgabedatei, die Anzahl der Pol-
terme und die zu berticksichtigenden Randbedingungen definiert sind und einer Einga-
bedatei, die die Flatterderivative in einem definierten Format enthdlt. Da es sich um
ein geschlossenes Programm handelt, wurde fur die Speicherung der Koeffizienten
und der Pole innerhalb des Programms ein globales Feld definiert. Dieses Feld wird
nach jeder einzelnen Optimierungsberechnung durch eine Unterfunktion aktualisiert,
siehe Abb. 93. Auf der Basis dieses globalen Feldes wird vor jeder Optimierungsbe-
rechnung das zu optimierende Gleichungssystem mit den aktuellen Parametern neu
aufgestellt.

Fir die Lésung des linearen Optimierungsproblems wird die MATLAB® Funktion
»1sglin®  verwendet, in Abb. 93 abgeklrzt als lineare Fehlerquadratminimierung
LFQM. Diese erlaubt die Definition von Randbedingungen fiir die unbekannten Koef-
fizienten durch sogenannte ,,equality constraints‘ [46].

Dies sind zusétzliche Gleichungen, mit deren Hilfe die in Abschnitt 5.4 hergeleiteten
Bedingungen fir die Gradienten der statischen Koeffizienten in der Matrix A und die
aeroelastischen Massen in der Matrix A, festgelegt werden kénnen. Sind die Gradien-
ten der statischen Koeffizienten in der Eingabedatel enthalten, wird die Matrix Ag hach
Gleichung (5.34) festgelegt. Die aeroelastischen Massen représentieren die Trégheits-
krafte auf den Querschnitt infolge des beschleunigten umgebenden Mediums. Diese
Kraftanteile sind im Realtell des Approximationsansatzes enthalten. Ob bei der Kom-
bination aus Bewegungsrichtung und Kraftrichtung eine Trégheitskraftkomponente
existiert, hangt von der Symmetrie des Querschnitts ab.

e siont <zwm] | N
Qu| L(2) |an £0 £0 40 +0
Q| L) |amn 0 +0 +0 £0
Quz | L(¥) 13 0 #0 0 #0
Qu | M(2) & 21 0 0 #0 #0
Qx| M(@) | &2 #0 0 0 £0
Qx| M(%) & 23 0 #0 0 #0
Qau | D(2) |&m 0 0 £0 £0
Q| D(@) | &z 0 +0 £0 £0
Qx| D(X) | & +#0 +0 +0 £0

In dem Ansatz fir die Flatterderivative nach Gleichung (5.32) ist die aeroelastische
Masse als konstanter Anteil &, enthalten. In dem Ansatz fir die Frequenzantwort-

Tabelle 15: Trégheitskréftein Abhangigkeit von der Querschnittssymmetrie
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funktionen nach Gleichung (5.29) jedoch als von der reduzierten Frequenz quadratisch
abhangender Anteil. Die Polterme und der verbleibende Polynomansatz des Redlteils
verlaufen fur grof3e Werte von K konstant. Die aeroel astischen Massen bestimmen aso
den Verlauf der Frequenzantwortfunktionen bel grof3en reduzierten Frequenzen. Der
Grenzfall K — o bedeutet nach Gleichung (2.15), dass eine unendlich gro3e Bewe-
gungsfrequenz oder eine unendlich kleine Windgeschwindigkeit vorliegt. Im Grenzfall
konnen dementsprechend die Tragheitskréfte am Querschnitt in runender Luft betrach-
tet werden. Welche Randbedingungen daraus abgeleitet werden kdnnen, héngt von
der Symmetrie des Querschnitts ab. Fur einen ebenen Querschnitt sind 4 Symmetrie-
bedingungen moglich. Der Querschnitt, das Koordinatensystem aus Abb. 27 wird ver-
wendet, kann symmetrisch zu beiden Achsen x und z, zu einer Achse x oder z und
vollkommen unsymmetrisch sein.

Ein Uberblick ber die Tragheitskrafte und die daraus abgeleiteten Randbedingungen
fur die Koeffizienten &, -, befindet sich in Tabelle 15 in Abhangigkeit von der Quer-
schnittssymmetrie. Bei einem Querschnitt, der symmetrisch zur x-Achse ist und sich
horizontal in einem ruhenden Medium bewegt, ist auch die beschleunigte Luftmasse
symmetrisch zur x-Achse. In diesem Fall heben sich die Trégheitskréfte in vertikaler
Richtung oberhalb und unterhalb der Symmetrieachse auf und es entsteht keine be-
schleunigungsabhangige vertikale Tragheitskraft. Anhand dieser Uberlegung kann der
Koeffizient & 13 durch eine Randbedingung zu Null definiert werden. Alle vier Sym-
metriekonfigurationen und eine vollstandige Vernachlassigung aller beschleunigten
aeroelastischen Massen kdnnen in der Konfigurationsdatei definiert werden. Die dar-
aus resultierenden Randbedingungen und Gleichungen werden automatisch erzeugt.

Die nichtlineare Optimierung verwendet die MATLAB® Funktion ,, Isgnonlin® zur Be-
rechnung verbesserter Werte fiir die Pole y4. Dieser Berechnungsschritt wird in
Abb. 93 als nichtlineare Fehlerquadratminimierung NLFQM bezeichnet. Auf die Lage
der Pole kann durch die Definition eines Bereichs reduzierter Frequenzen Einfluss ge-
nommen werden. Die Polstellen mussen sich in der linken Halbebene des Bildbereichs
befinden, damit das aeroelastische System stabil ist. Deshalb miissen die Werte y4>0
sein. Pole, die sehr weit von der imagindren Achse entfernt sind, haben nur einen sehr
geringen Einfluss auf den Verlauf der Frequenzantwortfunktion. TIFFANY & ADAMS
[84] und PeIL & KIRCH [61] schlagen vor, die Lage der Pole auf den messtechnisch
untersuchten Bereich reduzierter Frequenzen zu beschranken:

Kiin <7 < K - (5.62)

Ein beliebiger Frequenzbereich kann in der Konfigurationsdatei durch den Anwender
definiert werden. Die Grenzen werden Uber die Definition von Randbedingungen an
die Funktion ,Isgnonlin“ Gbergeben. Wird in der Konfigurationsdatei kein Bereich
nach Gleichung (5.62) definiert, wird der in dem Eingabedatensatz der Flatterderivati-
ve zur Verfligung stehende Bereich reduzierter Frequenzen verwendet. Als Startwerte
in der Matrix R werden die Pole gleichm&idig tber den definierten Bereich reduzierter
Frequenzen verteilt. Die Begriindung fir diese Beschrankung ist anhand von Abb. 92
nachzuvollziehen. Der Wert des Pols betrigt vy, =1 und man erkennt am Verlauf der
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Frequenzantwortfunktion im linken Diagramm, dass der Einfluss eines Pols auf den
Verlauf der gesamten Approximation bel K =1 am grofdten ist. Polterme, deren Pole
Werte weit aul3erhalb des untersuchten Frequenzbereiches annehmen, besitzen entwe-
der einen konstanten Verlauf oder sind ndherungsweise Null. Dies kann entweder
durch den Polynomansatz approximiert oder vernachl&ssigt werden. Als Startwerte fir
die Koeffizienten in der Matrix W werden Zufallszahlen zwischen 0 und 1 gewahlt.

Sowohl in der linearen als auch in der nichtlinearen Optimierungsrechnung werden
alle Frequenzantwortfunktionen gleichzeitig approximiert. Die Funktionswerte der
Frequenzantwortfunktionen sind sehr unterschiedlich. Einige Frequenzantwortfunktio-
nen des NACA0020-Tragfltigelprofils werden in Abb. 94 gezeigt. Der Maximalwert
des Imaginarteils der Funktion Qy, ist grof3er als 10, wogegen die Werte des Redltells
der Funktion Qs kleiner als 0,1 sind. Bezogen auf die absolute Abweichung des Wer-
tes einer Approximationsfunktion zu einem Messwert spielt dies keine Rolle. Betrach-
tet man die Abweichung als relative Grofde, werden die Frequenzantwortfunktionen
mit grof3en Funktionswerten besser oder schneller approximiert. Deshalb ist in dem
Approximationsalgorithmus eine Gewichtung oder Normierung der Frequenzantwort-
funktionen implementiert. Die Frequenzantwortfunktionen kénnen so normiert wer-
den, dass der grofdte Funktionswert jeder Frequenzantwortfunktion 1 oder -1 betrégt.
Fur das Beispiel des Tragfliigelquerschnitts ergeben sich die Skalierungsfaktoren in
Tabelle 16, mit denen die Frequenzantwortfunktionen nach Gleichung (5.23) multipli-
ziert werden. Die Anordnung der Gewichtungsfaktoren in Tabelle 16 entspricht der
Anordnung der Frequenzantwortfunktionen in Gleichung (5.23). In die gewichteten
Frequenzantwortfunktion werden die Approximationsfunktionen eingepasst. Nach der
Berechnung kdnnen die Approximationsfunktionen mit Hilfe der Skalierungsfaktoren
auf die urspriinglichen Werte der Frequenzantwortfunktionen umgerechnet werden.

0,1331 0,0861 1,7605
0,1283 1,0121 1,7159
2,2719 5,9863 0,6361

Tabelle 16: Gewichtungsfaktoren der Frequenzantwortfunktionen des NACA0020-Quer schnitts

Der Erfolg dieser Gewichtung kann anhand der Approximationsergebnisse in Abb. 94
erlautert werden. Die Abbildung zeigt die A pproximationsergebnisse fir vier der neun
Frequenzantwortfunktionen. Die Frequenzantwortfunktionen Qq; und Q, werden nach
Namax = D500 Iterationen ohne Gewichtung mathematisch besser approximiert. Dafur
zeigen die Approximationen der Frequenzantwortfunktionen Q,; und Qs, deutliche
Abweichungen von den Messwerten. Mit Gewichtung ist die Approximationsqualitét
nach gleicher Iterationsanzahl gleichméidiger und fur die Frequenzantwortfunktionen
Q23 und Qs deutlich besser. Die Gewichtungsfaktoren in Tabelle 16 werden anhand
der Messwerte der Frequenzantwortfunktionen automatisch berechnet. Es kénnen
durch den Benutzer beliebige Gewichtungsfaktoren definiert, oder die ungewichteten
Frequenzantwortfunktionen approximiert werden.
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Q)

o/o Messwerte —— ohne Gewichtung - - --mit Gewichtung

Abb. 94: Vergleich der Approximationen der Frequenzantwortfunktionen des NACA0020-
Tragfligels mit und ohne Gewichtung

Die Steuerung der Approximationsgute wird allein durch die Definition der Anzahl der
Schleifendurchlaufe n; und n, vorgenommen. Die verwendeten MATLAB® Funktionen
erlauben auch die Definition weiterer Abbruchkriterien. Diese sind aber abhangig von
der Anzahl der verwendeten Pole und a priori nicht bestimmbar. Deshalb wird eine
vom Anwender definierte Anzahl an Optimierungen durchgefihrt und anschlief3end
werden das Konvergenzverhalten des Gesamtfehlers II, sieche Gleichung (5.63), und
die berechneten Approximationen im Vergleich zu den Eingabedaten graphisch ausge-
geben. Der Gesamtfehler IT ist definiert als die Summe aller Abweichungsquadrate
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zwischen den Werten der gemessenen Frequenzantwortfunktionen Qg mess Und den
Werten der Approximationsfunktionen Qz, .., flr ale ng in den Messungen enthalte-
nen diskreten Werte der reduzierten Frequenz K nach Gleichung (5.63).

Eine solche Ausgabe des Konvergenzverhaltens zeigt Abb. 95. Mit den Informationen
in der Ausgabedatel kann der Optimierungsprozess problemlos fortgesetzt werden.

3 3 ng 2

=33 [Qu s (K1)~ Qe (K0 )] (5.63)

E=1 =l 1=l

Die Abbruchkriterien fiir die MATLAB® Funktionen werden so gewahlt, dass die ent-
sprechenden Abbruchschranken nicht unterschritten werden. Die Anzahl der funkti-
onsinternen Iterationen kann in der Konfigurationsdatel definiert werden. Sie haben
auf das Konvergenzverhalten nur einen sehr geringen Einfluss. Auch die Anzahl nj
der inneren Optimierungsschleife braucht nicht grof3 zu sein. Die Koeffizienten kon-
vergieren innerhalb einer einzelnen linearen oder nichtlinearen Optimierung schnell.
Abb. 95 zeigt das Konvergenzverhalten fir eine Beispielapproximation der Flatterde-
rivative des Tragflligels. Das Konvergenzverhaten bel gewahlter automatischer Ge-
wichtung wird mal3gebend durch den Wechsel von der inneren in die @ul3ere Schleife
bestimmt, wie der rechte Ausschnitt in Abb. 95 erkennen l&sst. Es hat sich gezeigt,
dass fur die funktionsinternen und die inneren Optimierungen eine maximale Iterati-
onsanzahl von 10 ausreichend ist. Das globale Konvergenzverhalten in den in Ab-
schnitt 5.7 vorgestellten Approximationen wird alein Gber die Anzahl der Iterationen
der aul3eren Schleife gesteuert.

100 . —
i - lineare Optimierung
EN o nichtlineare Optimierung
80+ N — |
= o ' _
5 0|7 —
Q£ 2% 50 : 100 150 200 : 250 ofll @ e -
€ — 21 ! ' S ———
T 40| S S S 5 NS S S N N N S S S I )
, E ohne Gewichtung f
mit Gewichtung / §
0 : : : : . —] ' ' ‘
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
Iterationen

Abb. 95: Konver genzver halten des Approximationsalgorithmus mit und ohne Gewichtung

Die Iterationsanzahl in Abb. 95 steht fir die gesamte Anzahl an linearen und nichtli-
nearen Iterationen. Jede innere Schleife beinhaltet 2 Optimierungen und jede aul3ere
Schleife eine nichtlineare Optimierung. Die Gesamtiterationsanzahl ergibt sich zu
2-10-500 + 500 = 10500.
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5.6 Verifikation des Approximationsalgorithmus

Um die Herleitungen und die algorithmische Umsetzung der Approximationsmethode
testen zu kdnnen, werden Flatterderivative benttigt, fur die die Sprungantwortfunktion
bekannt ist [53]. Diese sind durch die analytische Losung nach THEODORSEN in Ab-
schnitt 2.4.5 in Gleichung (2.40) und (2.41) gegeben. Die Sprungantwortfunktion fir
die Auftriebskraft infolge einer Querschnittsrotation ¢, wurde in Abschnitt 2.4.4
durch eine kombinierte analytische und numerische inverse FOURIER-Transformation
fUr eine Exzentrizitét nach THEODORSEN von a= 0, siehe Abb. 13, hergeleitet und in
Gleichung (2.36) vorgestellt. Die Herleitungen in diesen Abschnitten beziehen sich auf
das aeronautische System nach Abb. 13, sie missen in das in diesem Teil der Arbeit
verwendete Koordinatensystem nach Abb. 27 und Gleichung (3.1) transformiert wer-
den. Dazu wird in Gleichung (2.39) k durch K/2 und b durch B/2 ersetzt. Zusétzlich
miissen die Derivative as Funktionen D; (K) berechnet werden. Die Matrix der aero-
elastischen Frequenzantwortfunktionen gemal3 Gleichung (5.23) fur das Zweifreiheits-
gradsystem lautet

22 (HA() R (K)) =22 (H3(K)+i-H ()
QK)=| % 7 (5.64)
—ZKZ'(AZ(K)H'A{(K)) gKZ'(AQ(K)H'AZ(K))

mit den Derivativen aus Gleichung (2.40) und (2.41). Die Sprungantwortfunktion ¢,
wird durch Einsetzen von Gleichung (5.65) in Gleichung (2.36)

t=2.T (5.65)

unter Berticksichtigung der Transformationen fur Distributionen in Gleichung (5.42)
und (5.43) in das Zielsystem transformiert:

6(T) = 2r- (s(T* J+2.5(T)-02088- €077 0, 2316 e 0T j
8 (5.66)

= 2r- S(T* )+ 2,3562- 5(T* )—12931. e O792T _1 AB55D. g 01442 .

Die Sprungantwortfunktion in Gleichung (2.36) ist normiert und muss fir den Ver-
gleich mit der Sprungantwortfunktion, abgeleitet aus den Approximationen der Fre-
guenzantwortfunktionen nach Gleichung (5.64), mit dem Gradienten des statischen
Auftriebskraftbeiwert C_' = 21 multipliziert werden.

Fir die Berechnung der Approximationsfunktionen werden die folgenden Bedingun-
gen und Konfigurationsparameter gewahlt. Es wird keine Gewichtung der Frequenz-
antwortfunktionen vorgenommen. Die Anzahl der nichtlinearen Optimierungsrech-
nungen wird zu nymax = 5000 gewdhlt. Alle Gbrigen Iterationsanzahlen werden gemaf3
den Ausfuhrungen in Abschnitt 5.5 zu 10 gewdhlt. Die Koeffizientenmatrix Ao wird
durch die Definition von Randbedingungen vorgegeben:

0 2n
W 0 %) s
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Die Koeffizienten a1, und & »; der Matrix A, werden nach den Definitionen in Tabel-
le 15 zu Null festgelegt. Die verbleibenden Koeffizienten & 1; und &, werden frei
identifiziert. Die Lage der Pole wurde auf einen Bereich 0 <yqy<1 festgelegt. In die-
sem Bereich weisen die Frequenzantwortfunktionen die gréfte Kurvigkeit auf. Die
Ergebnisse der Approximationen fur N = 2, 3, 4 Polterme zeigt Abb. 96. Lediglich die
Approximation des Realteils der Frequenzantwortfunktion Q,; mit N =2 Poltermen
zeigt deutlich sichtbare Abweichungen. Die berechneten A pproximationskoeffizienten
befinden sich in Tabelle 17.

o/o Theodorsen

Abb. 96: Approximationen der Frequenzantwortfunktionen der analytischen
L dsung nach THEODORSEN [81]
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Die Koeffizienten & 1, des imaginaren Polynomansatzes néhern bei alen 3 Approxi-
mationen den Koeffizienten der analytischen Losung nach Gleichung (5.66)
a1 12 = 2,3562 gut an. Die Koeffizienten der Polterme stimmen nur fir N = 2 Pole un-
gefdhr mit den Werten aus Gleichung (5.66) Uberein. Sie hangen von den Betrégen der
Pole und damit von der Polanzahl und den gewéhlten Randbedingungen ab.

N 3,12 12 12 3312 A,12 3512 36,12
2 2n 2,3551 0 -1,2538 | -1,4892 - -

3 2n 2,3576 0 -0,3796 | -1,6184 | -0,7530 -

4 2n 2,3561 0 -0,1060 | -0,5167 | -1,4612 | -0,6628

Tabelle 17: Approximationskoeffizienten der Frequenzantwortfunktion Qi

Eine Systematik existiert fir die Summe der Poltermkoeffizienten. Zur Approximation
des Startwertes der Sprungantwortfunktion bei T = 0 muss die Summe der Polterm-
koeffizienten konstant sein:

N
D ay,,;, =konst.. (5.68)
g=1

Dies lasst sich anhand der Werte in Tabelle 18 bestdtigen. Die Summe der Polterm-
koeffizienten ag. 1, ist anndhernd konstant.

N 2 3 4 Mittelwert
Xagi212 -2,7430 | -2,7510 | -2,7465 -2,7468
Tabelle 18: Summe der Polter mkoeffizienten

Berechnet man den normierten Startwert der Sprungantwortfunktion ¢(T = 0) aus dem
Mittelwert der Summen der Poltermkoeffizienten, erhdt man einen Wert von 0,5628,
der fast identisch dem analytischen Wert von 0,5625 aus Abschnitt 2.4.4 ist. Die Pol-
werte der Approximationsfunktionen befinden sich in Tabelle 19. Die Startwerte der
Polstellen werden gleichmaliig Uber den definierten Bereich verteilt. Eine Regel mé-
Bigkeit ist nicht erkennbar. Eine physikalische Begrindung fur bestimmte Polwerte
gibt es nicht und es werden in der Approximationsroutine auch keine bestimmten Pol-
stellen identifiziert. Die Summe aler Polstellen muss den instationdren Einfluss des
Stromungsnachlaufs auf die Krafte am Querschnitt approximieren. Die gefundenen
Werte sind im Sinne einer mathematisch optimalen Einpassung, Minimierung des Ge-
samtfehlers I1, zu interpretieren.

Y1 Y2 Y3 Ya
0,1185 0,6527 - -

0,0393 | 0,2650 | 0,9985 -

0,0124 | 0,0821 | 0,3134 | 1,0000
Tabelle 19: Polstellen der Approximationsfunktionen
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Die Approximationsfunktionen werden nach Gleichung (5.41) in den Zeitbereich zu
den Sprungantwortfunktionen transformiert. Die Ergebnisse dieser Transformationen
zeigt Abb. 97. Zum Vergleich ist die analytische Ldsung nach Gleichung (5.66) in das
Diagramm der Sprungantwortfunktion ¢,, eingetragen. Zwischen den Approximatio-
nen mit unterschiedlichen Anzahlen an Poltermen sind kaum Unterschiede erkennbar.
Die analytische L 6sung wird sehr gut approximiert. In Anbetracht der Abweichung der
Approximation der Frequenzantwortfunktion Q,; in Abb. 96 und der Abweichungen
bei den Sprungantwortfunktionen ¢, und ¢,; mit N = 2 Poltermen sollten im Gegen-
satz zur JONES-Approximation nach Gleichung (2.23) mindestens drel Polterme ver-
wendet werden. Die impulsiven Anteile der Sprungantwortfunktion in Gleichung
(5.41) werden in Abb. 97 nicht dargestellt.
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Abb. 97: Sprungantwortfunktionen der analytischen L 6sung nach THEODORSEN [81]

Die Approximationskoeffizienten a1; und &, reprasentieren die beschleunigten
Luftmassen. Die berechneten Werte entsprechen den Werten der analytischen Herlei-
tung nach Gleichung (2.22) und Abb. 15 bei Vernachlassigung des Staudrucks im
Rahmen der Approximation.

N=2 N=3 N=4 |analytisch

311 -1,5660 | -1,5691 | -1,5689 —772

80,22 -0,0495 | -0,0492 | -0,0492 —%4

Tabelle 20: Approximationsergebnisse fir die aer oelastischen Massen
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Die Approximationskoeffizienten a, .., die fir die aeroelastische Dampfung stehen,
werden in Tabelle 21 gezeigt. Der Koeffizient a 1, ist in Tabelle 17 zu finden. Die
Streuung dieser Werte ist sehr gering, was auf eine Eindeutigkeit der Identifikation
schlief3en 18sst und die Berechnung der Mittelwerte erlaubt. Der Mittelwert des Koef-
fizienten & ;, berechnet sich zu 2,36. Die aeroelastische Dampfung der analytischen
Losung in Gleichung (2.20) setzt sich aus zirkulatorischen und nichtzirkulatorischen
Antellen zusammen. Eine Herleitung von Referenzwerten fir die aeroelastische
Dampfung anhand der analytischen Losung hétte aufgrund der zirkulatorischen Antei-
le ebenfalls einen approximativen Charakter. Deshalb wird an dieser Stelle auf die
Herleitung von Referenzwerten verzichtet.

N=2 N=3 N=4 | Mittelwert
a1 11 -3,1669 | -3,1534 | -3,1542 -3,17
a1 -0,7911 | -0,7879 | -0,7880 -0,79
& 2 -0,1959 -0,1957 -0,1961 -0,20

Tabelle 21: Approximationser gebnisse der aeroelastischen Dampfung
Die Amplitude der Ubertragungsfunktion Qy, ist definiert als

|Q12| = \/m{Qn }2 + S{ 12 }2 . (5.69)

Siewird in Abb. 98 fir N = 3 Polterme dargestellt. Man erkennt die Position der Pole
auf der reellen Achse. Die Amplitude der Frequenzantwortfunktion ist durch eine Li-
nie dargestellt. Sie ist nach Gleichung (5.28) definiert a's die Projektion der imaging
ren Achse furr A = 0 auf die Ubertragungsfunktion.

I Ubertragungsfunktion
Frequenzantwort

Abb. 98: Amplitude der Ubertragungsfunktion Qi fiir N = 3 Polterme

Die Ausfuihrungen zeigen, dass der Approximationsalgorithmus in der Lage ist die
Flatterderivative der analytischen LOosung nach THEODORSEN [81] mit einer akzeptab-
len Genauigkeit zu approximieren. Eine analytische Transformation der Approximati-
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onsfunktionen in den Zeitbereich auf der Basis der inversen LAPLACE-Transformation
liefert eine gute Naherung der in Abschnitt 2.4.4 analytisch und numerisch entwickel-
ten Sprungantwortfunktion ¢, Der Algorithmus wird damit als verifiziert angenom-
men und auf die experimentellen Ergebnisse aus Kapitel 4 angewendet, um fir die drel
untersuchten Querschnitte die Zeitbereichsfunktionen zu bestimmen. Im folgenden
Abschnitt erfolgt eine Darstellung der Identifikationsergebnisse, eine Bewertung wird
in Abschnitt 7 vorgenommen.

5.7 ldentifikation von Zeitbereichsfunktionen

57.1 NACA 0020 Tragfltgel

Der NACAQ020 Tragfllgelquerschnitt weist keine Anfélligkeit gegentiber wirbeler-
regten Querschwingungen auf. Deshalb kann der gesamte Bereich untersuchter redu-
zierter Geschwindigkeiten, siehe Gleichung (5.70), fir die Approximation mit rationa-
len Funktionen verwendet werden:

086<U,,, <80. (5.70)

Dies entspricht nach Gleichung (2.15) einem Bereich reduzierter Frequenzen K in
Gleichung (5.71):

7,34> K > 0,08. (5.71)

Der Bereich der Polwerte wird eingegrenzt, nicht der gesamte zur Verfiigung stehende
Bereich reduzierter Frequenzen wird verwendet. Abb. 99 zeigt Approximationsergeb-
nisse fUr verschiedenen Anzahlen an Poltermen bel Verwendung des gesamten Be-
reichs reduzierter Frequenzen nach Gleichung (5.71) fir die Position der Polstellen. Im
Bereich grof3er reduzierter Frequenzen treten mit zunehmender Polanzahl grof3e Ab-
weichungen zwischen den Messwerten und den Approximationsfunktionen auf. Dies
fiihrt zwar zu mathematisch kleineren Gesamtfehlern I, ist aber physikalisch nicht zu

begriinden.

o/o Messwerte

Abb. 99: Approximationen bel Verwendung des gesamten Bereichesreduzierter Frequenzen
fiir die Polstellen: 7,34 > y4> 0,08

Der Bereich fir die Lage der Polstellen wird deshalb folgendermal3en begrenzt:
22y, 20. (5.72)
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Aufgrund einer gekoppelten Approximation von 9 statt 4 Frequenzantwortfunktionen
wird die Anzahl der Polterme gegenliber der verwendeten Anzahl bei der Approxima-
tion der analytischen Flatterderivative nach THEODORSEN in Abschnitt 5.6 vergrofert.
Mit lediglich 4 Poltermen werden keine befriedigenden Approximationen gefunden.
Eswerden 8, 10, 12 und 14 Polterme fir die folgenden Untersuchungen verwendet.

In Abschnitt 5.4 wurde der Zusammenhang zwischen den Frequenzantwortfunktionen
und den Gradienten der statischen Kraftbeiwerte hergeleitet. Die entsprechenden Fre-
guenzantwortfunktionen missen fir K = 0 nach Gleichung (5.34) mit den Gradienten
der statischen Kraftbeiwerte Ubereinstimmen. Fur die Approximationen werden die
Koeffizienten der Matrix Ao durch Randbedingungen vorgegeben. Dabel werden die
Werte der Frequenzantwortfunktionen bei der kleinsten reduzierten Frequenz K als
Naherung fir die Gradienten der statischen Kraftbeiwerte verwendet:

0 4746 0
A =|0 0987 0. (5.73)
0 0054 0

Ein Vergleich mit den Werten in Tabelle 5 berechnet nach Gleichung (4.5) zeigt, dass
diese Naherung zuléssig ist.

Da die Referenzmessungen zur Bestimmung der Eigenschaften des mechanischen Sys-
tems in ruhender Luft durchgefihrt werden und schon beschleunigte Luftmassen
enthalten, werden die aeroelastischen Massen bei der Approximation vernachlassigt
und die Koeffizienten &, -, zu Null gesetzt.

1,55 1 20,45
1,49 11,75 19,93
26,39 69,52 7,39

Tabelle 22: Gewichtungsfaktoren bei Normierung der Frequenzantwor tfunktionen
des NACA0020-Quer schnitts

Die Gewichtungsfaktoren in Tabelle 16 fuhren zu normierten Frequenzantwortfunk-
tionen, deren Maximalwerte vom Betrag gleich 1 sind. Diese Normierung fuhrt nicht
zu befriedigenden Approximationen. Das Verhdtnis der Betrdge der Maximawerte
der Frequenzantwortfunktionen wird deutlich, wenn man die Gewichtungsfaktoren aus
Tabelle 16 auf den kleinsten Wert normiert, siehe Tabelle 22.

2 1 5
1 6 5
5 15 4
Tabelle 23: Verwendete Gewichtungsfaktoren der Frequenzantwortfunktionen
des NACA0020-Querschnitts

Die Frequenzantwortfunktionen, zu denen die grofdten Gewichtungsfaktoren gehoren,
sind Qq3, Q23, Q31 Und Qs,. Die Kréfte, beschrieben durch die Frequenzantwortfunktio-
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nen Q3 und Q»3, sind nach den Ausfihrungen in Abschnitt 4.2 auf Imperfektionen des
Versuchsstandes oder des Modells zurtickzufiihren. Die Frequenzantwortfunktionen
Q31 und Qs, beschreiben den Einfluss der Vertikalbewegung und der Querschnittsrota-
tion auf die Widerstandskraft. Diese Einflisse sind bei einem strémungsschliipfrigen
Querschnitt, wie dem NACA0020 Tragflligel, naturgemald klein und mit grof3en relati-
ven Messunsicherheiten behaftet. Aus diesem Grund wird das Gewicht dieser Funk-
tionen und damit der Einfluss auf die Approximationen der Ubrigen Frequenzantwort-
funktionen reduziert. Die in Tabelle 23 angegebenen Gewichtungsfaktoren werden fir
die Approximationen verwendet.

Das Konvergenzverhalten der Approximationsrechnungen mit unterschiedlichen Pol-
termanzahlen zeigt Abb. 100. Man erkennt, dass der Gesamtfehler IT mit steigender
Poltermanzahl abnimmt und sich schon nach wenigen Iterationsschritten nur noch un-
wesentlich éndert. Eine Fortsetzung der Berechnungen zur Verbesserung der Appro-
ximationsqualitét wird deshalb nicht durchgefihrt.

100 |
— 8 Pole

D BO [ 10 Pole |
8 | 12 Pole |
é L 14 Pole
€ 40
O 20FsInT

0

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5
lterationen % 10*

Abb. 100: Konvergenzverhalten der Approximierungsrechnungen
der Frequenzantwortfunktionen des Tragfllgelquer schnitts

Die Approximationsergebnisse sind in Abb. 101 und Abb. 102 enthalten. Grélere
Abweichungen der Approximationsfunktionen von den Messwerten sind bei den Fre-
guenzantwortfunktionen Q.3 und Qs; zu beobachten. Grofere Gewichtungsfaktoren fir
diese Funktionen wirden eine Verbesserung der Approximationsqualitét bewirken.
Allerdings wirde die Approximationsqualitét der Gbrigen Frequenzantwortfunktionen
dadurch reduziert.

Die Sprungantwortfunktionen in Abb. 103 und Abb. 104 sind von der Anzahl der Pol-
terme abhéangig, sie zeigen aber ein qualitativ dhnliches Verhalten fir die unterschied-
lichen Poltermanzahlen. Die Anfangswerte firr T" = 0 variieren mit der Zahl der Pol-
terme. Die Funktionen konvergieren bel einer weiteren Steigerung der Anzahl der Pol-
terme nicht gegen einen einheitlichen Verlauf. Mit einer groReren Anzahl an Polen
wird zwar der Gesamtfehler I1 reduziert, aber die Welligkeit der Approximationsfunk-
tion nimmt zu. Die Streuung der Startwerte der Sprungantwortfunktionen ist verknipft
mit dem Verhalten der Approximationsfunktionen bel grof3en reduzierten Frequenzen
aulBerhalb des experimentell untersuchten Bereichs. Eine Anayse dieses Verhatens
erfolgt in Kapitel 7.
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o/o Messwerte ———N =8 ------ N=10------- N = 12 s N=14

Abb. 101: Vergleich der Approximationen der Frequenzantwor tfunktionen
des Tragfllgels- Tell 1
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0/o Messwerte ———N =8 ------ N=10------- N = 12 s N=14

Abb. 102: Vergleich der Approximationen der Frequenzantwor tfunktionen
des Tragfllgels- Teil 2
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Abb. 103: Aeroelastische Sprungantwor tfunktionen des NACA0020
Tragfligdquerschnitts- Teil 1
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-0.1 0 0.1 02 03 04 05 06 07 08 09

Abb. 104: Aeroelastische Sprungantwor tfunktionen des NACA0020
Tragfligdquer schnitts - Teil 2
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Die Sprungantwortfunktionen ¢1,, ¢ und ¢3, konvergieren gegen die entsprechenden
Gradienten der statischen Kraftbeiwerte nach Gleichung (5.73). Alle tbrigen Sprung-
antwortfunktionen konvergieren gegen Null. Die impulsiven Anteile der Sprungant-
wortfunktionen bei T" = 0 werden nicht dargestelt.

In Abschnitt 5.6, Tabelle 17 und Tabelle 21, wird gezeigt, dass die Koeffizienten a ¢,

der Approximationsfunktionen der analytischen Losung fir die untersuchten Anzahlen
an Poltermen ndherungswei se konstant sind.

N=8 N =10 N=12 N =14 | THEODORSEN
ay 11 -0,74 -0,67 -0,65 -0,64 -3,16
a 12 1,37 1,24 1,23 1,26 2,36
ay 13 -0,06 -0,05 -0,11 -0,10 -
ay 21 -1,26 -1,36 -1,34 -1,36 -0,79
ay 2 -0,07 -0,06 -0,06 -0,09 -0,20
ay 23 -0,03 -0,03 -0,07 -0,09 -
ay 31 -0,12 -0,14 -0,12 -0,12 -
ay 3 -0,05 -0,05 -0,05 -0,07 -
ay 33 -0,23 -0,31 -0,45 -0,49 -

Tabelle 24: Approximationskoeffizienten a, ¢, der Frequenzantwor tfunktionen
des Tragflugelquer schnitts

Dies trifft auf die berechneten Koeffizienten der Approximationsfunktionen der Fre-
guenzantwortfunktionen des Tragfliigelquerschnitts ebenfalls zu. Die Koeffizienten
a ¢, In Tabelle 24 zeigen einen eindeutigen Trend. Fir Approximationen mit N = 12
und N =14 Poltermen unterscheiden sich die Koeffizienten nur geringfligig. Dieses
Verhalten l&sst die Annahme zu, die physikalisch vorhandene aeroelastische Damp-
fung des Modells identifiziert zu haben. Zum Vergleich sind die Koeffizienten der ae-
roelastischen Dampfung nach der analytischen, potentialtheoretischen Lésung fur die
ebene Platte in Spalte 6 der Tabelle 24 angegeben. Sie unterscheiden sich signifikant
von den Werten der aeroelastischen Dampfung des Tragfllgelquerschnitts. Die Werte
der analytischen Losung gelten nur fir die instationéren Kréfte. Die Flatterderivative
des Tragfligelquerschnitts zeigen im Bereich grof3er reduzierter Geschwindigkeiten
ein quasi-stationdres und von der analytischen, instationaren Losung abweichendes
Verhalten. Der Approximationsansatz gilt aber fir den gesamten Bereich reduzierter
Geschwindigkeiten bzw. Frequenzen. Eine Ubereinstimmung ist deshalb nicht zu er-
warten. Damit ist der Polynomansatz vollstandig bestimmt und die Unterschiede in
den Sprungantwortfunktionen sind auf den Einfluss der Polterme zurtickzufUhren. Die
Startwerte der Sprungantwortfunktionen sind unbekannt, so dass fir die Summen der
Poltermkoeffizienten keine Sollwerte in Anlehnung an die Ergebnisse in Tabelle 18
angegeben werden kénnen.
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5.7.2 Tacoma NarrowsBriicke

Die Flatterderivative des TACOMA NARROWS Briickenquerschnitts im Bereich kleiner
reduzierter Geschwindigkeiten U,e < 2,5 sind nach der Auswertung der Messergebnis-
se in Abschnitt 4.3 durch die periodische Wirbelabl6sung beeinflusst. Eine Transfor-
mation von wirbelerregten Kréften in den Zeitbereich wirde die Sprungantwortfunk-
tionen verfalschen, da diese Kraftanteile im Modell nach Abschnitt 2.4.3 nicht enthal-
ten sind. Dieser Bereich kann fir die Approximation deshalb nicht verwendet werden.
Der zu approximierende Bereich reduzierter Geschwindigkeiten wird nach Gleichung
(5.74) begrenzt.

25<U,, <40 (5.74)
Dies entspricht dem Bereich reduzierter Frequenzen in Gleichung (5.75).
251> K >016 (5.75)

Dieser Bereich wird aufgrund des welligen Verlaufes der Frequenzantwortfunktionen
auch fur die Position der Pole gewéhlt. Die Frequenzantwortfunktionen werden, wie
die des Tragflligelquerschnitts, in normierter Form approximiert und die aeroelasti-
schen Massen werden ebenfalls vernachléssigt. Die Gradienten der statischen Koeffi-
zienten, identifiziert anhand der Frequenzantwortfunktionen, stimmen mit denen aus
Tabelle 8 in guter Naherung Uberein, so dass die Koeffizientenmatrix Ao nach Glei-
chung (5.34) festgelegt werden kann:

0 3028 0
A,=|0 -0528 0. (5.76)
0 -0157 0

Die durch den Algorithmus berechneten Gewichtungsfaktoren zur Normierung der
Frequenzantwortfunktionen lauten:

0,07 0,11 0,44
0,30 0,58 3,50
1,85 1,39 0,29

Tabelle 25: Gewichtungsfaktoren der Frequenzantwortfunktionen des
TACOMA NARROWS Brickenquer schnitts

Das qualitative Konvergenzverhalten der A pproximationsrechnungen, siehe Abb. 109,
stimmt mit dem des Tragflligel querschnitts tUberein.

Die Approximationsfunktionen in Abb. 105 und Abb. 106 zeigen eine deutliche Diver-
sitét. Die Approximationen mit N = 6 und 8 Poltermen weichen bei einigen Frequenz-
antwortfunktionen stark von den Messwerten ab. Die Approximationen mit N =10
und 12 Poltermen stimmen bis auf wenige Ausnahmen gut miteinander und mit den
Messwerten Uberein. Eine Ausnahme bildet der Imaginérteil der Frequenzantwortfunk-
tion Q,3, der starke Streuungen in den Messwerten aufweist.



162 [l Identifikation der Zeitbereichsfunktionen

Q1

—~
-~

N
g
! e}
-5 I :
0 1 2 3
3 T
FM‘Q [
Q_' i"_‘.‘\
7
o
-2
0 1 2 3
2
-~ 0 ‘m%. """""""""""""""""
& 2oy O,
g—' “H’Q“ N "\
e} _2 =

o/o Messwerte ———N =6 ------ N=8 ------- NERE N =12

Abb. 105: Vergleich der Approximationen der Frequenzantwor tfunktionen
des TACOMA NARROWS Briickenquer schnitts- Teil 1
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Abb. 106: Vergleich der Approximationen der Frequenzantwor tfunktionen
des TACOMA NARROWS Briickenquer schnitts- Teil 2
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Abb. 107: Aeroelastische Sprungantwortfunktionen des TACOMA NARROWS
Brickenquerschnitts- Teil 1
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Abb. 108: Aeroelastische Sprungantwortfunktionen des TACOMA NARROWS

Brickenquerschnitts- Teil 2
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Anhand des Redlteils der Frequenzantwortfunktion Qs; lasst sich die zunehmende
Welligkeit mit steigender Anzahl an Poltermen erkennen. Eine weitere Steigerung der
Poltermanzahl ist nicht sinnvoll. Die Approximationsfunktion wirde zwischen den
Messwerten zunehmend vom zu erwartenden Verlauf der Frequenzantwortfunktion
abweichen.

Die Sprungantwortfunktionen in Abb. 107 und Abb. 108, ohne die impulsiven Anteile,
héangen wie die des Tragflligelquerschnitts von der Anzahl der Polterme ab. Ein kon-
vergentes Verhalten bel zunehmender Poltermanzahl ist nicht erkennbar. Obwohl die
Approximationen der Frequenzantwortfunktion Q,; mit N = 10 und 12 Polen recht gut
Ubereinstimmen, weisen die entsprechenden Sprungantwortfunktionen unterschiedli-
che Vorzeichen bei T = 0 auf.

8 |
—— 6 Pole

IE ) S N N S N S S 8 Pole -
2 e 10 Pole
XY E SR N S N S E—— 12 Pole
e
4]
o Y scmceCELEe R
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0
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lterationen X 104

Abb. 109: Konvergenzverhalten der Approximierungsrechnungen
der Frequenzantwortfunktionen des TACOMA NARROWS Brlickenquer schnitts

Die Approximationskoeffizienten der linearen Terme des Polynomansatzes a, ;,, zeigen
in den Approximationen fur den Querschnitt der TACOMA NARROWS Briicke, im Ge-
gensatz zum Tragfllgel querschnitt, keine Regelméaldigkeit und keinen Trend.

N=6 N=8 N =10 N =12
ay 11 -1,42 0,94 -11,44 6,47
ay 12 0,40 -3,90 -2,09 -7,84
ay13 -1,86 1,86 11,44 14,58
&y 21 -2,15 -1,16 5,00 -3,594
ay 2 -0,68 -0,60 1,01 1,36
&y 23 0,04 0,21 -2,19 -2,44
Q31 0,59 0,59 0,27 0,54
a3 0,41 0,74 0,22 0,02
&y 33 0,17 -4,67 7,62 9,48

Tabelle 26: Approximationskoeffizienten a, ¢, der Frequenzantwor tfunktionen
des TAcOMA NARROWS Briickenquer schnitts
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Der Vorzeichenwechsel zwischen den Koeffizienten fir unterschiedliche Polterman-
zahlen ist direkt mit dem Verlauf der Sprungantwortfunktionen verknipft. So weist
z. B. der Koeffizient a;;; fur N = 10 und 12 ebenso wie die entsprechenden Funktio-
nen ¢4 in Abb. 107 ein unterschiedliches V orzeichen auf.

5.7.3 Strelasundquerung

Der durch die periodische Wirbelabldsung beeinflusste Bereich reduzierter Geschwin-
digkeiten ist bei dem Querschnitt der STRELASUNDBRUCKE kleiner als bei dem TAco-
MA NARROWS Brickenquerschnitt. Der fur die Approximation verwendete Bereich
wird in Gleichung (5.77) definiert:

20<U, ., <40. (5.77)
Der entsprechende Bereich reduzierter Frequenzen betrégt:
T>K=>016. (5.78)

Die Positionen der Pole sind fur den gesamten Bereich reduzierter Frequenzen nach
Gleichung (5.78) definiert.

Die Gradienten der statischen Kraftbeiwerte nach Gleichung (5.34), enthalten in der
Koeffizientenmatrix Ao und bestimmt anhand der Frequenzantwortfunktionen fur
K — 0, stimmen mit den Koeffizienten aus Tabelle 12, nach Gleichung (4.5), in guter
Naherung Uberein.

0 3445 0
A =0 0511 0 (5.79)
0 0431 0

Die Frequenzantwortfunktionen des STRELASUND-Querschnitts werden wie die des
TACOMA NARROWS Querschnitts normiert. Die berechneten Gewichtungsfaktoren sind
in Tabelle 28 angegeben. Die relative GrofRenordnung der Gewichtungsfaktoren bei
einer Normierung der Frequenzantwortfunktionen ist wesentlich gleichméiiger als bei
den Gewichtungsfaktoren des Tragfl ligel querschnitts.

0,09 0,15 0,13
0,22 0,76 0,73
0,16 0,54 0,27
Tabelle 27: Gewichtungsfaktoren der Frequenzantwortfunktionen
des NACA0020-Querschnitts

Das Konvergenzverhalten der Approximierungsberechnungen zeigt Abb. 114. Die Ge-
samtfehler IT der Approximationsrechnungen mit N =10 und 12 Poltermen sind fast
identisch.
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o/o Messwerte ———N =6 ------ N=8 ------- NERE N =12

Abb. 110: Vergleich der Approximationen der Frequenzantwor tfunktionen
des STRELASUND-Quer schnitts- Tell 1
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Abb. 111: Vergleich der Approximationen der Frequenzantwor tfunktionen
des STRELASUND-Quer schnitts- Tell 2
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Abb. 112: Aeroelastische Sprungantwortfunktionen des STRELASUND-Quer schnitts- Teil 1
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Abb. 113: Aeroelastische Sprungantwortfunktionen des STRELASUND-Quer schnitts- Teil 2
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Die Approximationsergebnisse sind in Abb. 110 und Abb. 111 zu finden. Im Vergleich
zu den Approximationsergebnissen der anderen Querschnitte stimmen fir den STRE-
LASUND-Querschnitt die Approximationen mit den unterschiedlichen Poltermanzahlen
am besten Uberein. Signifikante Unterschiede sind nur fir die Frequenzantworten Q»q,
Qz1, Q3> und Q33 zu erkennen. Die Approximationen aller Frequenzantwortfunktionen
mit N = 10 und 12 Poltermen zeigen kaum noch Differenzen zueinander.

Die Sprungantwortfunktionen unter Vernachlassigung der impulsiven Anteile in
Abb. 112 und Abb. 113 zeigen trotz der Ahnlichkeit der Approximationsfunktionen
deutliche Abweichungen im Verlauf fir eine kleine dimensionslose Zeit T'.
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Abb. 114: Konvergenzverhalten der Approximierungsrechnungen
der Frequenzantwor tfunktionen des STRELASUND-Quer schnitts

Ein Vergleich der Approximationskoeffizienten a, ¢, in Tabelle 28 zeigt einen sehr
vagen Trend. Im Vergleich der Koeffizienten der einzelnen Approximationen zeigen
die Koeffizienten fur N = 10 und 12 Polterme bis auf den Koeffizienten a; 1; zumindest
eine dhnliche Grolenordnung. Da es keine analytische Lésung und keine Referenz-
werte fUr diese Koeffizienten gibt, kann keine Bewertung vorgenommen werden.

N=6 N=8 N=10 | N=12
a -10,92 -3,27 5,00 0,95
a1 -11,61 -6,24 -8,41 -9,08
a1 28,94 27,42 29,65 38,79
a 2,12 0,01 -5,88 -3,82
a2 1,77 0,63 1,56 1,05
a2 -3,70 -2,02 -5,45 5,77
s 3,02 -0,24 -8,12 -5,64
a3 3,29 1,14 3,17 2,42
a3 -13,24 -11,38 -20,67 -24,33

Tabelle 28: Approximationskoeffizienten a, ¢, der Frequenzantwor tfunktionen
des STRELASUND-Quer schnitts
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6 ldentifikation im Zeitbereich

6.1 Ildentifikationsverfahren

In Kapitel 5 wurden die aeroelastischen Zeitbereichsfunktionen durch eine Approxi-
mation der Frequenzantwortfunktionen und eine anschlief3ende analytische Transfor-
mation der berechneten Approximationsfunktionen in den Zeitbereich bestimmt. Ziel
dieser Untersuchungen ist es, die aeroelastischen Sprungantwortfunktionen direkt aus
den gemessenen Kréften im Zeitbereich zu identifizieren. Dazu werden instationére
M essungen durchgefihrt, die den Bewegungsbeginn enthalten. Dies garantiert bekann-
te Anfangsbedingungen. Die Anfangsverformung und die Anfangsgeschwindigkeit
betragen in diesem Fall Null. Zur Ermittlung der aeroelastischen Kréfte missen die
Kréfte des mechanischen Systems identifiziert und von den Messergebnissen abgezo-
gen werden. Die Untersuchungen in Abschnitt 3.5 zeigten, dass die mechanischen Ei-
genschaften des Versuchsstandes frequenzabhangig sind. Deshalb reicht es nicht aus,
die Systemeigenschaften allgemeingiltig zu bestimmen und anschlief3end bei der
Auswertung aller Messungen anzuwenden. Die Systemeigenschaften missen fur jede
Messkonfiguration neu bestimmt und abgezogen werden. Dazu werden Referenzmes-
sungen in ruhender Luft und Windmessungen bel stromender Luft durchgefihrt. Zwi-
schen diesen Messungen wird das mechanische System nicht veréndert. Die Versuchs-
parameter Bewegungsfrequenz und Amplitude sind in beiden Messungen identisch
und es werden keine mechanischen Modifikationen vorgenommen.

Die Identifikation im Zeitbereich unterscheidet sich von der Approximation der Fre-
guenzantwortfunktionen in dem zu untersuchenden Datenumfang bel der Einpassung
der Ansatzfunktionen in die Messwerte. Im Frequenzbereich entspricht der Datenum-
fang der Anzahl der durchgefiihrten Messungen, wobel jede Messung in einen Real-
und einen Imaginarteil getrennt wird. Im Zeitbereich hingegen werden die mit den An-
satzfunktionen berechneten Kréfte direkt in die gemessenen Kréafte eingepasst. Daher
wird auf eine gekoppelte Berechnung der Approximationskoeffizienten aler Sprung-
antwortfunktionen ¢:, eines Querschnitts, aufgrund der zu erwartenden Rechenzeiten,
verzichtet. Es werden alle Einzelmessungen separat ausgewertet. Die gefundenen
Sprungantwortfunktionen werden anschlief3end miteinander verglichen. Die Sprung-
antwortfunktionen kénnen nach den Herleitungen in Abschnitt 5.4 in den Bildraum
transformiert werden. Sie eignen sich in dieser Form aber nicht fir die Stabilitétsana-
lyse im Zustandsraum nach Gleichung (5.54) oder (5.59), da keine gemeinsamen zu-
sitzlichen Freiheitsgrade V4, siehe Gleichung (5.47), flr das aeroelastische System
existieren. Damit besteht der Vortell des ,, Minimum-State” Ansatzes [35] gegeniber
dem Ansatz nach ROGER [66] nicht mehr. Der Ansatz nach ROGER in Gleichung (5.26)
wird deshalb verwendet. Als weitere Konsequenz der entkoppelten Berechnung der
Approximationskoeffizienten kann die Anzahl der Polterme reduziert werden. Bei der
gekoppelten Approximation im Frequenzbereich wird der Einfluss eines Polterms auf
die einzelne Frequenzantwortfunktion durch die Koeffizienten in den Matrizen Ag,, in
Gleichung (5.26) bzw. W und E in Gleichung (5.56) gesteuert. Polterme, die fir die
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Approximation einer Frequenzantwortfunktion bedeutend und fir eine andere unbe-
deutend sind, werden Uber den Betrag der Koeffizienten entsprechend gewichtet. Dies
ist bei der entkoppelten Ermittlung der Sprungantwortfunktionen nicht notwendig, so
dass die folgenden Untersuchungen mit N = 2 und 3 Poltermen durchgefthrt werden.
Diese Annahme wird dadurch bestétigt, dass die mit den Ansatzfunktionen berechne-
ten aeroel astischen Kréfte die gemessenen aeroel astischen Kréfte gut approximieren.

Die zentrale Fragestellung dieser Untersuchung ist, ob querschnittsspezifische Sprung-
antwortfunktionen fir die Berechnung der aeroelastischen Kréfte bei beliebigen Quer-
schnittsbewegungen existieren und ob eine instationdre Bewegung fir eine eindeutige
Identifikation ausreicht. In diesem Fall mussten die aus den einzelnen Messungen
identifizierten Sprungantwortfunktionen bei einer Variation der Versuchsparameter
Bewegungsfrequenz f und Windgeschwindigkeit U identisch sein.

Das Identifikationsprinzip beruht auf dem in Abschnitt 3.5.3 vorgestellten Algorith-
mus. Das mechanische System wird durch eine Anpassung von Simulationsergebnis-
sen an die gemessenen Kréfte nach Gleichung (3.28) identifiziert. Dabei soll ein belie-
biges mechanisches System gefunden werden, welches die Kréfte in den Referenzmes-
sungen ohne Windbelastung gut approximiert. Ob die identifizierten Parameter den
realen Eigenschaften des Versuchsstandes entsprechen, spielt keine Rolle. Es wird be-
ziglich des mechanischen Systems keine Systemidentifikation vorgenommen, sondern
es werden nur die Ubertragungseigenschaften des mechanischen Systems, siehe
Abb. 89, bestimmt. Fir die Identifikation der Ubertragungseigenschaften des mechani-
schen Systems wird das Modell aus Abb. 56 verwendet. Die Systemmatrizen werden
geringftigig modifiziert, die die Zwangskrafte beschreibenden Parameter werden mit
den Systemparametern zusammengefasst. Dies erleichtert die Definition von Randbe-
dingungen, um die ldentifikation instabiler Systeme zu vermeiden. Die Systemmatri-
zen und das entstehende Gleichungssystem zeigt Gleichung (6.1).

Sl S e e
0O m,||V ~Com  Commod | | V -k, Kimmea | |V 0

Alle Parameter in Gleichung (6.1) missen zur Identifikation eines stabilen Systems
positiv sein. Dies wird durch die Definition von Randbedingungen in dem in Abschnitt
3.5.3 vorgestellten Algorithmus erzwungen. Um ale neun Sprungantwortfunktionen
¢z, identifizieren zu kénnen, mussen auch die Kopplungskréfte approximiert werden.
Diessind z. B. die Widerstandskraft und das Moment bel einer vertikalen Querschnitt-
sbewegung. Die entsprechenden Sprungantwortfunktionen besitzen nicht identische
Indices & #n. Auch die mechanischen Eigenschaften des Systems miissen fiir alle
Kombinationen aus Bewegungs- und Kraftrichtung ermittelt werden. Deshalb wird die
Indizierung der Systemparameter erweitert, wobei der Index n=x, z, o die Bewe-
gungsrichtung und der Index m = x, z, a die Kraftrichtung definiert.

Mit dem identifizierten mechanischen System und den Wegsignalen der Windmessun-
gen koénnen die in den Windmessungen enthaltenen Systemkréfte berechnet werden.
Die aeroelastischen Kréfte F.y ergeben sich anschlief3end als Differenz der gemesse-
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nen Kréfte F,mmess UNd der simulierten Kréfte F,hsm in der Kraftmesswaage, siehe
Gleichung (3.27), nach Gleichung (6.2).

Foo =F F (6.2)

nmmess ' nmsm

Die aeroelastischen Krafte werden gemal3 Gleichung (5.21) bezlglich ihrer Richtung
und der zugehorenden Querschnittsbewegung spezifiziert:

LZ LDC LX
Faero = MZ MO( MX * (6'3)
D, D, D

4 o X

Die Steifigkeit der Kraftmesswaage k,, wird fur alle Identifikationen bel einer Transa-
tion des Querschnitts nach Gleichung (3.16) und bel einer Rotation des Querschnitts
nach Gleichung (3.17) festgelegt. Diese Annahme wird auch fur die Berechnung der
Kopplungskréfte getroffen und die Approximationsqualitét der Krafte der Referenz-
messungen bestétigt die Anwendbarkeit dieser Vereinfachung.

Den aus den Messergebnissen berechneten aeroel astischen Kraften Fuo missen aero-
elastische Kréfte aus Simulationen mit Sprungantwortfunktionen F, ., gegenliberge-
stellt werden, um eine Einpassung nach dem bekannten Schema mit Hilfe der MAT-
LAB® Funktion ,Isgnonlin vornehmen zu kénnen. Dazu werden die Ansatzfunktio-
nen nach ROGER, Gleichung (5.26), in der dimensionslosen Zeitbereichsdarstellung
nach Gleichung (5.41) verwendet.

Generell gibt es zwel Mdglichkeiten die aeroelastischen Kréfte zu berechnen. Diese
werden in den folgenden Herleitungen vorgestellt. Zunachst wird Gleichung (5.9) un-
ter Berlicksichtigung der DIRAC-Funktion als neutrales Element der Faltung und der
Substitution von f; = ¢ und f, = v in die folgende Form transformiert [56]:

((T7)+6(0)- 5(T" ) (T )= (U(T" )+ v(0)- 5(T" )+ o(T"). (6.4)
Dabel ist ¢ eine allgemeine Sprungantwortfunktion und v eine beliebige Verformungs-
funktion. Mit der Bedingung v(0) = 0 und der Definition einer allgemeinen Impuls-

antwortfunktion y als Ableitung der Sprungantwortfunktion kann Gleichung (6.4) um-
geschrieben werden:

2T )T )= (T ) (1. (65)
Dies sind die zwel Berechnungsvarianten. Die Impulsantwortfunktion kann mit der
Verformung oder die Sprungantwortfunktion mit der Verformungsgeschwindigkeit
gefaltet werden. Die Impulsantwortfunktion enthdt eine Anfangsbedingung, die auf
die Unstetigkeit der Sprungantwortfunktion bei T" = 0 zuriickzufilhren ist. Diese An-
fangsbedingung ist in der Definition der Ansatzfunktion der Impulsantwort in Glei-
chung (5.40) und (6.10) bereits enthalten.

Die Bestimmungsgleichungen beider Méglichkeiten werden hier hergeleitet und be-
zuglich der Eignung fur die numerische Berechnung der Kré&fte in einer Optimierungs-
rechnung verglichen. Dazu werden alle gemessenen Grof3en in eine dimensionslose
Form transformiert. Die dimensionslosen gemessenen Kréfte werden definiert als:
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Ln
L*n qo'B'LA
Fo=ime = M (6.6)
aero n BzL
D’ Qo A
n Dn
_qo'B'LA_

Die Zeit wird in Gleichung (6.7) in eine dimensionsl ose Form gebracht:

* U
T =—-t. 6.7
- 67)

Der Verformungsvektor V ist in Gleichung (5.21) bereits in dimensionsloser Form
gegeben:

z/B
V=| a |. (6.8)

x/B
Die Berechnung der Kréfte analog zu Gleichung (6.5) in matrizieller Schreibweise mit
der Matrix der Impulsantwortfunktionen X und der Matrix der Sprungantwortfunktio-
nen ® nach Gleichung (5.1) lautet:
Foo=X(T )V (T )=V(T )+ a(T"). (6.9)
Setzt man die Ansatzfunktionen der |mpulsantwortfunktionen aus Gleichung (5.40) in
Gleichung (6.9) ein, folgt:

. % . % N % T *
Fl.= {A) ST )+ AT )+ A ST )+ A -(5(T )-7,-e”" )} +V(T"). (6.10)
g=1

Unter Beriicksichtigung der Eigenschaften der DIRAC-Funktion und ihrer Ableitungen
bezlglich einer Faltung, siehe Gleichung (5.18) und (5.19), kann Gleichung (6.10) in
die folgende Form gebracht werden:

F.. = {A) +§;Ag+2} V(T )+ ANV )+ A NV(T ){i Avr-vge”" } «V(T).  (6.12)

Setzt man die Sprungantwortfunktion aus Gleichung (5.41) in Gleichung (6.9) ein,
folgt als alternative Berechnungsmdglichkeit fur die dimensionslosen aeroel astischen
Kréafte:

Frvo = {A} o) A5 )+ A ST )2 AL ~e‘yQ'T'}v'(T*)- (6.12)

Eine Faltung einer Funktion mit der HEAVISIDE-Funktion entspricht einer Integration
der Funktion. Damit kann Gleichung (6.12) in Gleichung (6.13) umgeformt werden.

F A VT )+ AT ) A, .v(r){i AL ,eyg.f}*v-(r) (6.13)
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Die Gleichungen (6.11) und (6.13) sind die Varianten der Bestimmungsgleichungen
zur Berechnung der aeroelastischen Kréfte. Die Koeffizienten der Matrix A, sind be-
reits bekannt. Sie entsprechen nach Gleichung (5.34) den Gradienten der statischen
Kraftbeiwerte. Diese Gradienten konnen, wie in Abschnitt 5.7 fir die drei Querschnitt-
stypen gezeigt wird, den Freguenzantwortfunktionen oder einer Einpassung des quasi-
stationaren Modells nach Abschnitt 4.2 bis 4.4 entnommen werden. Um die Ver-
gleichbarkeit der Identifikationen der Sprungantwortfunktionen dieses Abschnitts mit
denen durch eine Approximation mit rationalen Funktionen im Frequenzbereich be-
stimmten Sprungantwortfunktionen nach Kapitel 5 zu gewahrleisten, werden die K oef-
fizienten der Matrizen Ao der jeweiligen Querschnitte nach Gleichung (5.73), (5.76)
und (5.79) gewahit.

Die aeroel astischen Massen, représentiert durch die Koeffizienten in den Matrizen A,
werden bei der Approximation der Frequenzantwortfunktionen in Kapitel 5 vernach-
lassigt. Dies beruht auf der Annahme, dass die bereits in den Referenzmessungen
enthaltenen beschleunigten Luftmassen in ruhender Luft denen in den Messungen mit
stromender L uft entsprechen. Diese Annahme wird hier aufgegriffen und die aeroelas-
tischen Massen werden vernachlassigt. Die beschleunigungsabhangigen Terme werden
nicht in das ldentifikationsverfahren aufgenommen.

In Gleichung (6.11) verbleiben as Unbekannte die Koeffizienten der Matrix A;, der
Matrizen Ay, und die Polstellen v4. In dieser Gleichung sind die Koeffizienten der
Matrizen Agy., zweifach vertreten. Sie sind mit den Koeffizienten der Matrix Aq und
als Produkt mit den Polstellen y4 verknupft. Gleichung (6.13) ist im Vergleich dazu
Ubersichtlicher gestaltet. Vernachl&ssigt man die aeroelastischen Massen, ergibt sich
die verwendete Berechnungsvariante fur die aeroelastischen Kréfte in Gleichung
(6.14). Dabel ist noch zu berlicksichtigen, dass der erste Summand eine bereits be-
kannte Funktion darstellt.

Foo=A-V(T )+ A V(T ){ZN“ A.,-e"" } V(T") (6.14)

Die Verformungsgeschwindigkeit wird in beiden Gleichungen benétigt, sie wird durch
eine numerische Ableitung der gemessenen Verformungen berechnet. Dazu wird die
MATLAB® Funktion ,, gradient” verwendet, nachdem das Wegsignal, wie in Abschnitt
3.5.3 beschrieben, gefiltert wurde. Beispiele fir die numerisch berechnete dimensions-
lose Verformungsgeschwindigkeit zeigt Abb. 115.
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Abb. 115: Numerisch berechnete dimensionslose Verfor mungsgeschwindigkeiten /
Tragfligdquerschnitt: f =1 Hz, U =18,23m/s; B =0,465m

Bel der Ableitung der Verformungsfunktion, die als Funktion der dimensionsechten
Zeit t vorliegt, muss die JAcoBI-Transformation beachtet werden. Diese steht fur die
Ableitung der Transformation zwischen der dimensionsechten und der dimensionslo-
sen Zeit in Gleichung (6.7):

a YU (6.15)

d B
Die dimensionslose Geschwindigkeit wird nach Gleichung (6.16) berechnet:

Vi) dV(:[) _av(t). dt* _ dv(t)_E. (6.16)
dT dt dT d U
Fur die numerische Berechnung der instationaren Kraftanteile mit Hilfe des Faltungs-

integralsin Gleichung (6.17)

T

¢5U(T* —T)-V(T)ir (6.17)

wird die MATLAB® Funktion , conv* verwendet. In jedem Iterationsschritt wird der
Vektor der diskreten Sprungantwortfunktion, der von den zu identifizierenden Parame-
tern abhangt, berechnet und mit dem Vektor der Verformungsgeschwindigkeit gefaltet.
Anschlief3end werden die ersten beiden Summanden aus Gleichung (6.14) zu dem Er-
gebnis der Faltung addiert, so dass der diskrete Vektor der aeroelastischen Kraft vor-
liegt und die Differenzen zu dem aus den Messwerten berechneten dimensionslosen
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Kraftvektor berechnet werden kénnen. Eine Minimierung der Quadrate dieser Diffe-
renzen wird unter Verwendung der MATLAB® Funktion , Isgnonlin“ vorgenommen.
Das Ergebnis sind die Koeffizienten der Matrizen A; und Ag., sowie die Polstellen vy,
Fir die Einpassung werden 20 s der gemessenen Signale verwendet. Diese werden so
aufbereitet, dass der Bewegungsbeginn bel ca. 1s liegt. Die Abtastfrequenz betragt
1024 Hz, so dass 20480 Werte fur die Einpassung verwendet werden.

Im folgenden Abschnitt werden die Identifikationsergebnisse présentiert. Eine Bewer-
tung erfolgt in Abschnitt 7.3.

6.2 Aerodastische Sprungantwor tfunktionen

Eine Vorstellung der Ergebnisse der Identifikation der aeroel astischen Sprungantwort-
funktionen im Zeitbereich erfolgt exemplarisch fir den NACA0020 Tragfltgel. Fur
die Identifikation dieser Sprungantwortfunktionen werden insgesamt 90 instationare
Messungen durchgefiihrt. Die Untersuchung umfasst fur die 3 Freiheitsgrade in der
Ebene jeweils 2 Windgeschwindigkeiten und 3 Bewegungsfrequenzen in jeweils 5
Einzelmessungen. Die Versuchskonfigurationen der Experimente zeigt Tabelle 29.

Bewegung | Windgeschwindigkeit | Bewegungsfrequenz Ureg
f=~1HZ ~ 15

U~=7m/s f~2Hz ~

f~4 Hz ~
z(t), a(t), x(t) 11z 39
U~ 18 m/s f~2Hz ~ 19
f~4Hz =~ 10

Tabelle 29: Versuchskonfigurationen instationarer Bewegungen
NACAO0020 - Tragfltgel

In jeder Messung werden die Kréfte in alen drei Koordinatenrichtungen in der Ebene,
siehe Abb. 27, gemessen. Fir die Identifikation einer Sprungantwortfunktion stehen 30
Messungen zur Verfligung, die 6 verschiedene Versuchskonfigurationen beinhalten.
Die gleiche Anzahl an Messungen wird auch fir die Ermittlung der mechanischen
Ubertragung des V ersuchsstandes verwendet. Dabei ist die Annégherung der Kréfte des
numerischen Modells an die gemessenen Krafte mit Ungenauigkeiten behaftet. Es ge-
lingt nicht immer, die gemessenen Systemkrafte vollstdndig zu approximieren.
Abb. 116 zeigt die Schwankungsbreite der Approximationsqualitét. Zur Veranschauli-
chung des erreichten Naherungsgrades wird in die Darstellungen der Kréfte das gefil-
terte Messsignal eingeftigt. Fur die Filterung wird ein nichtrekursives Tiefpassfilter der
Ordnung 1000 mit einer Filterfrequenz von 10 Hz verwendet. Die durch das Filter be-
dingte Phasenverschiebung wird durch die Verwendung der MATLAB® Funktion
LTiltfilt", siehe Abschnitt 3.5.3, minimiert. In Abb. 116 ist das Moment infolge einer
Querschnittsrotation dargestellt. In der oberen Darstellung werden die Systemkréfte
gut angendhert. Das rechte Diagramm zeigt die gemessenen Gesamtkréfte und die be-
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rechneten mechanischen Systemkréfte fir die Messung unter Windbelastung. Der An-
teil der aeroelastischen Kréfte ist deutlich groRer als die Kréfte des mechanischen Sys-
tems.

Die Approximation der mechanischen Systemkréfte in der unteren Darstellung in
Abb. 116 ist von schlechterer Qualitét. Vergleicht man die Krafte des mechanischen
Systems mit den Gesamtkraften in der Windmessung im rechten Diagramm, kann der
Fehler infolge der Approximationsqualitét der mechanischen Systemkréafte akzeptiert
werden. Die Kréfte des mechanischen Systems konnen nicht vollstandig aus den
Windmessungen eliminiert werden.

Referenzmessung Windmessung
1000 : - - . 6000 : - -
500 4 4000+
Fo
-500 T 0
f=40Hz/U=18,3m/s
-1000 : i i : -2000
200 - - - - 6000
100 1 4000
Fo
[Nmm] 0 2000
100 e [ || SR & R 0
f=10Hz/U=18,3m/s
-200 ; : : : -2000 . : : l
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5
[s] [s]
——Messsignal - - = gefiltertes Messsignal ——num. Systemantwort

Abb. 116: Kr&fte des mechanischen Systemsin den Referenz- und den Windmessungen
NACAO0020 Tragfltgel

Das gezeigte Beispiel der berechneten Systemkréfte stellt die Extreme der Approxima-
tionsqualitéat dar. Weitere Beispiele fur die berechneten Systemkréafte in den Referenz-
und den Windmessungen befinden sich in Abb. 140 und Abb. 141 in Anhang E.
Schwaéchen in der Approximation der mechanischen Krafte am Bewegungsbeginn sind
auch bei den Kréften F,, und F, zu erkennen. Hier ist im Kraftverlauf ein regelrech-
ter Sprung bedingt durch das Lagerspiel im Modellachslager zu erkennen. Das Weg-
signal wird, siehe Abschnitt 3.3.2, am Ful3punkt der Kraftmesswaage erhoben, so dass
diese Unstetigkeit nicht enthalten ist. Das mechanische Modell kann damit diesen Ver-
lauf nicht abbilden. Die Abbildungen zeigen jedoch, dass es gelingt, die mechanischen
Systemkréfte in den Windmessungen derart zu reduzieren, dass die verbleibenden
Krafte nach Gleichung (6.2) als Naherung fur die aeroelastischen Krafte akzeptiert
werden konnen.
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Das Verhdtnis von aeroelastischen Kraften zu mechanischen Systemkréften schwankt
in Abhangigkeit der Kombination der Bewegungs- und der Kraftrichtung. Erwartungs-
gemald ist dieses Verhdltnis fur die Kréfte aus den Kombinationen einer Vertikal bewe-
gung und einer Querschnittsrotation mit der Auftriebskraft und dem Moment am grof3-
ten. Bel den Widerstandskraften infolge einer Vertikalbewegung F,, und einer Hori-
zontalbewegung Fyx in Abb. 141 sind die aeroelastischen Kréfte nicht oder kaum zu
erkennen.

0.04 . 3

f=10Hz/U=65m/s

0.02

_________________________________________________

0 b ||lu ||.l “ ||| |‘| ]|. Qi ¢,

T ‘] ||| ||'[

-0.04 5 . . -2
0 50 100 150 0 1 2 3

(7] (T

—— Messsignal —— num. Systemantwort / Sprungantwortfunktion

Abb. 117: Approximation der aerodastischen Krafteim Zeitbereich - Sprungantwortfunktionen
far N = 2 Polterme

Drei identifizierte Sprungantwortfunktionen und die entsprechenden approximierten
aeroelastischen Kréfte zeigt Abb. 117. Die Abweichung zwischen der gemessenen und
der berechneten Kraft M’, in Abb. 117 ist auf den beschriebenen Effekt des Lager-
spiels zurtickzufiihren und korrespondiert zu der Abweichung der Kréfte F,, in
Abb. 140.
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Abb. 118: Approximationen der dimensiondosen aer oelastischen Kréafte/ Sprungantwor tfunk-
tionen in Abhangigkeit von der Versuchskonfiguration fir N = 2 Polterme
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Dariiber hinaus zeigen die Approximationsergebnisse der Kréfte M, und M, , dass
die Ansatzfunktionen in der Lage sind, die aeroelastischen Kréfte infolge einer insta-
tiondren Bewegung anzunéhern. Der konstante Anteil in der Kraft M”, wird durch den
in der Approximationsfunktion definierten Kraftbeiwertgradienten C,,’ = 0,987 nach
Gleichung (5.73) unter Verwendung eines linearisierten Modells gut wiedergegeben.
Die selbsterregten, aeroelastischen Kraftanteile der Kraftkomponente D, sind selbst
bei grof3en Windgeschwindigkeiten U = 18,3 m/s und verhdtnismalig kleinen Trég-
heitskréften infolge einer Bewegungsfrequenz f = 1,0 Hz in Abb. 117 kaum zu erken-
nen.

Ob die Identifikation der Sprungantwortfunktionen auf der Basis einer einzelnen insta-
tionéren Bewegung zu einem eindeutigen Ergebnis fuhrt, wird durch einen Vergleich
der Identifikationsergebnisse aller Messkonfigurationen am Beispiel der Sprungant-
wortfunktion ¢, bel Verwendung von N =2 Poltermen untersucht. Die Approxima-
tionen der Kréfte jeweils einer Messung zu jeder Konfiguration in Tabelle 29 und die
gefundenen Sprungantwortfunktionen zeigt Abb. 118. In alen Falen ist die Approxi-
mationsqualitét der aeroelastischen Kréafte akzeptabel. Der statische Kraftanteil wird
auch hier richtig angendhert, dies bestétigt die Annahme des Kraftbeiwertgradienten
C.’ =4,746 nach Gleichung (5.73).

0.4

L*

(7] [T7]
—— Messsignal —— num. Systemantwort / Sprungantwortfunktion

Abb. 119: Abhéangigkeit der Kraftapproximationen und der Sprungantwortfunktionen ¢,; von
der Anzahl der Polterme/ Versuchskonfiguration: f =2,0Hz/ U =6,2m/s

Die Sprungantwortfunktionen hingegen weisen eine grof3e Streuung auf. Es werden im
Zeitbereich keine zwel gleichen Sprungantwortfunktionen identifiziert. Dass die im
Zeitbereich identifizierten Sprungantwortfunktionen zusétzlich von der Anzahl der
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Polterme abhangen, zeigt Abb. 119. Der simulierte Kraftverlauf ist nahezu identisch,
obwohl die Unterschiede in den Sprungantwortfunktionen sehr grof3 sind.

Eine Ubersicht iber die identifizierten Sprungantwortfunktionen ¢, fir alle Messun-
gen nach Tabelle 29 und fir N =2 und N = 3 Polterme befindet sich in Abb. 146 und
Abb. 147. Die Bandbreite der identifizierten Sprungantwortfunktionen ist sehr grof3.
Die Diversitét der identifizierten, aeroelastischen Dampfungskoeffizienten &, ¢, in der
Koeffizientenmatrix A; der Approximationsfunktion in Gleichung (6.14) entspricht
der Streuung des Verlaufs der Polterme im Zeitbereich. Auf eine Darstellung dieser
Koeffizienten wird verzichtet. Eine Bewertung der Identifikationsergebnisse aus dem
Zeitbereich erfolgt in Abschnitt 7.3.



7 Vergleich und Bewertung der Zeitberei chsfunktionen 185

7 Vergleich und Bewertung der Zeitbereichsfunktionen

7.1 Analyseder Frequenzbereichsapproximationen

Die durch Approximationen der Frequenzantwortfunktionen mit rationalen Funktionen
identifizierten Sprungantwortfunktionen in Abschnitt 5.7 zeigen eine Abhangigkeit
von der gewdhlten Anzahl der Polterme. Dabei ist zu beobachten, dass die Diversitét
der Sprungantwortfunktionen bei den Briickenquerschnitten groRer ist als die der
Sprungantwortfunktionen des Tragflligelquerschnitts. Die mal3gebenden Unterschiede
treten nur bei kleinen dimensionslosen Zeiten auf, weil der Verlauf der Sprungantwort-
funktionen fur den Grenzwert lim T~ — o durch die Definition der Koeffizienten in
den Matrizen A, nach Gleichung (5.34) vorbestimmt ist. Dadurch wird gewahrleistet,
dass die identifizierten Sprungantwortfunktionen die in den Messungen enthaltenen
konstanten Kraftanteile richtig wiedergeben kdnnen. Die konstanten Kraftanteile ent-
sprechen den in den dynamischen Messungen durch Approximationen der Flatterderi-
vative bel grof3en reduzierten Geschwindigkeiten berechneten Kraften. Diese Appro-
Ximationen des quasi-stationdren Verhaltens nach Gleichung (4.5) in den Abschnitten
4.2 bis 4.4 entsprechen den Werten der Frequenzantwortfunktionen bei einer reduzier-
ten Frequenz K =0 in den Abschnitten 5.7.1 bis 5.7.3 fur die untersuchten Quer-
schnittsmodelle.

Die Unterschiede in den gefundenen Approximationen der Frequenzantwortfunktionen
in den Darstellungen der Abschnitte 5.7.1 bis 5.7.3 konnen die grof3en Differenzen
zwischen den Sprungantwortfunktionen nicht erklaren. Die Streuungen der Anfangs-
werte der Sprungantwortfunktionen werden verstandlich, betrachtet man die Approxi-
mationsfunktionen in einem grofderen Bereich reduzierter Frequenzen. Der Bereich
reduzierter Frequenzen fir die Berechnung der Approximationen ist durch Gleichung
(5.75) definiert. Die grofite reduzierte Frequenz betragt K = 2,51 fir die Approxima-
tionen der Frequenzantwortfunktionen des TACOMA NARROWS Querschnitts. Grof3ere
reduzierte Frequenzen miissen aufgrund der Uberlagerung mit wirbelerregten Kraften
von der Approximation und der Identifikation der aeroelastischen Sprungantwortfunk-
tionen ausgeschlossen werden. Abb. 120 zeigt die Amplitude der Approximations-
funktionen Qq; im Frequenzbereich fir den TACOMA NARROWS Querschnitt, berechnet
analog zu Gleichung (5.69). Man erkennt, dass die Abweichungen zwischen den App-
roximationsfunktionen bei reduzierten Frequenzen K >2,51 grofl werden. Diese Ab-
weichungen sind nicht vernachl&ssigbar. Das Verhaten der Frequenzantwortfunktio-
nen bel grof3en reduzierten Frequenzen ist gekoppelt mit dem Verlauf der Sprungant-
wortfunktionen bei einer kleinen dimensionslosen Zeit T'. Der Verlauf der Sprung-
antwortfunktionen in diesem Bereich hat einen mal3gebenden Einfluss bei hochfre-
guenten Verformungen oder V erformungsgeschwindigkeiten.

Mathematisch ist der Startwert einer Sprungantwortfunktion ¢, gegeben durch die
Summe der Approximationskoeffizienten a,,, .. Der Wert der Approximationskoeffi-
zienten steigt mit dem Abstand der Polstellen von der imaginaren Achse. Damit ein
Pol einen Einfluss auf den Verlauf der Frequenzantwortfunktion in der komplexen
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Ebene haben kann, muss der Wert des Koeffizienten mit dem Wert der Polstelle yq
zunehmen. Dieser Zusammenhang kann anhand von Abb. 98 verdeutlicht werden. Bei
der dargestellten Amplitude der Ubertragungsfunktion nimmt das Volumen unter der
Funktion im Bereich einer Polstelle mit steigendem Abstand der Polstelle von der im-
agindren Achse zu. Diese Zunahme ist mit dem steigenden Wert des A pproximations-
koeffizienten verknlpft. Ein Pol, vergleichbar mit dem Pol direkt an der imagindren
Achse, hétte bel einem grof3en Abstand von der imagindren Achse nur einen sehr ge-
ringen Einfluss auf den Verlauf der Frequenzantwortfunktion.

35 I

Abb. 120: Amplitude der Approximationsfunktionen Q1; des TACOMA NARROWS Quer schnitts
bei unter schiedlicher Polanzahl

Uber die Lage der Polstellen kann demnach die GroRe der Approximationskoeffizien-
ten ay:,, &, Und der Verlauf der Sprungantwortfunktionen bei kleinen dimensionslosen
Zeiten gesteuert werden. Die Lage der Pole bestimmt auch die Approximationsqualitét
der Frequenzantwortfunktionen. Der Verlauf eines normierten Polterms wird in
Abb. 92 gezeigt. Der Polwert betrdgt y4 = 1. Der Realteil der Funktion in Abhangigkeit
von der reduzierten Frequenz K konvergiert gegen einen konstanten Wert und der Im-
aginarteil konvergiert gegen Null. Ein Pol besitzt seinen grofiten Einfluss auf den Ver-
lauf der Frequenzantwortfunktion, siehe PEIL & KIRCH [61], an der Stelle K = y,4. Der
Verlauf der Frequenzantwortfunktionen gibt damit den erforderlichen Bereich fir die
Lage der Polstellen vor. Je grofier die Welligkeit der Frequenzantwortfunktion im Be-
reich grof3er reduzierter Frequenzen ist, desto grofRer missen auch die Werte der Pole
g Sein, um die Frequenzantwortfunktion approximieren zu kénnen.

Anhand dieser Uberlegungen kann der Unterschied in der Diversitat der Sprungant-
wortfunktionen zwischen dem Tragfligelquerschnitt und den Briickenquerschnitten
erklart werden. Fur die Approximationen der Frequenzantwortfunktionen des TragflU-
gelquerschnitts steht ein grofRerer Bereich reduzierter Frequenzen zur Verfigung. Zu-
dem weist der Verlauf einiger Frequenzantwortfunktionen des Tragfligels im Ver-
gleich zu den Frequenzantwortfunktionen der Brickenquerschnitte eine geringere
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Welligkeit auf. Dies ist bei einem Vergleich des Imaginérteils der Frequenzantwort-
funktion Q. in Abb. 101 fur den Tragfltgel querschnitt mit der entsprechenden Funk-
tion in Abb. 105 fur den TAcOMA NARROWS Querschnitt und in Abb. 110 fir den
STRELASUND-Querschnitt erkennbar. Dieser Unterschied erlaubt die Begrenzung des
Bereiches fur die Polstellen bel der Approximation der Frequenzantwortfunktionen des
Tragfligel querschnitts nach Gleichung (5.72). Durch das grof3ere Verhédltnis der ma-
ximalen reduzierten Frequenz des approximierten Bereiches zur Position des grofiten

Pols werden die Abweichungen zwischen den Approximationen der Frequenzantwort-
funktionen bei grof3en reduzierten Frequenzen kleiner.

Um den Einfluss des Verlaufes der Approximationsfunktionen bel grof3en reduzierten
Frequenzen auf die Krafte zu untersuchen, wird die dimensionslose Auftriebskraft L,
fur einen analytisch vorgegebenen Verformungsverlauf Vg berechnet. Der parametri-
sierte Verformungsverlauf wird in Gleichung (7.1) definiert.

vR(T*)zfarctan(ﬂ,-T*)-sin(K T (7.1)
Die dimensionslose Kraft wird mit dem in Abschnitt 6.1 vorgestellten Verfahren be-
rechnet. Der Parameter A = 0,01 bestimmt den Anstieg des Verformungsverlaufes. Fiir
den Vergleich der berechneten Kréfte werden die Sprungantwortfunktionen ¢4, Siehe
Abb. 107, mit N=28, 10 und 12 Poltermen verwendet. Die Berechnung wird bis
T =500 durchgefiihrt. Abb. 121 zeigt den Beginn des berechneten Kraftverlaufs bei
einer reduzierten Frequenz K = 1. Die Kréfte sind trotz des sehr unterschiedlichen Ver-
laufs der Sprungantwortfunktionen ¢1; anndhernd identisch.

4

Abb. 121: Kraftverlauf L", infolge einer Referenzverformung Vg
bel einer reduzierten FrequenzK =1

Wird fur den Verformungsverlauf eine reduzierte Frequenz K = 3,2 aul3erhalb des app-
roximierten Frequenzbereiches gewahlt, liefert die Berechnung der Kréfte unterschied-
liche Ergebnisse. Bei der Betrachtung der Berechnungsergebnisse in Abb. 122 fallt
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auf, dass nicht nur die Amplitude der Kréfte, sondern auch die Phase unterschiedlich
ist.

1 .£5 T T T T T T T

~

ety

L LT T
e

i

0.5
2 Op E
-0.5 -
-1 ]
- 1 .55 | | | | | | | |
0 2 4 6 8 0 12 14 16 18
1-*

Abb. 122: Kraftverlauf L", infolge einer Referenzverformung Vg
bei einer reduzierten FrequenzK = 3,2

Steigert man die im Verformungsansatz verwendete reduzierte Frequenz weiter, erge-
ben sich die Kraftverlaufe in Abb. 123. Bel einer reduzierten Frequenz K =5 erhdalt
man vollig unterschiedliche Kraftverlaufe.
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Abb. 123: Kraftverlauf L, infolge einer Referenzverformung Vg
bei einer reduzierten FrequenzK =5

Um diesen Effekt systematisch zu untersuchen, werden die maximalen berechneten
Kraftamplituden fur T < 500 bei einer Variation der reduzierten Frequenz im Verfor-
mungsverlauf fUr die drei untersuchten Sprungantwortfunktionen in Abb. 124 Uber der
reduzierten Frequenz aufgetragen. Das Ergebnis zeigt ein zu den Frequenzantwort-
funktionen analoges Verhalten. Die beobachtete Phasenverschiebung ist durch die ge-
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trennte Approximation des Real- und des Imaginérteils zu erklaren. Der Verlauf des
Real- und des Imaginarteils der Approximationen aul3erhalb des fir die Approximatio-
nen verwendeten Bereichs reduzierter Frequenzen ist zuféllig, so dass sich nicht nur
die Amplitude sondern auch die Phase der Ubertragungsfunktion andert. Der fur die
Approximationen verwendete Bereich reduzierter Frequenzen ist in Abb. 124 durch
zwel vertikale Linien gekennzeichnet.
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Abb. 124: Vergleich der Maximalamplituden der berechneten KrafteLL”, fir T™ <500
als Funktion der reduzierten Frequenz K

Die Amplituden aler Frequenzantwortfunktionen der drel untersuchten Querschnitte
befinden sich in Abb. 148 bis Abb. 156 in Anhang G. Fir die Frequenzantwortfunk-
tionen Qq1, Q1, Q2 und Qy, des Tragflligelquerschnitts sind nur geringe Abweichun-
gen zwischen den unterschiedlichen Approximationsfunktionen zu beobachten. Die
Grole dieser Abweichungen deckt sich mit der Grof3e der Abweichungen der Sprung-
antwortfunktionen in Abb. 103.

Aus diesen Uberlegungen kann geschlossen werden, dass die identifizierten Sprung-
antwortfunktionen in Abschnitt 5.7.1 bis 5.7.3 nur fur die Berechnung der aeroelasti-
schen Kréafte innerhalb des approximierten Bereichs der reduzierten Frequenz verwen-
det werden konnen. Eine Extrapolation auf reduzierte Frequenzen aul3erhalb dieses
Bereichesist nicht zulassig.

7.2 Veifikation der Frequenzbereichsapproximationen im Zeitbereich

7.2.1 Beschreibung der Vorgehensweise

In Abschnitt 7.1 wurde gezeigt, dass die in Abschnitt 5.7 ermittelten Sprungantwort-
funktionen zur Berechnung aeroelastischer Kréfte bei beliebigen Bewegungen ange-
wendet werden konnen, sofern der fir die Approximation benutzte Bereich reduzierter
Frequenzen in der Bewegungsfunktion nicht verlassen wird. Dann muss es moglich
sein, die durch Frequenzbereichsapproximationen gefundenen Sprungantwortfunktio-
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nen mit den gemessenen instationdren Bewegungsverlaufen zu falten und mit den be-
rechneten Kréften die gemessenen Kréfte anzunahern. Der redisierbare Bereich redu-
zierter Frequenzen ist fUr die Ermittlung der Flatterderivative nach Abschnitt 3.4 an-
hand von stationéren harmonischen Bewegungen identisch zu dem Bereich fir insta-
tionédre Bewegungen. Lediglich bel Bewegungsbeginn treten kurzzeitig kleinere redu-
zierte Frequenzen auf, da der Querschnitt aus der Ruhelage heraus beschleunigt wird.

Die Faltung wird gemaf3 der Vorgehensweise in Abschnitt 6.1 unter Verwendung von
Gleichung (6.14) mit den Sprungantwortfunktionen aus Abschnitt 5.7 fir die quer-
schnittsspezifisch grofite Anzahl an Poltermen durchgefihrt. Die Berechnung erfolgt
analog zu dem in Abschnitt 6.1 vorgestellten Algorithmus in dimensionslosen Grofien.
Die gemessenen Kréfte werden nach Gleichung (6.6) und die gemessenen Verformun-
gen nach Gleichung (6.8) transformiert. Die aeroelastischen Kréfte werden gemal}
Gleichung (6.2) nach dem Verfahren aus Abschnitt 6.1 berechnet.

In den folgenden Abschnitten werden die Berechnungsergebnisse vorgestellt. Eine
Bewertung erfolgt in Abschnitt 7.3.

7.2.2  NACAO0020 Tragfliigel

Die fur die Identifikation der Sprungantwortfunktionen im Zeitbereich durchgeftihrten
Messungen, siehe Tabelle 29, werden fir die Verifikation der Frequenzberei chsappro-
ximationen verwendet. Der Bereich reduzierter Geschwindigkeiten der instationdren
Messungen ist mit 4 < U,eq < 39 kleiner als der fiir die Identifikation der Flatterderiva-
tive untersuchte Bereich. Die als Konsequenz der Untersuchungen in Abschnitt 7.1
gefundene Bedingung wird damit eingehalten. Fir die numerische Berechnung der
aeroelastischen Kréfte werden die Sprungantwortfunktionen aus Abb. 103 und
Abb. 104 mit N = 14 Poltermen verwendet. Die Berechnung der Krafte wird fur alle
90 Messungen aus Tabelle 29 fir jeweils adle drei Kraftkomponenten in der Ebene,
siehe Abb. 27, durchgefihrt.

Die berechneten Kréfte zeigen ein uneinheitliches Verhalten. Die Auftriebskraft und
das aeroel astische Moment infolge einer Vertikalbewegung und einer Rotation lassen
sich durch die numerische Berechnung annéhern. Beispiele dafiir zeigen Abb. 125 und
Abb. 126. Die Darstellungen enthalten die gemessenen Kréfte, die berechneten Kréfte
und zur leichteren Abschétzung des zur Bewegungsfrequenz gehorenden Kraftsignal-
anteils die gefilterten Krafte, wobei ein nichtrekursives Tiefpassfilter nach Abschnitt
3.5.3 verwendet wird. Signifikante Abweichungen zwischen dem berechneten und
dem gemessenen Signal sind zu Bewegungsbeginn im Verlauf der Kraftkomponente
M, zu beobachten. Diese Abweichung ist allerdings schon bei der Berechnung der
Kréfte des mechanischen Systems F,,, in Abb. 140 zu beobachten. Die Abweichung
kann deshalb auf eine ungenaue Identifikation der Systemkréafte zurtickgeftihrt werden.
Ein Vergleich der numerisch berechneten Krafte mit den gemessenen Kréften fur alle
6 Versuchskonfigurationen in Tabelle 29 befindet sich fir die Auftriebskraft L, und
L, in Abb. 157 und Abb. 158 in Anhang H. Abb. 159 und Abb. 160 zeigen das aero-
elastische Moment bei einer Vertikal- oder Rotationsschwingung des Tragfltigel mo-
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dells fur alle Versuchskonfigurationen. Mit den im Frequenzbereich durch die Appro-
ximation mit rationalen Funktionen berechneten Sprungantwortfunktionen kénnen die
gemessenen Kréfte dieser 4 Kraftkomponenten angenahert werden.
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Abb. 125: Aeroelastische Auftriebskrafteim Zeitbereich — NACA0020 Tragflugel

Die mit dem horizontalen Freiheitsgrad verknlpften aeroelastischen Kraftkomponen-
ten L, und M, sind nach den Ausfilhrungen in Abschnitt 4.2 auf Imperfektionen des
Modells, des Versuchsstandes oder unsymmetrischer Umstrémungen oberhalb und
unterhalb des Modells zurtickzufiihren. Ein Vergleich der berechneten und gemesse-
nen Kréfte ist aufgrund des Verhdltnisses der Kraftamplitude zur Amplitude des ge-
samten Messsignals inklusive aller Stérungen nicht méglich. Abb. 161 in Anhang H
zeigt zwel Beispiele fur diesen Vergleich.

Derselbe Effekt kann fir die Widerstandskraftkomponenten D,” und D, beobachtet
werden. Auch hier sind die aeroel astischen Kréfte im Vergleich zu den Stérgrofien viel
zu klein, um sinnvolle Schlussfolgerungen ziehen zu kénnen. Geringe Widerstands-
krafte sind fur ein Tragflachenprofil allerdings kennzeichnend. Ein Entwurfskriterium
fur die Querschnittsgeometrie eines Tragfltigels ist eine moglichst geringe Wider-
standskraft bzw. ein moglichst kleiner Widerstandskraftbeiwert Cp [32].

Die numerisch berechnete Widerstandskraft D™ infolge einer harmonischen Rotations-
schwingung hingegen zeigt fir die Ergebnisse in Abb. 127 eine akzeptable Naherung.
Dieser Trend wird allerdings nicht fir alle Berechnungen, siehe Abb. 161 in An-
hang H, bestatigt.
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Abb. 126: Aeroelastisches M oment im Zeitbereich — NACA0020 Tragfllgel
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Abb. 127: Aeroelastische Widerstandskraft im Zeitbereich infolge einer Rotationsschwingung
NACAQ020 Tragfltigel
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7.2.3 Tacoma Narrows Bricke

Um den zeitlichen Aufwand der Messungen zu reduzieren, wurde ein Teil der Mes-
sungen zur Bestimmung der Flatterderivative in Abschnitt 4.3 instationar durchge-
fuhrt. FOr die stationére Berechnung der Flatterderivative wird der Anfang der Mess-
schriebe bis zum Erreichen eines stationaren harmonischen Bewegungsverlaufs abge-
schnitten. Auf diese Art kdnnen die Messungen fir eine Identifikation und fur eine
Verifikation der Flatterderivative verwendet werden. Eine Ubersicht tiber die Messun-
gen, deren Ergebnisse hier prasentiert werden, gibt Tabelle 30. Hier werden abhangig
von der Querschnittsbewegung die Windgeschwindigkeiten, die Bewegungsfrequen-
zen und die reduzierten Geschwindigkeiten angegeben.

Vertikalbewegung z(t) Rotation o(t) Horizontalbewegung x(t)
U[m/s] | f[HZ] Ueg | U[m/s | f[HZ] Ueg | U[M/S] | f[HZ] | Uy
4,1 4,0 2,5 4,0 4,0 2,5 52 4,0 3,2
7,5 3,5 53 7,3 3,0 59 6,4 2,9 55
7,4 3,0 6,0 7,3 1,5 11,8 6,3 2,0 7,7
7,5 1,7 10,7 8,3 1,1 18,7 6,4 1,3 12,4
7,4 1,0 18,7 8,1 0,9 22,1 8,3 11 18,7
7,3 0,6 29,9 8,3 0,7 29,7 9,3 0,8 30,4
9,3 0,6 38,0 8,4 0,5 37,9 94 0,6 38,1

Tabelle 30: Versuchskonfigurationen instationarer Bewegungen - TACOMA NARROWS Brlicke

Die aeroelastischen Kraftkomponenten L, , L, , M, und M, lassen sich wie beim
Tragfligel querschnitt gut anndhern. Beispiele fir die Ergebnisse der numerischen Be-
rechnung zeigen Abb. 128 und Abb. 129. Darstellungen der Approximationen uber
einen groleren Bereich reduzierter Geschwindigkeiten sind in Anhang H in Abb. 162
bis Abb. 165 zu finden. Die Kraftkomponenten L, in Abb. 162 und M, in Abb. 164
sind im Bereich groRRerer reduzierter Geschwindigkeiten U,eq > 30 im Vergleich zu den
Storsignalen sehr klein. Ein direkter Vergleich mit den gemessenen Kréaften ist nicht
maoglich. Fur kleinere reduzierte Geschwindigkeiten kdnnen die entsprechenden im
Frequenzbereich identifizierten Sprungantwortfunktionen verifiziert werden.

Aufféllig ist der Verlauf der Kraftkomponente L, bei Ug=2,5in Abb. 163. Dieser
Verlauf ist nicht auf die Filterung des Wegsignals zurtickzuf ihren. Das entsprechende
dimensionslose Wegsignal o(T") und die durch eine numerische Ableitung berechnete
Rotationsgeschwindigkeit wird in Abb. 130 gezeigt. Die aeroelastische Kraft erreicht
kurz nach dem Bewegungsbeginn ein Maximum, um dann auf eine kleinere stationére
harmonische Amplitude zuriickzufalen. Diesen Verlauf zeigt sowohl die berechnete
Kraft as auch das gefilterte Signal. Der Effekt kann bei grofReren reduzierten Ge-
schwindigkeiten nicht beobachtet werden.
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Abb. 128: Aeroelastische Auftriebskrafteim Zeitbereich — TACOMA NARROWS Briicke
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Abb. 129: AeroelastischesMoment im Zeitbereich — TACOMA NARROWS Brlicke
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Abb. 130: Verformungs- und Geschwindigkeitsverlauf bei U, = 2,5

Fur ale mit dem horizontalen Freiheitsgrad verkniipften Kraftkomponenten gelingt die
Verifikation nicht. Beispiele fur die berechneten Krafte im Vergleich zu den gemesse-
nen Kréften zeigt Abb. 166 in Anhang H.

7.24 Strelasundquerung

Die Messungen zur Bestimmung der Flatterderivative des STRELASUND-Querschnitts
wurden ebenfalls zum Tell instationdr durchgefiihrt. Die untere Grenze des durch die
Wirbelerregung beeinflussten Bereichs reduzierter Geschwindigkeiten wurde in Ab-
schnitt 4.4 zu U, = 2,0 bestimmt. Messungen mit einer kleineren reduzierten Ge-
schwindigkeit werden fur die Verifikation der Sprungantwortfunktionen im Zeitbe-
reich nicht verwendet. Die relevanten Messungen fir die drel Freiheitsgrade mit den
gewahlten Bewegungsfrequenzen und Windgeschwindigkeiten zeigt Tabelle 31.

Vertikalbewegung z(t) Rotation o(t) Horizontalbewegung x(t)

U[m/s] | f[HZ] | Ueg | U[m/s | T[HZ] | Ug |U[m/s] | f[HZ] Ureq
4,0 6,0 2,1 4,0 6,0 2,1 4,2 6,0 2,1
7,4 4,0 57 7,3 4,0 5,6 94 6,0 4,8
11,2 30 | 115 11,1 3,0 114 9,3 2,5 114
9,5 15 | 195 9,2 15 19,0 94 15 19,3
12,0 1,3 | 28,6 11,5 1,3 27,3 9,3 1,0 28,7
12,6 1,0 | 390 12,3 1,0 38,1 9,3 0,8 38,5

Tabelle 31: Versuchskonfigurationen instationarer Bewegungen - STRELASUNDQUERUNG

Auch fir den Querschnitt der STRELASUNDQUERUNG kdnnen die Auftriebskraft und
das Moment infolge einer Vertikalschwingung und einer Rotationsschwingung durch
die Berechnung unter Verwendung der Sprungantwortfunktionen aus Abschnitt 5.7.3
fur N =12 Polterme gut angendhert werden. Fur eine reduzierte Geschwindigkeit
Uieg= 5,6 werden die berechneten und die gemessenen Kréfte in Abb. 131 und
Abb. 132 gezeigt. Signifikante Abweichungen treten vor allem am Bewegungsbeginn
bei den Kraftkomponenten M, und M, in Abb. 132 auf. Diese Differenzen sind auf
Ungenauigkeiten bei der Approximation der Systemkréafte zurtickzufthren.
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Abb. 131: Aerodastische Auftriebskrafteim Zeitbereich - STRELASUNDQUERUNG
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Abb. 132: Aeroelastisches Moment im Zeitbereich - STRELASUNDQUERUNG
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Die Approximationen der Systemkréfte F,, und F,, in den Referenzmessungen in
Abb. 144 weisen ebenfals am Bewegungsbeginn Abweichungen zwischen den be-
rechneten und den gemessenen Kréaften auf. Dies kann durch eine impulsive Beschleu-
nigung beim Starten des Motors hervorgerufen werden, die dadurch auftretenden Kréf-
te werden durch eine Identifikation anhand des gemessenen Wegsignals nicht richtig
abgebildet. Eine Ubersicht iber die Approximationen der aeroelastischen Kréfte in
einem grof3eren Bereich reduzierter Geschwindigkeiten ist in Abb. 167 bis Abb. 170 in
Anhang H zu finden.

Abb. 171 in Anhang H zeigt Beispiele fur die mit dem horizontalen Freiheitsgrad ver-
knlpften Kraftkomponenten. Obwohl die entsprechenden Flatterderivative eindeutig
identifiziert werden koénnen, lassen sich die Kréfte im Zeitbereich und damit die
Sprungantwortfunktionen nicht verifizieren.

7.3 Bewertung der ldentifikationsergebnisse in Zeit- und Frequenzbe-
reich

Ziel der Untersuchungen in diesem Teil der Arbeit ist die Identifikation von Indizial-
bzw. Sprungantwortfunktionen. Zwei unterschiedliche Vorgehensweisen werden hier-
fur vorgestellt. Die Frequenzantwortfunktionen der aeroelastischen Kréafte, gegeben
durch die in Kapitel 4 experimentell bestimmten Flatterderivative, werden mit Hilfe
von rationalen Funktionen approximiert. Alternativ dazu werden die Sprungantwort-
funktionen durch eine direkte Einpassung von Ansatzfunktionen in die aus instationa-
ren Messungen berechneten aeroel astischen Kréfte im Zeitbereich bestimmt. In beiden
Verfahren wird derselbe Typ von Ansatzfunktionen verwendet.

Im Frequenzbereich wird, um die Algorithmen zur Berechnung der Approximations-
funktionen auch fir den Nachweis der aeroel astischen Stabilitdt verwenden zu kdnnen,
eine aus alen Kraftkomponenten bestehende gekoppelte Ldsung fur das Optimie-
rungsproblem gefunden. Im Zeitbereich hingegen wére der numerische Aufwand zur
Berechnung gekoppelter Approximationsfunktionen um ein Vielfaches grof3er. Eine
Messung einer Kraftkomponente im Zeitbereich entspricht im Frequenzbereich zwei
Datenpunkten fir die Einpassung der rationalen Funktionen. Das Kraftsignal wird im
Frequenzbereich in einen Real- und einen Imaginarteil unter der Annahme eines har-
monischen Verlaufs zerlegt. Im Zeitbereich werden fur die Einpassung der Ansatz-
funktionen 20 s der gemessenen instationdren Signale verwendet. Bei einer Abtastfre-
guenz von fs = 1024 Hz entspricht dies 20480 Werten. Bei einem Versuch der gekop-
pelten Approximation der Krafte im Zeitbereich misste die Polynomordnung der An-
satzfunktionen identisch zur Polynomordnung der Ansatzfunktionen im Frequenzbe-
reich sein. Der zu approximierende Datenumfang ware im Zeitbereich demnach um
den Faktor 10240 groRer als im Frequenzbereich. Aus diesem Grund wurde auf eine
gekoppelte Approximation aler Kraftkomponenten und Messungen im Zeitbereich
verzichtet.

Die Untersuchungen im Zeitbereich zeigen jedoch, dass eine einzelne instationare
Messung nicht ale Informationen enthdlt, die notwendig sind, um eine eindeutige
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Sprungantwortfunktion zu finden. Der Kraftverlauf kann im Zeitbereich durch die ge-
fundenen Sprungantwortfunktionen angendhert werden. Die Funktionsverlaufe hangen
jedoch von der Polynomordnung der Ansatzfunktionen und der stationdren Bewe-
gungsfrequenz der jeweiligen Messung ab. Inwieweit sich dies &ndert, steigert man die
Steilheit der Anfahrrampe des Motors, wurde nicht untersucht. Im Grenzfall einer
unendlich grof3en Steilheit entspréche der Beginn der Bewegung der Sprung- oder
HEAVISIDE-Funktion. In diesem Fall misste die identifizierte Sprungantwortfunktion
eindeutig sein, da dies dem analytischen Modell der Herleitung der WAGNER-Funktion
in Abschnitt 2.4.3 entspricht. Diese Vorgehensweise wirft jedoch weitere Probleme
auf. Einerseits werden die Tragheitskréfte des mechanischen Systems immer grof3er
und bel der Berechnung der aeroelastischen Kraftanteile der Messsignale immer
schwieriger zu beseitigen sein. Andererseits wirden stromungsmechanische Aspekte
die Ergebnisse verfadlschen. Bel einer sehr stellen Anfahrrampe im Versuch steigt auch
die Bewegungsgeschwindigkeit an, so dass die Kompressibilitdt der Luft im Experi-
ment nicht mehr vernachlassigt werden kann. Dieser Effekt bleibt in der Brickenaero-
elastik berechtigterwei se unbeachtet, da nur kleine Bewegungsfrequenzen und verhalt-
nisméaldig geringe Windgeschwindigkeiten auftreten. Die durch eine sehr steile Anfahr-
rampe identifizierten Sprungantwortfunktionen missten deshalb um den Einfluss der
Kompressibilitdt der Luft korrigiert werden. Die in Abb. 22 gezeigten Sprungstufen
des Faltungsschemas zur Berechnung der aeroelastischen Kréfte sind nur Tell des ma-
thematischen Modells und nicht Teil der physikalischen Realitdt. Das mathematische
Modell nahert fir unendlich kleine Sprungstufen die kontinuierlich und stetig verlau-
fenden Verformungen und Kréfte lediglich an.

Dass die aeroelastischen Kréfte fur kleine reduzierte Geschwindigkeiten nach der in-
stationaren Theorie und fur reduzierte Geschwindigkeiten U, > 20 nach der quasi-
stationaren Theorie beschrieben werden kdnnen, zeigen die Ergebnisse in Kapitel 4.
| dentifikationen von Sprungantwortfunktionen auf der Basis der Frequenzantwortfunk-
tionen bilden beide Falle im experimentell untersuchten Bereich reduzierter Ge-
schwindigkeiten oder Frequenzen vollstandig ab. Eine einzelne Messung im Zeitbe-
reich, bel der die Bewegung aus der Ruhelage heraus auf einen stationdren harmoni-
schen Verlauf beschleunigt wird, kann dies nicht abbilden. Eine Identifikation im
Zeitbereich auf der Basis einzelner Messungen kann demnach keine eindeutigen
Sprungantwortfunktionen liefern.

Die im Frequenzbereich identifizierten Sprungantwortfunktionen in Kapitel 5 zeigen
eine Abhangigkeit von der Polynomordnung der Ansatzfunktionen. Dies ist auf die
Bandbegrenzung der experimentell ermittelten Flatterderivative zuriickzuftihren. Die
Windgeschwindigkeit und die Bewegungsfrequenz kdnnen im Versuch nicht beliebig
variiert werden. Die GrofRe der Trégheitskréfte, die technischen Moglichkeiten des
Windkanals und die Vermeidung von Resonanzproblemen zwischen der Wirbelabl se-
frequenz und der Eigenfrequenz der Modelle begrenzen die realisierbaren reduzierten
Frequenzen. Dabei ist vor allem der Bereich grof3er reduzierter Frequenzen von Inter-
esse. Die Approximationsfunktionen der drei untersuchten Querschnitte in Anhang G
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zeigen in diesem Bereich grof3e Abweichungen zueinander in Abhangigkeit des ge-
wahlten Ansatzes.

Bel der Betrachtung der Approximationsfunktionen wird deutlich, dass die Differen-
zen in den Frequenzantwortfunktionen aul3erhalb des messtechnisch untersuchten Be-
reiches des Tragfltgel profils geringer sind als die Differenzen der Briickenquerschnit-
te. Dies ist auch dadurch begriindet, dass durch die Uberlagerung der selbsterregten
Krafte mit den wirbelerregten Kraften der fir die Approximation verwendete Bereich
reduzierter Frequenzen bel den Brlckenguerschnitten nicht vollstandig verwendet
werden kann.

Experimentelle Untersuchungen aeroelastischer Kréfte im gesamten Bereich reduzier-
ter Frequenzen sind technisch nicht moglich. Die identifizierten Sprungantwortfunk-
tionen sind deshalb als Naherungen zu betrachten. Fir ein System mit den Freiheits-
graden z und a, siche Abb. 27, kdnnen die im Frequenzbereich identifizierten Sprung-
antwortfunktionen durch einen Vergleich der berechneten und der gemessenen Kréfte
im Zeitbereich verifiziert werden. Eine Faltung der aus den gemessenen Verformun-
gen abgeleiteten Verformungsgeschwindigkeiten mit den entsprechenden Sprungant-
wortfunktionen ndhert die gemessenen Kréfte gut an. Fir alle mit dem horizontalen
Freiheitsgrad verknlpften Kraftkomponenten gelingt die Verifikation aufgrund des
Verhéltnisses der Kraftamplituden zu den Amplituden der mechanischen und mess-
technisch bedingten Stérungen in den Messsignalen nicht.
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8 Zusammenfassung und Ausblick

Die aeroelastische Stabilitét schlanker, linienformiger Strukturen wird im Bauwesen
fur Gesamttragwerke, wie z. B. Briicken und Maste, aber auch fir Bauteile, wie z. B.
Abspannungen, Kabel und Hanger, im Rahmen der Standsicherheitsnachweise beur-
tellt. Dazu werden die aeroelastischen Eigenschaften der umstrémten Querschnitte
benttigt. Da fur die meisten verwendeten Konstruktionsprofile und Tragwerksquer-
schnitte keine analytische Beschreibung der auftretenden aeroelastischen Kréfte vor-
liegt, wird eine experimentelle Ermittlung dieser Kréfte durchgeftihrt. Dies kann in
Wind- oder Wasserkanalversuchen geschehen. Aufgrund immer wirtschaftlicherer und
architektonisch filigranerer Konstruktionen, mussen die experimentellen Verfahren
erweitert und die Nachweiskonzepte verfeinert werden. Daraus resultiert das Bestreben
einer mathematischen Behandlung aeroel astischer Kréfte in numerischen Simulationen
an Finite-Elemente Modellen im Zeitbereich unter Verwendung von Indizial- bzw.
Sprungantwortfunktionen.

Das Zeitbereichskonzept zur Verwendung dieser Indiziafunktionen beruht auf einer
Linearisierung der aeroelastischen Kréfte bezogen auf einen mittleren Angriffswinkel
der Strémung. In Teil | dieser Arbeit wurden die analytischen Modelle zur Beschrei-
bung der aeroelastischen Kréfte vorgestellt. Dabei werden die Konsequenzen der Li-
nearisierung beziglich der Anwendungsgrenzen der mathematischen Modelle disku-
tiert. Als wesentliches Kriterium dieser Anwendungsgrenzen sind die maximalen Be-
wegungsamplituden zu nennen. Die Amplituden sind derart zu begrenzen, dass sich
die statischen Kraftbeiwerte fir den betrachteten Querschnitt mit ausreichender Ge-
nauigkeit linearisieren lassen.

Des Weiteren wurden die experimentellen Verfahren: das Verfahren der freien
Schwingung und die Methode der geftihrten Bewegung miteinander verglichen. Eine
Betrachtung der energetischen Zusténde vor dem Abschnittsmodell, in der Ebene des
Modells und im Strémungsnachlauf zeigt, dass die Kréfte auf den Querschnitt unter-
schiedlich sein missen. Eine Quantifizierung dieser Unterschiede und eine Abschét-
zung des Einflusses auf den Nachweis der aeroelastischen Stabilitét kann durch zu-
kinftige Untersuchungen erfolgen. Dazu misste die Moglichkeit geschaffen werden,
beide Methoden unter moglichst gleichen Rahmenbedingungen durchfiihren zu kon-
nen.

In Teil 11 der Arbeit wurde ein neuer Versuchsstand zur Bestimmung aeroel astischer
Kréfte und der daraus abgeleiteten Flatterderivative vorgestellt. Der Versuchsstand
befindet sich im Grenzschichtwindkanal der RUHR-UNIVERSITAT BOCHUM. Mit die-
sem Versuchsstand konnen Flatterderivative in 3 Freiheitsgraden nach der Methode
der gefuhrten Bewegung experimentell bestimmt werden. Dies wird exemplarisch an
drei Querschnittsmodellen durchgefihrt.

Anhand der messtechnisch bestimmten Flatterderivative wird die Grenze fur den
Ubergang der Anwendung der instationdren Theorie zur quasi-stationaren Theorie be-
stétigt. Fur die drei untersuchten Querschnitte kdnnen quasi-stationére Verhatnisse fr
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eine reduzierte Geschwindigkeit U,g > 20 angenommen werden. Auf der Basis der
gemessenen Flatterderivative werden die statischen Kraftbeiwerte und ihre Gradienten
durch eine Einpassung von Ansatzfunktionen in Form von Polynomen fiir den entspre-
chenden Bereich reduzierter Geschwindigkeiten U,y > 20 identifiziert. Diese werden
mit den Werten aus den statischen Versuchen verglichen. Hier zeigt sich eine signifi-
kante Abweichung fir den Widerstandsbeiwert Cp. Flr eine algemeingiltige Aussage
sind weitere Untersuchungen an weiteren Querschnitten bei einer Variation der Bewe-
gungsamplitude notwendig.

Die Uberlagerung der selbsterregten und der wirbelerregten Kréfte konnte ebenfalls
bestatigt werden. Diese Uberlagerung im Bereich kleiner reduzierter Geschwindigkei-
ten, die bel den beiden Brickenquerschnitten auftritt, hat Konsequenzen fir die weite-
re Verwendung der gemessenen Flatterderivative. Die Flatterderivative in diesem Be-
reich reduzierter Geschwindigkeiten konnen weder fir den Nachweis der aeroelasti-
schen Stabilitdt noch fir eine Transformation in den Zeitbereich verwendet werden.
Zukinftige Untersuchungen missen zeigen, wie ein Auftreten eines Stabilitétsprob-
lems bei einer reduzierten Geschwindigkeit in diesem Bereich in Anbetracht des Ein-
flusses wirbelerregter Kréafte zu bewerten ist.

Der dritte Teil der Arbeit stellt zwei Verfahren zur Identifikation von Indizial- bzw.
Sprungantwortfunktionen vor. Eines basiert auf der Approximation von aeroelasti-
schen Frequenzantwortfunktionen durch rationale Funktionen und das andere auf der
Approximation der gemessenen aeroelastischen Krafte im Zeitbereich. Beide Verfah-
ren verwenden denselben Typ von Ansatzfunktionen. Es kann gezeigt werden, dass
eine einzelne instationdre Messung im Zeitbereich, eine Beschleunigung des Modells
aus der Ruhelage heraus auf eine stationare harmonische Schwingung, nicht ausreicht,
um die entsprechende Sprungantwortfunktion eindeutig zu identifizieren. Die im Zeit-
bereich identifizierten Sprungantwortfunktionen zeigen ein hohes Mal3 an Diversitét.

Die im Frequenzbereich identifizierten Sprungantwortfunktionen zeigen eine Abhan-
gigkeit von der gewéhlten Polynomordnung der Ansatzfunktionen. Durch einer Verifi-
kation im Zeitbereich konnte gezeigt werden, dass die gefundenen Sprungantwortfunk-
tionen eines Systems mit den Freiheitsgraden z und a, sieche Abb. 27, fiir die Berech-
nung der aeroelastischen Krafte im Zeitbereich fir eine aus der Ruhe startende harmo-
nische Bewegung verwendet werden konnen. Da die Versuche entkoppelt, d.h. jeweils
an einem Einfreiheitsgradsystem, durchgefihrt wurden, kann tber die Gultigkeit des
Superpositionsprinzips bei einer gekoppelten Schwingung des Querschnitts auf mehre-
ren Freiheitsgraden keine Aussage gemacht werden. Dazu miissen Versuche durchge-
fuhrt werden, die eine gleichzeitige Schwingung des Modells in mehreren Freiheits-
graden beinhalten. Um dies realisieren zu kénnen, muss die Mechanik des Versuchs-
standes erweitert werden.
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Gerét Spezifikationen
Kraftmesswaage Dehnungsmessstreifen:
HBM 1-LY13-6/120
Max. Belastung je Kraftmessarm: 500 N
L asersensor Micro-Epsilon opto NCDT 1605-100
Messbereich: £ 50 mm
Verstarker 1 Rheinmetall Mess- und Priiftechnik GmBH
RMPVD8TS
5 kHz Tragerfrequenzverstarker
Verstarker 2 HBM KWS 3082 S7
5 kHz Trégerfrequenzverstarker
A/D Wandler Goldammer Multichoice USB 32 BNC
Auflésung: 16 bit
Drehstrommotor SEW R67 DV132H4/BMG/TF

Leistung: 5,5 kW
Drehmoment: 181 Nm
Drehzahl: 11,6 - 290 U/min

Frequenzumrichter

SEW Typ: MOVITRAC 31C055-503-4-00
Inkl. EMV Modul

Tabelle 32: Spezifikationen der Sensoren und M essger ate
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B - Darstellung der dynamischen Kalibrierkréafte in der komple-

xen Ebene
Vertikalkrafte
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Abb. 134:
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C - Querschnittszeichnungen
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D - Flatterderivativein der komplexen Ebene
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Abb. 136: Darstellung der Flatterderivative des Tragflligelsin der komplexen Ebene
alsFunktion der reduzierten Geschwindigkeit U, ¢
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Abb. 137: Spektren der Auftriebskraft der statischen Messungen bei einem Anstromwikel a =0
des Tragfliigelquer schnitts
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Abb. 138: Darstellung der Flatterderivative des Quer schnitts der TACOMA NARROWS Briickein
der komplexen Ebene als Funktion der reduzierten Geschwindigkeit U,
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Abb. 139: Darstellung der Flatterderivative des Querschnitts der STRELASUNDBRUCKE in der
komplexen Ebene als Funktion der reduzierten Geschwindigkeit U, ¢
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E — Mechanische Systemkr afte im Zeitbereich

Referenzmessung Windmessung
20 T r . . . .
10
E.
[N] 0
-10
E.
[N]
R
[N] ' ' I\ \u
. ol :
I A “ll' o0 L A |-
| | | | f=20Hz/U=6,7m/s
2 : ! ! : 4 : ; ; :
400 2000

f=: 1,0Hz/U =185 r:nfs

200 1000
O f )
f{ -1000 |
-2000 5
5 0 1 2 3 4 5
[s]
——Messsignal - - —gefiltertes Messsignal ——num. Systemantwort

Abb. 140: Kr&fte des mechanischen Systemsin den Referenz- und den Windmessungen
NACAO0020 Tragflugel (Tell 1)
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Referenzmessung Windmessung
T T . 100 . i T

50l i |
i .||..|\\ M M i i :'| M :I m

o T

f=4,0 Hz /U = 10,0 m/s
-100 ' : : '

f= 40Hz/U 73m/s

10}
Ji h.nh”l i

B b A

I—19I-|Iz/U|93rrl1/s

-20
2000

1000 ||||.| | |

-1000 } | 'l it | { u ][ ”

-2000
2000

1000 i JLI||| Il

0

-1000 - AR

-2000
5 0

[s]

——Messsignal - - —gefiltertes Messsignal ——num. Systemantwort

Abb. 144: Kr&fte des mechanischen Systemsin den Referenz- und den Windmessungen
STRELASUNDQUERUNG (Teil 1)



222

Referenzmessung

Windmessung

200 : ; ; : 500

f—BOHz/U 40m/s

Illx.lll. TS,

WI\I‘II\ H\J. A NARAR AR

f|—4,0 I-Ille|=9,9 m/s

. I S S 0
T r r . 40

20

Y
o
T

1 2 3 4
]

——Messsignal - = —gefiltertes Messsignal ——num. Systemantwort

Abb. 145: Kr&fte des mechanischen Systemsin den Referenz- und den Windmessungen

STRELASUNDQUERUNG (Teil 2)



223

F — Sprungantwor tfunktionenver gleich
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G — Approximationen der Frequenzantwortfunktionen
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Abb. 148: Amplitude der Approximationen der Frequenzantwortfunktionen
NACAQ020 Tragfltigel (Teil 1)
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Abb. 149: Amplitude der Approximationen der Frequenzantwortfunktionen
NACAQ020 Tragfltigel (Teil 2)
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H — Verifikation der Frequenzber eichsapproximationen
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Abb. 158: Aeroelastische Auftriebskraft bei Rotationsschwingung — NACAQ0020 Tragfllgel
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