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Einleitung

Das ,,CleanSky?2 - Airframe“ Projekt ,DA9 - Engine To-
nal Noise“ ist eine Kooperation zwischen Dassault Avia-
tion und dem Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raum-
fahrt (DLR). Im Rahmen dieses Projekts wurden zwei
umfangreiche vibroakustische Messkampagnen am DLR
ISTAR durchgefiihrt, einem Forschungsflugzeug vom Typ
Falcon 2000LX. Ein Ziel dieses Projekts war die Erwei-
terung des Versténdnisses der Entstehung von Larm in
Flugzeugkabinen aufgrund von Triebwerksschwingungen.
Dabei kam neben der sehr arbeits- und zeitintensiven Me-
thode der Messung mit Beschleunigungsaufnehmern und
dem ,Roving Grid“ Verfahren auch ein ,Digital Image
Correlation“ System zum Einsatz. Dieses kamerabasier-
te Messsystem konnte Messungen dieser Art zukiinftig
vereinfachen und beschleunigen. An dieser Stelle soll, ne-
ben einer Ubersicht iiber die eigentliche Messung, vor al-
lem auf die Nutzung dieses Systems eingegangen werden.
Weitere Details zur Analyse der Energiepfade mittels der
STI (Structural Intensity), die einen starken Einfluss auf
die Durchfithrung der Messung hatte, finden sich in [1].

Vibroakustische Messung

Die von den Triebwerken ausgehenden Vibrationen wa-
ren das Hauptaugenmerk der durchgefithrten Messun-
gen. Insbesondere die tonalen Vibrationen und deren
Transfer in das innere der Flugzeugkabine sollten unter-
sucht werden. Eine bewédhrte Methode fiir die detaillier-
te Analyse des Energieflusses durch eine Struktur ohne
eindeutige Transferpfade ist die STI-Methode. Sie erfor-
dert allerdings sehr detaillierte, engmaschige Messgitter.
Tatséchlich ist es so, dass je hoher die Gitterdichte, de-
sto besser [2] die Ergebnisse der STI. Im Rahmen des
Projektes war es allerdings nicht moglich, die gesamte
Rumpfstruktur mit einem so dichten Gitter zu vermes-
sen, wie es zum Beispiel zuvor an der Laborstruktur des
»Acoustic Flight-Lab“ durchgefiihrt wurde [3], da bei der
Messung an Flugzeugen aus kostengriinden enge zeitliche
Einschrankungen zu beriicksichtigen sind.

Fiir die beschriebene Messung sind folgende Eigenschaf-
ten des DLR ISTAR, eine Falcon 2000LX, relevant: Der
ISTAR hat Hecktriebwerke, ist 20,2 m lang und hat eine
Kabinenbreite von 2,35 m. Ausgehend von diesen Merk-
malen wurde das Sensorgitter entworfen. Die aufgenom-
menen Daten sollen zur Berechnung der Strukturinten-
sitdten verwendet, um einen Eindruck vom Energiefluss
der Schwingungen durch den Rumpf zu erhalten.

Um eine maximale Anzahl von Messpositionen mit einer
begrenzten Anzahl von Sensoren zu erreichen, wurde ein
~Roving Grid*“ verwendet. Einen detaillierten Uberblick
iiber das angewandte Testverfahren ist in [3] zu fin-
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den. Das Verfahren unterteilt das Messgitter in Unter-
abschnitte, die so optimiert sind, dass moglichst viele
Sensoren gleichzeitig genutzt werden koénnen, wihrend
gleichzeitig eine einfache Installation der nachfolgenden
Unterabschnitte moglich ist. Die Form der Teilnetze
héngt von der Zugénglichkeit der Struktur vor Ort, dem
verfiigbaren Platz fiir die Kabelverlegung usw. ab. Bei
diesem Test kam erschwerend hinzu, dass die Installati-
on an der Auflenseite eines bereits lackierten Flugzeugs
erfolgte, was die genaue Lokalisierung der Sensorpositio-
nen sehr schwierig und zeitaufwéndig machte.

Im Zeitrahmen des Projekts und der Zugénglichkeit des
Testflugzeugs konnten diese Ziele nur mit einigen Kom-
promissen erreicht werden. Es wurde beschlossen, nicht
mehr als fiinf Unterabschnitte mit jeweils bis zu 300
Sensoren zu verwenden, da mehr Unterabschnitte in der
vorgesehenen Zeit nicht machbar wéren und mehr Sen-
soren parallel zueinander die Grenzen dessen, was zur
Verfiigung stand, iiberschreiten wiirden.

Abbildung 1: Das DLR ISTAR mit installierter Sensorkon-
figuration C1. Das gesamte Messgitter ist auf dem Rumpf
durch abnehmbare Aufkleber markiert. (©) 2022 DLR

Zusétzlich wurde die detaillierte Messungen auf ei-
ne Hilfte des Flugzeugs beschrinkt. Mit diesen Ein-
schrankungen wurde ein Messgitter mit 1310 Positionen
(siche Abbildung 2) entworfen, die sich auf fiinf Sensor-
konfigurationen verteilen. Zusétzlich wurde eine begrenz-
te Anzahl von Sensoren zu Kontrollzwecken auf der an-
deren Seite des Flugzeugs installiert (sieche Abbildung 3).

Wiéhrend bei fritheren Messungen mit Sensoren [4] 15
Sensoren pro Hautfeld und umliegenden Versteifungen
verwendet wurden, ist diese Messung auf 6 Sensoren pro
dquivalenter Struktur beschriankt. Dies limitiert natiirlich
die Frequenz, bis zu der Informationen aus den Daten ge-
wonnen werden konnen, aber andernfalls wire das Ziel,
Daten entlang des grofiten Teils des Rumpfes zu erfas-
sen, nicht erreicht worden. Weitere Einzelheiten zum all-
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Abbildung 2: Der Haupttest wurde mit 5 Konfigurationen
C1 bis C5 durchgefiihrt, die nacheinander installiert und ge-
messen wurden. C1 in gelb. C2-5 in blau

/
.//
: ./ |
o E ARy
R : —%: ) : : T

Abbildung 3: 24 Sensoren wurden fest auf der linken Seite
des ISTAR installiert

gemeinen Aufbau des Messsystems und der Signalverar-
beitung sind in [3] zu finden.

In einer zweiwtchigen Messkampagne wurden Schwin-
gungsantworten des DLR ISTAR an 1350 Positionen
erfasst. Zusétzlich wurden triebwerksinduzierte Vibra-
tionen an 275 Positionen gemessen. Die Daten decken
den niedrigen bis mittleren Frequenzbereich ab und sind
von ausreichender Qualitét fiir die geplanten Arbeiten
zur FE-Modellanpassung und zur Energieflussberech-
nung mittels STI.

Principle Operational Deflection Shapes

Fiir den hier vorgestellten Vergleich wurde die Methode
der Principle Operational Deflection Shapes (PODS) ver-
wendet, um eine reprasentative Form der Betriebsschwin-
gungsform fiir Bénder von £2.5Hz um eine bestimmte
tonale Anregung durch das Triebwerk zu erhalten. Eine
detailierte Beschreibung der Methode ist in [1] zu finden.

Aus Spektren der Triebwerksldufe (siehe [1]) konnten die
tonalen Anregungsfrequenzen der Triebwerke entnom-
men werden. Im niedrigen Frequenzbereich lagen diese
bei 137 Hz, 274 Hz und 403 Hz. Die in den Abbildungen 6,
7 und 8 gezeigten PODS zeigen die Strukturantwort um
eben diese Frequenzen, ermittelt mit der PODS-Methode

aus Daten der Shakeranregung am Pylon..

Diese Daten stellen die Grundlage fiir den Vergleich mit
dem DIC System dar. An anderer Stelle (siehe [1]) wur-
den diese Daten auch genutzt um den detaillierten Ver-
lauf der Schwingungsenergie durch die Rumpfhaut zu un-
tersuchen. Hier sei dazu nur gesagt, dass dies ohne Ver-
wendung der STT rein auf Basis der Schwingungsformen
nicht moglich ist.

DIC - Digital Image Correlation

Die zweite Messkampagne im Projekt ermoglichte unter
anderem den Test eines DIC (Digital Image Correlati-
on) Systems parallel zu der oben beschriebenen Messung.
Dadurch konnte dieses im Einsatz an einer realen Flug-
zeugstruktur unter den selben Voraussetzungen wie die
sensorbasierte Messung erprobt werden. Da DIC Syste-
me mit Hilfe von digitaler Bildverarbeitung, vornehm-
lich Bildkorrelation [5], ein Verschiebungsfeld bestimmen,
gelten fiir diese Systeme die iiblichen Einschrinkungen
und Vorteile bei der Erfassung dieser Messgrofie. Die Ver-
schiebung fillt proportional zu der Frequenz verglichen
mit der Schnelle, wihrend die Beschleunigung steigt.
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Abbildung 4: Das DIC System im Einsatz am ISTAR.
Das aufgebrachte Muster unterhalb des Triebwerks und das
Stereo-Kamerasystem sind deutlich zu erkennen. Gemessen

wurde auf einer Fldche von 1,5m x 1,5m mit einer Auflésung
von 4 MP und 2000 fps.

Daraus ergibt sich: Bei hohen Frequenzen ist die Messung
der Verschiebung iiblicherweise durch ein geringes Signal-
zu-Rausch Verhiltnisses eingeschriankt. In Laborversu-
chen zeigte sich allerdings [6], dass dieses Messsystem
durchaus im vibroakustischem Standschwingversuch ein-
setzbar sein konnte. Da diese Art der Messung sehr zeit
effizient ist, das gesamte Sichtfeld des Stereokamerasy-
stems kann wihrend weniger Minuten erfasst und mit ei-
ner sehr hohen rdumlichen Auflésung gemessen werden,
wurde die Moglichkeit genutzt das System an einem rea-
len Flugzeug bei geringer Anregung zu testen.

Die DIC Messung musste aus zeitgriinden in einem Be-
reich des ISTAR Rumpfes auf der den Shakern und Be-
schleunigungssensoren gegeniiberliegenden Seite durch-
gefithrt werden. Daraus folgt auch, dass die Messdaten
des DIC Systems nicht objektiv mit den Ergebnissen der
Beschleunigungssensoren verglichen werden kénnen. Al-
lerdings ist ein subjektiver Vergleich durchaus moglich



Abbildung 5: Aufteilung des Bildfeldes des Kamerasystems
in ,, Interrogation Zones*“. In jedem dieser Felder wird der mitt-
lere Verschiebungswert in drei Raumrichtungen bestimmt.

und nicht ohne Wert. Fiir diesen ersten Versuch soll-
te insbesondere festgestellt werden welche Moglichkeiten
und Einschrankungen diese Messmethode im Bereich vi-
broakustischer Messungen an Flugzeugen bietet.

Die Ergebnisse sind in den Abbildungen 6, 7 und 8 zu se-
hen. Grundsitzlich lisst sich eine Ahnlichkeit erkennen,
aufgrund der Tatsache das die Daten aber von Unter-
schiedlichen Seiten einer nicht symmetrischen Struktur
stammen lasst sich diese nicht ndher quantifizieren, etwa
durch den Einsatz geeigneter Vektorkorrelationsverfah-
ren.

Zusammenfassung

Aufgrund der Einschrinkungen wihrend der Messkam-
pagnen konnten die Daten aus den unterschiedli-
chen Messsystemen nur oberflachlich verglichen werden.
Trotzdem lassen sich ein paar klare Erkenntnisse aus den
Daten gewinnen: Die DIC Messdaten sind oberflichlich
betrachtet dhnlich der Ergebnisse der Sensormessungen
und sollten sich von ihrer Qualitdt her fiir eine STI Ana-
lyse eignen. Der angestrebte Frequenzbereich konnte mit
dem DIC-System gut aufgelost werden und die Schwin-
gungsformen heben sich deutlich vom Grundrauschen ab.
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Abbildung 6: Vergleich von Sensordaten(links, schwarz der
vom DIC System abgedeckte Bereich) und DIC-Daten(rechts)
bei 137 Hz.
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Abbildung 7: Vergleich von Sensordaten(links, schwarz der
vom DIC System abgedeckte Bereich) und DIC-Daten(rechts)
bei 274 Hz

Abbildung 8: Vergleich von Sensordaten(links, schwarz der
vom DIC System abgedeckte Bereich) und DIC-Daten(rechts)
bei 403 Hz
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