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Einleitung

Vibro-akustische Messungen bei Flug- und Bodentests
haben den Nachteil hoher Komplexitit, so dass insbesondere
bei Flugtests nicht alle Einflussparameter beherrschbar sind.
Im ZAL TechCenter steht ein voll skalierter akustischer
Rumpfdemonstrator in einem reflexionsarmen Raum
(Abmessungen 22,5 x 12 x 8,5 m) zur Verfiigung, an dem
unter  kontrollierten Bedingungen realistische Tests
durchgefiihrt werden konnen (siehe Abb. 1). Zur akustischen
Anregung dient ein phasengesteuertes Lautsprecher-Array
mit 128 Kanilen, das in geringem Abstand auflerhalb des
Rumpfs angebracht und in der Lage ist, ebene Wellen zu
erzeugen [1]. Am realen Flugzeug wird der Eintrag des
luftiibertragenen ~ Triebwerkslarms in  die  Struktur
gewohnlich durch Beschleunigungsmessungen auf der
Rumpf-Innenseite ~ bestimmt. Das  Anbringen  von
Beschleunigungssensoren  jedoch  ist  arbeits- und
zeitaufwindig; zudem wird durch die Eigenmassen der
Beschleunigungssensoren das Schwingungsverhalten der
Struktur beeinflusst. Bei einer mit Lining, Hatracks usw.
eingeriisteten Kabine sind Messungen an der Primérstruktur
gar nicht erst moglich. Im Rahmen des Forschungsvorhabens
Lufo V-2 (Flight-LAB) soll daher ein Messverfahren
entwickelt werden, bei dem die Strukturschwingungen
moglichst beriithrungslos von der Aufenseite gemessen
werden. Das Verfahren soll zudem die dafiir erforderlichen
Betriebs- und Investitionskosten geringhalten.

Abbildung 1: Acoustic Flight-LAB Demonstrator mit
Lautsprecher-Array im reflexionsarmen Raum des ZAL
TechCenter.
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Beriihrungslose Schwingungsmessung

Stand der Technik ist das Laser-Vibrometer, das die
Schnelle schwingender Strukturen unter Ausnutzung des
Doppler-Effekts erfasst. Um es im begrenzten Raum
zwischen Lautsprecher-Array und Rumpfstruktur anwenden
zu konnen, miisste jedoch zusitzlich ein Umlenkspiegel-
Mechanismus installiert werden. Ein weiterer Nachteil sind
die hohen Kosten.

Unter bestimmten Voraussetzungen (s.u.) ist es auch
moglich, von der Schallschnelle u(¢) in unmittelbarer Néhe
einer Struktur auf die Strukturschwingungen zu schlielen.
Es gibt zwei Verfahren zur Messung der Luftschall-
Intensitét I(t) = p(t) - u(t), die hierfiir in Frage kommen: Die
p-u-Sonde bzw. Microflown-Sonde misst die Schallschnelle
iiber die von den Partikelbewegungen verursachten
Temperaturschwankungen [2]. Die p-p-Sonde, iiblicherweise
als Intensitdtssonde bezeichnet, bestimmt die Schallschnelle
iiber den Gradienten des Schallwechseldrucks p(x), der iiber
die zwischen zwei Mikrofonen mit Abstand Ar gemessene
Druckdifferenz angenéhert wird:
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mit der Dichte der Luft p. Die Giiltigkeit dieser Ndherung fiir
das vorhandene Equipment (Microflown Standard-PU-Sonde
mit Signalkonditionierer, zwei Messmikrofone von Typ
PCB, DEWESoft X2 Messsystem) wurde zundchst im
Freifeld tiberpriift; dafiir wurde die Messanordnung gemif3
Abb. 2 verwendet. In Verlidngerung der Verbindungslinie der

Sensoren war in ca. 1,5 m Abstand ein Lautsprecher
platziert, der mit weilem Rauschen angeregt wurde.

Q Mikrofon 1: p,
|D Microflown: u
o O Mikrofon 2: p,

Abbildung 2: Messanordnung fiir die Freifeldmessung.

Ar=0,05m

Die mit der Microflown-Sonde gemessene Schnelle konnte
durch die Gradientenmethode sehr gut approximiert werden.
Im Frequenzbereich zwischen 150 Hz und 1,9 kHz betrégt
der Amplitudenfehler, ermittelt mit der Formel
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maximal 1 dB, die Phasendifferenz maximal 0,2 rad.

In [3] wurde gezeigt, dass man zwischen einer
schwingenden Oberfldche und dem akustischen Nahfeld eine
Region  definieren = kann, innerhalb  derer  die

Normalkomponente der Schallschnelle der Strukturschnelle
der Oberflache entspricht. Die Bedingung fiir dieses
sogenannte ,,Very Near Field* lautet

ret et o€ 3),
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wobei r dem Abstand von der Oberfliche, L der
Biegewellenldnge  der  Strukturschwingung, ¢  der

Schallgeschwindigkeit in Luft und 4 bzw. f der Wellenlidnge
bzw. Frequenz des Luftschalls entspricht. Mit wachsender
Ordnung der Biegemoden der Struktur steigt also die
maximale Frequenz und sinkt der maximale Messabstand,
bei der bzw. dem die Strukturschnelle aus der Schallschnelle
mit noch akzeptablem Fehler abgeleitet werden kann.

Abbildung 3: Messanordnung fiir die Vibrationsmessung
mit Position des Exciters auf der Riickseite (weifl) und
Auswerteposition (rot).

Vibrationsmessung an einem Sandwichpaneel

Als Teststruktur fiir die Validierung diente ein Flugzeug-
Deckenpaneel mit den Abmessungen 0,6 x 0,4 m, frei
schwingend gelagert und an der Riickseite mit einem Exciter
des Typs Visaton (Durchmesser 3,5 cm) versehen [4].
Angeregt mit weilem Rauschen, wurde das Paneel an 24
Positionen in einem Raster von 10 cm kartiert, wobei jeweils
die Normalbeschleunigung mit einem Beschleunigungs-
sensor des Typs PCB, die Schallschnelle in Normalrichtung
mit der Microflown-Sonde sowie die Schalldruckdifferenz
mit zwei Mikrofonen mit Abstand 2,5 cm gemessen wurde
(siehe Abb. 3). Der Abstand der Microflown-Sonde von der
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Oberflache betrug 1,5 cm, das akustische Zentrum des
Mikrofonpaars war 2,75 cm von der Struktur entfernt. Dies
liegt knapp unter dem maximalen Messabstand, der fiir die
(4,4)-Mode (L = 0,18 m) gemial} Gl. (3) r = 2,9 cm betrégt.
Die effektive Strukturwellenldnge errechnet sich dabei fiir
eine rechteckige Platte mit den Mode-Indizes (n., n,) gemif
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Die entsprechende Maximalfrequenz betrigt ebenfalls nach
Gl. 3) f=1,9 kHz.
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Die Normalbeschleunigungen lassen sich aus den mit
Microflown-Sonde und Mikrofonpaar bestimmten Normal-
schnellen durch Ableitung im Zeitbereich bzw. Multi-
plikation mit jo = j-2zf im Frequenzbereich berechnen.
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Abbildung 4: Amplitude (oben) und Phase (unten) der mit
den verschiedenen Methoden gemessenen Normal-
beschleunigung an der Auswerteposition.

Abb. 4 zeigt beispielhaft Amplitude und Phase der mit allen
drei Methoden gemessenen Normalbeschleunigung an der in
Abb. 3 markierten Auswerteposition, in Abb. 5 sind die
jeweiligen Fehler bezogen auf die Beschleunigungs-
aufnehmer-Messung dargestellt.
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Abbildung 5: Amplitudenfehler (oben) und Phasenfehler
(unten) der mit Microflown und Gradientenmethode
bestimmten Normalbeschleunigung an der Auswerte-
position in Bezug auf die Strukturbeschleunigung.

Durch Aufsummieren der Amplitudenspektren aller 24
Messpositionen konnten 16 Resonanzfrequenzen identifiziert
werden, bei denen die zugehorigen Schwingungsformen
bestimmt wurden. Mit dem Frequency Domain Assurance
Criterion (FDAC) wurde die Korrelation der mit Microflown
und Gradientenmethode ermittelten Schwingungsformen zu
den entsprechenden Strukturbeschleunigungen berechnet,
wie in Gl. (5) fiir die Microflown-Daten angegeben:

([auF]H [aBA])
([auF]H [auF])([aBA]H [aBA])

Analog zum Modal Assurance Criterion (MAC) liegt der
FDAC-Wert zweier Schwingungsvektoren zwischen 0 fiir
Orthogonalitidt bzw. keine Korrelation und 1 fiir Identitit
bzw. maximale Korrelation. Die mit beiden beriithrungslosen
Methoden bestimmten Schwingungsformen weisen eine sehr
hohe Korrelation zu denen der Strukturbeschleunigung auf
(bei den ersten 11 Resonanzen unterhalb von 650 Hz > 0,95,
bei den weiteren 5 Resonanzen bis 1 kHz > 0,9). Abb. 6
zeigt beispielhaft die Amplitude, Abb. 7 die Phase der
Normalbeschleunigung fiir die 3. Resonanz bei f'= 150 Hz.
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BA: abs(a) [dB] - f = 150 Hz

uF: abs(a) [dB] - f = 150 Hz
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Abbildung 6: Amplitude der Normalbeschleunigung in dB
fiir die 3. Resonanz bei f= 150 Hz (oben: Beschleunigungs-
aufnehmer, mitte: Microflown, unten: Gradientenmethode).
Der Wertebereich ist jeweils angepasst, der Dynamik-
bereich ist gleich.

In Abb. 7 ist schlieBlich die Kohidrenz zwischen
Strukturbeschleunigung und Normalschnelle (Microflown
und Gradientenmethode) sowie Strukturbeschleunigung und
mit der Microflown-Sonde gemessener Tangentialschnelle
(x- und y-Komponente) am Anregungspunkt dargestellt. In



allen Fillen bricht die Kohirenz in den Frequenzbereichen
zwischen den Resonanzen ein, ansonsten korrelieren die
normal zur Oberfliche durchgefiihrten Messungen sehr gut
mit der Beschleunigungsaufnehmer-Messung. Auch die
Tangentialkomponenten weisen eine hohe Korrelation zur
Strukturbeschleunigung auf, auch diese enthalten also
Anteile des abgestrahlten Schalls.
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Abbildung 6: Phase der Normalbeschleunigung fiir die 3.
Resonanz bei f = 150 Hz (oben: Beschleunigungs-
aufnehmer, Mitte: Microflown, unten: Gradientenmethode).
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Abbildung 7: Kohirenz zwischen Strukturbeschleunigung
und Normal- bzw. Tangentialkomponenten der Schnelle am
Anregungspunkt.

Zusammenfassung und Ausblick

Bei den Resonanzfrequenzen bis 1 kHz sind alle
Schwingungsformen sowohl mit dem Microflown-Sensor als
auch mit der Gradientenmethode sehr gut identifizierbar. Die
mit der Gradientenmethode bestimmten Amplitudenwerte
der Normalbeschleunigung stimmen dabei bis auf einen iiber
den betrachteten Frequenzbereich nahezu konstanten Offset
mit den mit der Microflown-Sonde gemessenen Werten
iiberein. Der Grund fiir den Offset wird im gegentiber der
Microflown-Sonde fast doppelt so groen Messabstand (1,5
cm bzw. 2,75 cm) vermutet.

Zukiinftige Forschung umfasst die Untersuchung des
Einflusses von Storschall, insbesondere bei Anregung der
Struktur durch Luftschall auf Sensorseite. Weiterhin sollen
beide Verfahren am Acoustic Flight-LAB Demonstrator
angewendet werden, wobei sowohl die Primérstruktur von
innen und auBlen als auch die Sekundirstruktur (Lining und
Hatracks) von innen vermessen werden soll. Zur Anregung
kann neben dem Lautsprecher-Array auch ein Shaker
benutzt werden. Als Referenz kann eine kiirzlich gemeinsam
mit Airbus durchgefithrte Beschleunigungsaufnehmer-
Kartierung mit ca. 2500 Messpunkten herangezogen werden.
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