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1. Einfiihrung

Der Luftverkehr leistet ein wichtiger Beitrag zur Sicherung der Mobilitat und damit der
Lebensqualitdit und wird auch auf politischer Ebene dementsprechend eingestuft.
Nichtsdestoweniger ist seine Abwicklung mit einer Reihe von Umweltbelastungen verknipft,
von denen der Larm aus Sicht der Betroffenen an erster Stelle zu nennen ist. Um das
wachsende Luftverkehrsaufkommen mdéglichst umweltgerecht abwickeln zu kénnen, kommt der
Minimierung der Larmbelastung daher eine essentielle Bedeutung zu. Aus technischer Sicht
muss die Larmminderung an der Quelle dabei der primare Ansatz sein. Zusatzlich besteht die
Maoglichkeit, operationelle Verfahren (also An- und Abflugverfahren) zu optimieren. Wie die
Ergebnisse des flunfjahrigen Projekts Leiser Flugverkehr aufzeigen, bietet dieser Ansatz
kurzfristig umsetzbare Ldsungen, die allerdings nicht das gleiche Larmminderungspotenzial
besitzen wie Eingriffe an der Quelle selbst.

Im Rahmen des Projekts Leiser Flugverkehr wurde auf einen neuartigen interdisziplinaren An-
satz zurlckgegriffen, um mogliche Synergieeffekte auszunutzen und die im DLR vorhandenen
Fahigkeiten auf dem Gebiet der Fluglarmforschung zu bindeln. Neben den erwahnten techni-
schen und operationellen MalBhahmen wurden auRerdem Werkzeuge und Techniken entwi-
ckelt, die eine effizientere Behandlung des Fluglarmproblems ermdglichen. Weiterhin wurden —
wohl eine der wichtigsten Aufgaben des Projekts — belastbare Kriterien zur Beurteilung der Wir-
kung des nachtlichen Fluglarms erarbeitet.

Das Projekt Leiser Flugverkehr war insgesamt auf eine Breitenwirkung ausgerichtet. So wurde
ein Fundament geschaffen, das u.a. als Basis fur weitergehende Aktivitaten diente (BMBF-
Vorhaben "Larmarme An- und Abflugvorhaben" im Verbundvorhaben "Leiser Verkehr"). Im
Rahmen der Durchfiihrung des Projekts wurden jedoch auch eine Reihe von neuen Problemfel-
dern identifiziert, die sich z.T. erst durch das aktuelle politische Umfeld (Novellierung des Flug-
larmgesetzes, Umsetzung der EU-Umgebungslarmrichtlinie, Harmonisierung von Larmgrenz-
werten) ergaben. Konsequenz konnte daher nur die Fortsetzung der Arbeiten zur La&rmminde-
rung in einer zweiten Projektphase sein, bei der zum einen die neu identifizierten Problemstel-
lungen aufgegriffen, zum anderen die bisher breit angelegten Aktivitdten problemorientiert ver-
tieft wurden.

1.1. Ziel des Projekts ,,Leiser Flugverkehr II*

Ziel des Projektes war es, konkrete Losungsvorschlage zu liefern, wie Larm im Umfeld von
Flughafen realistisch gemindert werden kann. Dieses liel3 sich auf vier Themenbereiche auf-
spalten: Zum einen die Larmminderung an der Quelle, hier ist langfristig das grof3te Potential
zur Larmminderung zu finden und zum anderen die Umsetzung von neuen Flugverfahren, diese
bieten kurzfristiges Larmminderungspotential. Um die Reduktion von larmbelasteten Flachen im
Umfeld von Flughafen durch diese Verfahren und technische Modifikationen sowohl akustisch
als auch medizinisch beurteilen zu kénnen sind die Themenbereiche Modellierung und
Wirkungsforschung notwendig.

Dabei wird durch den interdisziplinaren Ansatz das ,know how’ aus mehreren Arbeitsgebieten
zusammengetragen. So konnten MafRnahmen und deren Wirkung besser beurteilt und bewertet
werden. Z.B. sind technische Malinahmen denkbar, die zwar zu einer Larmminderung im Um-
feld von Flughéfen fuhren, sich aber aus operationellen Griinden nicht realisieren lassen. Somit
stellt das Projekts am Ende neues Grundlagenwissen zur Verfligung erganzt durch Aussagen
zur technischen Machbarkeit der daraus abzuleitenden MafRnahmen und Kenntnisse Uber die
Reaktionen des Mensch auf Verkehrslarm.

Die spatere Durchsetzung moglicher Verfahren zur Larmminderung und Beurteilung liegt aller-
dings beim Flughafenbetreiber und bei den politisch Verantwortlichen. Das DLR-Projekt Leiser

3



Leiser Flugverkehr
: ;% Abschlussbericht zum Projekt ,Leiser Flugverkehr 11 %

Flugverkehr Il kann hier Werkzeuge liefern, die sowohl auf ihre Wirksamkeit als auch auf die
Realisierbarkeit Uberprift wurden.

1.2 Ergebnisse des Projekts

Das Projekt ,Leiser Flugverkehr 1I“ konnte im Marz 2007 erfolgreich abgeschlossen werden.
Aus der Vielzahl von Ergebnissen sollen im Folgenden die wichtigsten herausgegriffen werden.
Ziel des Projektes war die Verkehrsiubergreifende Beurteilung der Larmbelastung auf den Men-
schen, deren Prognose, sowie konkrete Vorschlage zur Minderung der LaArmbelastung im Um-
feld von Flughafen. Dazu gehéren nicht nur technische MafRnahmen sondern auch Flugverfah-
ren und deren bord- und bodenseitige Umsetzung.

Im Rahmen der Larmbelastung von Menschen konnten Daosis-Wirkungsbeziehungen fir Ver-
kehrslarmbedingte Schlafstérungen erstellt und Unterschiede zwischen den Verkehrstréagern
Luft/Schiene/StralRe ermittelt werden. Im Gegensatz zur subjektiven Wahrnehmung sinkt die
Reaktionswahrscheinlichkeit auf Gerdusche im Schlaf in der Reihenfolge Schienenlarm - Stra-
Renlarm - Flugverkehrslarm. Dennoch flhlten sich die Versuchspersonen am néachsten Morgen
durch Fluglarm am starksten belastigt. Es konnte aul3erdem gezeigt werden, dass die Kombina-
tion von Larm verschiedener Verkehrstrager entsprechend starkere Stérwirkungen hervorruft,
wobei die Gesamtwirkung kleiner war als durch Summation der Einzelwirkungen erwartet. Den-
noch bekraftigen die Ergebnisse, dass eine Gesamtlarmbetrachtung zur Vermeidung von uner-
winschten Larmwirkungen angebracht ist.

Aus technischer Sicht konnten im Rahmen der Larmminderung am Flugzeug eine nahezu voll-
standige Unterdriickung des Hinterkantengerédusches durch birstenartige Kantenmodifikationen
erreichen werden. Weiterhin wurden wesentliche Auslegungsparameter sowie grundlegende
Skalierungsgesetze fur die technische Umsetzung solcher Modifikationen ermittelt. Die Mes-
sungen und Rechnungen zur Gerauschabschattung fur die neue Flugzeugkonfiguration LNA1
haben gezeigt, dass bei Uber den vorwarts gepfeilten Tragflachen angeordneten Triebwerken
eine deutliche Minderung des zum Boden hin abgestrahlten Triebwerksgerausches erreicht
werden kann. Die qualitative Analyse der jeweiligen Wirbelschleppen fur die Flugzeugkonfigura-
tion LNA1 und eine konventionelle Flugzeugkonfiguration zeigte, dass das LNAL kein groReres
Wirbelschleppen-Gefahrdungspotenzial besitzt.

Im Rahmen von Flugverfahren und deren bord- und bodenseitige Umsetzung konnte u.A. durch
die Erweiterung der FMS-Funktionalitdt eine bessere Einhaltung der Zielzeiten z.B. bei Wind-
abweichungen erreicht werden, so dass eine hohe Auslastung des Flughafens erreicht wird.
Dazu wurden in Kooperation mit der TU-Berlin Simulatorversuche am ZFB erfolgreich abge-
schlossen. Weiterhin konnten die Auswirkungen eines Larmreduzierenden Anflugverkehrsma-
nagements mittels Schnellzeitsimulationen untersucht werden.

Bezuglich der Larmerzeugung durch Bodengebundene Operationen auf einem Flughafen ergab
sich, dass Landungen mit Gegenschub und Start praktisch gleich laut sind. Im Vergleich dazu
sind die Gerauschpegel durch APU Nutzung und Rollvorgange etwa 10 dB niedriger. Die Bo-
dengebundenen Operationen sowie die Wirkung des Larms auf den Menschen wurden in das
neuentwickelte Prognosetool integriert, ebenso neue Schallausbreitungsmodelle, die nicht nur
eine Standardatmosphére bertcksichtigen, sondern Tages- und Jahreszeiten bedinge Wetter-
lagen einbeziehen. Dadurch lassen sich technische MaRnahmen zur Reduktion von Fluglarm
und neue Flugverfahren hinsichtlich ihrer Emission besser beurteilen.
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2. Larmwirkungsforschung

21. Hintergrund und Motivation

Aus Belastigungsstudien ist bekannt, dass (bei gleichem Dauerschallpegel, z.B. Lpgy) Fluglarm
starker belastigt als Stral3enverkehrslarm, und dieser wiederum starker beléstigt als Schienen-
verkehrslarm [4]. Hierdurch resultierte ein sogenannter Schienenbonus von 5 dB im deutschen
Bundesimmissionsschutzgesetz. Die gleiche Rangfolge zeigte sich auch fur den Anteil subjektiv
stark Schlafgestorter [5].

Weitaus weniger ist tber Unterschiede in der Wirkung der drei Verkehrslarmarten auf physiolo-
gische Funktionen, und hier insbesondere auf den Schlaf, bekannt. Ein Hauptziel der Studie
war es demnach, Unterschiede in der Wirkung der drei Verkehrstrager auf den Schlaf systema-
tisch zu untersuchen. Optimale Voraussetzungen fir einen derartigen Vergleich liefert nur das
Labor, in dem die experimentellen Bedingungen genau vorgegeben werden kdénnen.

Des Weiteren ist offensichtlich, dass viele Menschen nicht nur durch eine, sondern durch zwei
oder sogar alle drei Verkehrslarmarten gleichzeitig belastet werden. Dennoch werden die Ver-
kehrstrager in gesetzlichen Regelwerken einzeln behandelt. Es ist jedoch wahrscheinlich, dass
es zu kumulativen Wirkungen der drei Verkehrslarmarten bei gleichzeitigem Einwirken kommt.
Ein zweites Ziel der Studie war es demnach zu Uberprifen, ob kumulative Wirkungen auftreten,
und wenn ja, ob diese unteradditiv, additiv oder Uberadditiv ausfallen.

2.2 Studiendesign und Methodik

Die Studien fanden zwischen November 2004 und Februar 2006 im Schlaflabor des Instituts fur
Luft- und Raumfahrtmedizin in Kéln statt, das Uber 8 separate Schlafkabinen verfugt. Es wurden
insgesamt 3 Studienabschnitte durchgefuhrt. Jeder Abschnitt bestand aus 3 Phasen, in denen
jeweils 8 Versuchspersonen gleichzeitig fur 11 aufeinanderfolgende Néchte untersucht wurden.
Insgesamt nahmen 72 Versuchspersonen im Alter von 40 = 13 Jahren (Bereich: 18-71 Jahre,
32 mannlich, 40 weiblich) an der Studie teil. Die Versuchspersonen hatten ein altersentspre-
chend normales Horvermdgen und waren schlafgesund. Es wurde bei der Probandenauswabhl
darauf geachtet, dass die Belastigung beziglich der drei Verkehrslarmarten bei den Versuchs-
personen vor der Studie in etwa gleich verteilt war.

Die Studie startete montagabends und endete am Freitagmorgen der darauffolgenden Woche.
Auch am Wochenende wurde gemessen. Der Ablauf der Studie am Abend und am Morgen war
identisch mit der Studie STRAIN (s. [11]). Es wurden abends und morgens computergestiitzte
Leistungstests durchgefiihrt. Fragebdgen wurden eingesetzt, um die subjektive Einschatzung
von Schlafqualitdt und -quantitat, Mudigkeit, Belastigung, und von den Anstrengungen wahrend
des Tages zu erfragen. Im Unterschied zur Studie STRAIN wurde erstmals ein Gedachtnistest
eingesetzt, bei dem die Versuchspersonen am Abend 24 Wortpaare (z.B. Fahrrad/Klingel) so-
lange gelernt haben (jedoch hdchstens 3 Mal), bis bei der anschlieRenden Abfrage (Fahrrad/?)
mindestens 16 Worter erinnert wurden. Am nachsten Morgen wurden die Wortpaare erneut ab-
gefragt. Es sollte die Hypothese, dass Verkehrslarm im Schlaf stattfindende Gedachtnisprozes-
se stort, Uberprift werden. Die Versuchspersonen gingen um 23:00 Uhr zu Bett und wurden
exakt 8 Stunden spater wieder geweckt. Tagsiber konnten sie ihrem normalen Lebensalltag
nachgehen, wobei Nickerchen nicht erlaubt waren.

Hirnstrombild (EEG), Augenbewegungen (EOG) und Anspannungszustand der Muskulatur
(EMG) wurden kontinuierlich in der Nacht aufgezeichnet. Mit diesen Variablen, der sogenannten
Polysomnographie, kann man den Schlaf in verschiedene Stadien einteilen. Man unterscheidet
zunachst zwischen Wachsein und Schlaf. Der Schlaf wird in REM-Schlaf (s.u.) und non-REM-
Schlaf differenziert, und der non-REM-Schlaf wiederum in die Schlafstadien S1, S2, S3 und S4
klassifiziert. Die Schlafstadien S1 und S2 werden auch als Leichtschlaf, die Stadien S3 und S4
als Tiefschlaf bezeichnet. Diese Bezeichnungen beruhen auf der Feststellung, dass Menschen
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aus dem Tiefschlaf schwerer erweckbar sind als aus dem Leichtschlaf. Fur die Klassifizierung
des Schlafs in die finf verschiedenen Schlafstadien und "Wach" wird die Nacht in 30 Sekunden
lange Epochen unterteilt. Jeder Epoche wird entsprechend einem internationalen Standard [6]
eines der oben beschriebenen Schlafstadien zugewiesen. Neben der Dauer ist auch die Struk-
tur des Schlafs wichtig fir dessen regenerative Funktion. Es wird momentan davon ausgegan-
gen, dass sich die verschiedenen Schlafstadien in ihrer Bedeutung fur die Erholsamkeit des
Schlafs unterscheiden. Dabei ist weiterhin unklar, welche Funktion die einzelnen Schlafstadien
genau austben und uUber welche Mechanismen sie diese Funktionen erflllen. Der Tiefschlaf
wird unter anderem wegen seiner Nahe zum Schlafbeginn, wegen seines sofortigen Rebounds
nach Schlafentzug und wegen seiner Assoziation mit hohen sensorischen Schwellen und mit
der Ausschittung von Wachstumshormonen als besonders wichtig fur die im Schlaf stattfinden-
de Regeneration erachtet [2]. Befunde neuester Zeit deuten darauf hin, dass Tiefschlaf an der
Konsolidierung expliziter Gedachtnisinhalte beteiligt ist, wohingegen REM-Schlaf insbesondere
fur die Konsolidierung von impliziten Gedachtnisinhalten bedeutsam zu sein scheint [8]. Der
Wachzustand und das Schlafstadium S1 tragen nicht bzw. kaum zum Erholungsprozess des
Schlafs bei, wahrend das Schlafstadium S2 vermutlich eine intermediére Position einnimmt.

Des Weiteren wurden EKG, Atembewegungen, Atemfluss an Mund und Nase (nur erste Nacht)
und Korperbewegungen, sowie Schallpegel und Lichtintensitat im Schlafraum kontinuierlich
aufgezeichnet. Der Urin wurde zeitgenau Uber die gesamte Nacht gesammelt, morgens gewo-
gen, aliquotiert und eingefroren, um anschlieBend die Ausscheidungsrate der Stresshormone
Noradrenalin und Cortisol zu bestimmen. Die Konzentration von Noradrenalin wurde durch
Hochdruck-Flissigkeits-Chromatographie (HPLC) mit elektrochemischem Detektor, die von
freiem Cortisol mittels eines Radio-Immuno-Assay-Verfahrens (RIA) gemessen.

Die in der Laborstudie eingespielten Verkehrsgerdusche wurden in Schlafraumen von Men-
schen aufgezeichnet, die in der Nahe des Flughafens KéIn/Bonn, in der Néhe einer Stral3e oder
in der Nahe eines Schienenweges wohnten. Es wurden moglichst typische Gerdusche fir jeden
Verkehrstrager ausgesucht. Fir jede der drei Verkehrslarmarten (Fluglarm: aircraft noise — Al,
StraBenverkehrslarm: road traffic noise — RO, Schienenverkehrslarm: rail traffic noise — RA)
wurden insgesamt 40 unterschiedliche Gerausche ausgesucht, jeweils 8 mit einem A,S-
bewerteten Maximalpegel von 45, 50, 55, 60, oder 65 dB.

Insgesamt wurden 9 Gerauschszenarien (s. Tabelle 1) verwendet: Einzelexpositionsnéchte be-
standen aus jeweils 40 Gerauschen eines Verkehrstragers (Al, RO, RA). In Doppelexpositions-
nachten wurden jeweils 40 Gerausche von 2 Verkehrstragern kombiniert (AIRO, AIRA, RORA),
so dass insgesamt 80 Gerédusche pro Nacht eingespielt wurden. In der Dreifachexpositions-
nacht (AIRORA) wurden jeweils 40 Gerausche von allen 3 Verkehrstragern kombiniert, so dass
hier 120 Gerausche pro Nacht wiedergegeben wurden. In der Kontroll- oder Vergleichsnacht
(NO) wurden keine Gerausche wiedergegeben. Der Dauerschallpegel Laseq betrug hier ca. 30,0
dB, hervorgerufen durch die Klimaanlage des Labors. Der Laseq in Einzelexpositionsnachten
konnte fur die Verkehrstrager Luft und Schiene (Al, RA) durch geeignete Gerauschauswahl
angeglichen werden (39,7 dB). Die StraRenverkehrgerdusche waren jedoch zu kurz. Hier betrug
der Laseq NUr 36,9 dB. Deshalb wurde eine Doppelexpositionsnacht nur mit Stral3enverkehrsge-
rauschen eingefuhrt, die ebenfalls einen Laseq Von 39,7 dB aufwies, jedoch aus 80 StralRenver-
kehrgerduschen bestand.
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Tabelle 1: Beschreibung der neun verwendeten Verkehrsszenarien (Al = Fluglarm,
RO = StralRenverkehrslarm, RA = Schienenverkehrslarm, NO = larmfreie Kontroll-

nacht).
Gerauschanzahl
Szenario Air Road Rail Total Las.eq
Al 40 0 0 40 39.7
RO 0 40 0 40 36.9
RA 0 0 40 40 39.7
RORO 0 80 0 80 39.7
AIRO 40 40 0 80 41.2
AIRA 40 0 40 80 42.5
RORA 0 40 40 80 41.2
AIRORA 40 40 40 120 43.3
NO 0 0 0 0 30.0

Fluglarm wird in der Regel mit der Zeitkonstanten SLOW gemessen, StraRen- und Schienen-
verkehr hingegen mit der Zeitkonstanten FAST. Wir entschieden uns bei der Auswahl der Ge-
rausche zunéchst dafir, alle Gerausche mit SLOW zu bewerten, u.a. um eine Vergleichbarkeit
mit der Fluglarmstudie STRAIN zu gewéhrleisten [1]. Die Auswertung erfolgte jedoch sowohl mit
der Zeitkonstanten SLOW als auch mit der Zeitkonstanten FAST jeweils fir alle Verkehrstrager.
Die Gerausche wurden zwischen 23:00 und 7:00 Uhr mit zufallig bestimmten Intervallen zwi-
schen 3 und 21 Minuten in die zuvor akustisch eingemessenen Schlafkabinen eingespielt.

Die erste Nacht war jeweils larmfrei und diente zur Anpassung der Probanden an die unge-
wohnte Umgebung und die Elektroden. Die letzte Nacht war ebenfalls larmfrei und diente als
Erholungsnacht. Jede Versuchsperson erhielt alle Expositionsmuster, wodurch Vergleiche in-
nerhalb einer Versuchsperson maglich wurden und die statistische Power erhéht wurde. Jedes
Expositionsmuster kam an jeder Stelle genau einmal vor. Eine weitere Bedingung war, dass
maximal zwei Hochexpositionsnéchte (80 oder 120 Gerdusche) aufeinander folgten, um die
Probanden nicht zu hoch zu belasten und keine Studienabbriiche zu provozieren. Im Gegen-
satz zur STRAIN Studie (Kontrollnacht immer Nacht 2) tauchten die Kontrollndchte in dieser
Studie ,gleichberechtigt* zu den Expositionsndchten an jeder Stelle im Versuchsplan auf, wo-
durch die Vergleichbarkeit erhoht wurde. Ziel des Versuchsdesigns war es, die Bedingungen flr
alle drei Verkehrstrdger mdoglichst gleich zu halten (gleiche Maximalpegel, gleiche Anzahl an
Gerauschen pro Nacht), damit evtl. Unterschiede in der Wirkung tatsachlich nur auf die Ge-
rauschart mit ihren typischen akustischen Charakteristika zuriickzufihren sind.

2.21. Statistische Auswertung

Gesamtnachtparameter (Schlafstadienanteile, Gedachtnistest, Leistungstests, Stresshormon-
ausscheidungen) wurden mit gemischten Modellen ausgewertet (PROC MIXED, SAS 9.1). Zu-
nachst wurden innerhalb einer Person Differenzen zur larmfreien Ruhenacht gebildet, da die
Differenzen von urspriinglich nicht normalverteilten Variablen meist deutlich besser einer Nor-
malverteilung folgen.



Leiser Flugverkehr
: 5% Abschlussbericht zum Projekt ,Leiser Flugverkehr 11 %

Fur die ereigniskorrelierte Schlafauswertung, bei der ein Zusammenhang hergestellt wird zwi-
schen dem Maximalpegel eines Verkehrsgerdausches und zwischen anderen situativen, indivi-
duellen und akustischen Einflussfaktoren und der Wahrscheinlichkeit, in das Stadium Wach
oder S1 zu wechseln, wurden logistische Regressionsmodelle mit Zufallseffekt (PROC
NLMIXED, SAS 9.1) gerechnet.

2.3. Ergebnisse

2.3.1. Fragebogenerhebungen
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Abbildung 1:  Ergebnisse der Fragebogenerhebungen zum Thema Schlafqualitat (A) und
Belastigung (B). N1 = Anpassungsnacht

In Abbildung 1 A ist in Abh&ngigkeit vom Verkehrsmuster der Anteil der Versuchspersonen dar-
gestellt, die ihre Schlafqualitat als gut oder sehr gut einschatzten. In der Anpassungsnacht (N1)
schatzten nur 13% ihren Schlaf als gut oder sehr gut ein. In der larmfreien Kontrollnacht waren
es immerhin 61%. In den Einzelexpositionsnachten schnitt am schlechtesten der Schienenver-
kehr (RA, 35%) ab, gefolgt vom Flugverkehr (Al, 44%) und StraRenverkehr (RO, 51%). Die
StralRenverkehrs-Doppelexpositionsnacht RORO (32%) schnitt schlechter ab als alle Einzelex-
positionsnachte, obwohl sie den gleichen Laseq hatte wie die Einzelexpositionsnachte Al und
RA. Nur 22% der Versuchspersonen schatzten ihren Schlaf in der Dreifachexpositionsnacht
(AIRORA) gut oder sehr gut ein. Von den drei Verkehrstragern schnitt hinsichtlich der subjekti-
ven Einschéatzung der Schlafqualitéat der Schienenverkehrslarm insgesamt am schlechtesten ab.

Die Versuchspersonen wurden befragt, welche Verkehrslarmarten sie in der Nacht wahrnah-
men. Wenn sie Gerdusche von zwei oder drei Verkehrslarmarten wahrgenommen hatten, wur-
den Sie gefragt, durch welche der Verkehrslarmarten sie sich starker oder am starksten belas-
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tigt fuhlten (s. Abbildung 1 B). Die hochste Belastigung wurde offensichtlich durch Fluglarm her-
vorgerufen, wahrend Schienenverkehrslarm nur geringfligig starker belastigte als Stral3enver-
kehrslarm.

2.3.2. Gedachtnis- und Leistungstest

Die mittlere Anzahl erinnerter Wortpaare im Gedachtnistest war in allen Expositionsnachten
(Ausnahme: Einzelexpositionsnacht Schienenverkehr) im Vergleich zur larmfreien Kontrollnacht
reduziert, fir den StralRenverkehr (RO [p=0.002] und RORO [p=0.031]) sogar statistisch signifi-
kant.

Die morgens unmittelbar nach dem Aufstehen durchgefiihrten Leistungstests wurden durch den
Verkehrslarm nur wenig beeinflusst. In den Einzelexpositionsnachten verlangerte sich die Reak-
tionszeit im Vergleich zur Kontrollnacht in der Einfachreaktionszeitaufgabe um 1.9 bis 6.6 ms
(letztere fur den Flugverkehr statistisch signifikant), sie verkirzte sich in der Wahlreaktionsauf-
gabe mit 4 Buchstaben nicht signifikant um 8.7 bis 9.5 ms. Signifikante Unterschiede zur Kon-
trollnacht waren in der Hand-Auge-Koordinationsaufgabe nicht auszumachen. Diese Ergebnis-
se sind kongruent mit den in der Laborstudie STRAIN gefundenen Ergebnissen.

2.3.3. Ausscheidungsraten von Cortisol und Noradrenalin

In der nachtlichen Ausscheidungsrate der Stresshormone Cortisol und Noradrenalin im nachtli-
chen Sammelurin fanden sich keinerlei statistisch signifikante Unterschiede zwischen Expositi-
ons-, Kontroll-, Anpassungs- und Erholungsnachten. Alle Werte bewegten sich im Normbereich.

2.3.4. Gesamtschlafparameter

Zunachst wurden die Daten von allen Larmnachten gepoolt und mit der larmfreien Kontrollnacht
verglichen (s. Abb. 2A). Es zeigten sich fir larmbedingte Schlafstérungen typische Befunde:
Zunahme von Wach und Schlafstadium S1, Abnahme von Tief- und Traumschlaf (REM) und
Zunahme der Tiefschlaf- und REM-Latenzen. Der Anteil von Schlafstadium S2 war ebenso wie
die Einschlaflatenz (SOL) unverandert. Tief- und Traumschlaf sind besonders wichtig fir die
regenerative Funktion des Schlafs. Wach und S1 tragen hingegen nicht bzw. kaum zur Regene-
ration bei. Sie sind zudem klassische Indikatoren fiir einen fragmentierten Schlaf.
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Abbildung 2: A Einfluss von Verkehrslarm (alle Larmnéchte gepoolt vs. larmfreie Kontroll-
nacht) auf Gesamtschlafparameter + 95% Konfidenzintervall. Einfluss der ver-
schiedenen Verkehrslarmmuster auf den Schlafstérungsindex (SDI) £ 95% Kon-
fidenzintervall. Die Anteile der Schlafstadien Wach, S1, Tiefschlaf und REM, der
Einschlaf- und der Tiefschlaflatenz und Aufwachreaktionen langer als 3 min ge-
hen in die Berechnung des SDI (Griefahn et al. submitted) ein.

Der Schlafstorungsindex (SDI, s. Abb. 2B) fasst mehrere typische larmbedingte Veranderungen
der Schlafstruktur in einem Einzahlwert zusammen. Ein Wert von 0 bezeichnet normalen und
ungestérten Schlaf einer jungen Kontrollgruppe. Ein hoherer Wert bedeutet starker gestorten
Schlaf.

Alle Expositionsnachte gingen im Vergleich zur larmfreien Kontrollnacht mit einem hdéheren SDI
einher. Die SDIs waren in den Doppel- und Dreifachexpositionsnachten im Vergleich zu den
Einfachexpositionsnachten hoher. In den Einzelexpositionsndchten schnitt der Stral3enver-
kehrslarm mit einem SDI von 0.36 im Vergleich zu Schienenverkehrslarm (0.25) und Fluglarm
(0.03) am schlechtesten ab. Die SDIs von Stral3enverkehrs- und Fluglarm unterschieden sich
statistisch signifikant (p=0.010).
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Abbildung 3:  Kumulative Effekte von Verkehrslarm in Einzel- (1x), Doppel- (2x) und Dreifach-
expositionsnéchten (3x). Die waagerechten roten Striche markieren jeweils den
Wert, den man aufgrund einer Verdoppelung oder Verdreifachung des Wertes
der Einzelexpositionsnacht erwarten wirde. SDI = Schlafstérungsindex (sleep
disturbance index)

In Abb. 3 werden Schlafparameter in Einzel- (1x), Doppel- (2x) und Dreifachexpositionsnachten
(3x) miteinander verglichen. Die waagerechten roten Striche markieren jeweils den Wert, den
man aufgrund einer Verdoppelung oder Verdreifachung des Wertes der Einzelexpositionsnacht
erwarten wirde.

Uberadditive Effekte zeigten sich fiir die Anteile von Wach und REM, unteradditive Effekte fur
den Tiefschlaf und das Schlafstadium S1. Fasst man die Veranderungen des Gesamtschlafs im
SDI zusammen, ergeben sich additive (2x) bzw. unteradditive Effekte (3x).

2.3.5. Ereigniskorrelierte Auswertung

Die unten dargestellten Dosis-Wirkungsbeziehungen basieren auf 72 Versuchspersonen und
29663 Gerauschen. Tabelle 2 zeigt Ergebnisse eines multivariablen logistischen Regressions-
modells mit Zufallseffekt.
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Tabelle 2: Regressionkoeffizienten und p-Werte eines multivariablen logistischen Regressions-
modells mit Zufallseffekt, in dem 29663 Geréusche aller drei Verkehrstrager einflos-

sen.

Variable Regressionskoeffizient p-Wert

ROAD (vs. RAIL) -0,0266 0.5130
AIR (vs. RAIL) -0,3767 < 0,0001
Maximalpegel Las max 0,0606 < 0,0001

Alter 0,0044 0,2625

Geschlecht mannlich 0,2117 0,0488
Tiefschlaf -0,7141 < 0,0001
REM-Schlaf -0,2718 < 0,0001
verstrichene Schlafzeit 0,0007 < 0,0001

Studiennacht -0,0119 0,0739

Positive Koeffizienten bedeuten, dass die Aufwachwahrscheinlichkeit mit Zunahme der Variab-
len steigt. Negative Koeffizienten bedeuten, dass die Aufwachwahrscheinlichkeit mit Zunahme
der Variablen sinkt. Stral3enverkehrslarm ging im Vergleich mit Schienenverkehrslarm mit ge-
ringeren Aufwachwahrscheinlichkeiten einher. Beide Verkehrstréager unterschieden sich jedoch
nicht statistisch signifikant (p=0,5130). Fluglarm ging sowohl im Vergleich zu Schienenverkehrs-
larm (p<0,0001) als auch im Vergleich zu Strallenverkehrslarm (p<0,0001, nicht gezeigt) mit
statistisch signifikant geringeren Aufwachwahrscheinlichkeiten einher. Die Aufwachwahrschein-
lichkeit stieg mit zunehmendem Maximalpegel (p<0,0001), mit dem Alter (p=0,2625) und mit der
verstrichenen Schlafzeit (p<0,0001) an. Im Vergleich zum oberflachlichen Schlafstadium S2 war
die Aufwachwahrscheinlichkeit im REM-Schlaf (p<0,0001) und insbesondere im Tiefschlaf
(p<0,0001) signifikant geringer. Manner wachten im Vergleich zu Frauen signifikant (p=0,0488)
haufiger durch Verkehrsgerausche auf. Die Aufwachwahrscheinlichkeit nahm im Verlauf der
Studie, d.h. im Laufe der Studientage 2 bis 10, ab (p=0,0739). Dies kann durch Gewéhnungsef-
fekte und/oder durch partiellen Schlafentzug aus vorangehenden Nachten erklart werden.

Dosis-Wirkungsbeziehungen wurden getrennt fiir die drei Verkehrstrager mit multivariablen lo-
gistischen Regressionsmodellen mit Zufallseffekt berechnet. In Abbildung 4A bis 4C sind
Punktschatzer (bunte Linien) und 95% Konfidenzintervalle (graue Linien) fur Aufwachwahr-
scheinlichkeiten fur die Verkehrstrager Flugverkehr (AIR), Stral3enverkehr (ROAD) und Schie-
nenverkehr (RAIL) dargestellt. Die Dosis-Wirkungsbeziehungen wurden jeweils fir die Refe-
renzkategorien Frau, Alter 40 Jahre, Schlafstadium S2, 6. Studiennacht und Mitte der Nacht
berechnet. Die hier dargestellten Dosis-Wirkungsbeziehungen beruhen auf dem Las max (Zeitbe-
wertung SLOW).
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Abbildung 4:  A-C Dosis-Wirkungsbeziehungen fur Flug- (A), Straen- (B), und Schienenver-
kehrslarm (C) in Abh&ngigkeit vom A,S-bewerteten Maximalpegel. Es sind je-
weils Punktschétzer (bunte Linien) und 95% Konfidenzintervalle (graue Linien)
dargestellt. Die Dosis-Wirkungsbeziehungen wurden jeweils fir die Referenzka-

tegorien Frau, Alter 40 Jahre, Schlafstadium S2, 6. Studiennacht und Mitte der
Nacht berechnet.

In Abbildung 4D sind die Dosis-Wirkungsbeziehungen fir alle drei Verkehrstrager gleichzeitig

zusammen mit der spontanen Aufwachwahrscheinlichkeit in larmfreien Kontrollndchten darge-
stellt.

Durch die Zeitbewertung SLOW kam es im Vergleich zur Zeitbewertung FAST zu einer starke-
ren Dampfung des Schallpegel-Signals, und damit auch zu geringeren Maximalpegeln. Die
FAST bewerteten Maximalpegel lagen um bis zu 5 dB tUber den SLOW bewerteten Maximalpe-
geln. Die Differenzen FAST minus SLOW sanken in der Reihenfolge Fluglarm, StralRenver-
kehrslarm und Schienenverkehrslarm. Schon aus dieser Tatsache ergibt sich, dass die zwi-
schen Fluglarm auf der einen und Schienen- und Stral3enverkehrslarm auf der anderen Seite
beobachteten Unterschiede in der Aufwachwahrscheinlichkeit bei Zugrundelegung des Lag max
eher noch groRer werden missen, da beim Fluglarm die gleiche Wirkung erst bei hoheren Ma-
ximalpegeln (im Vergleich zum Lasmax) beobachtet wird. Die entsprechenden Dosis-
Wirkungsmodelle bestatigen diese Hypothese: Nach wie vor gehen Schienen- und Stral3enver-
kehrslarm im Vergleich zu Fluglarm mit héheren Aufwachwahrscheinlichkeit einher. Schienen-

und StralRenverkehrslarm unterscheiden sich auch bei Zugrundelegung des Lar max Nicht signifi-
kant (p=0.296).
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2.4. Diskussion

In der Studie AIRORA wurden die drei Verkehrslarmarten Strafen-, Schienen- und Fluglarm
systematisch auf Unterschiede in ihrer Wirkung auf den Menschen untersucht. Mit einem balan-
cierten Studiendesign wurde versucht, moglichst gleiche Bedingungen fir alle Verkehrstrager
zu schaffen, um einen unverzerrten Vergleich zu erméglichen.

Es wurden verschiedene Wirkungsdimensionen erfasst. Neben der polysomnographischen
Messung des Schlafs wurde das subjektive Befinden und die Belastigung der Versuchsperso-
nen erfragt, die Leistung mit computergestiitzten Tests ermittelt, ein Einfluss von Verkehrslarm
auf die Gedachtniskonsolidierung untersucht, und die Ausscheidung der Stresshormone Corti-
sol und Noradrenalin im nachtlichen Sammelurin bestimmt.

Die Ergebnisse zeigten, dass sich das Storpotenzial der drei Verkehrstrager in Abhangigkeit
von der Wirkungsdimension unterschied. Die Schlafqualitat wurde nach Nachten mit Schienen-
verkehrslarm am schlechtesten eingeschatzt. Dieses Ergebnis stimmt mit den Ergebnissen der
ereigniskorrelierten Auswertung uberein, wo der Schienenverkehrslarm mit den hdéchsten Auf-
wachwabhrscheinlichkeiten einherging (s.u.).

Beziglich der Belastigung durch Verkehrslarm schnitt hingegen der Fluglarm am schlechtesten
ab. Eine mégliche Ursache kénnte in der relativ langen Gerduschdauer der in der Studie ver-
wendeten Fluggerdusche im Vergleich zu den Strafl3en- und Schienenverkehrsgerduschen be-
grindet sein. Die Gerauschdauer stieg vom Stral3enverkehrslarm (Dauer 9 bis 38 s) tUber den
Schienenverkehrslarm (Dauer 14 bis 46 s) bis zum Fluglarm (Dauer 37 bis 110 s) an. Im Schlaf
ist der Mensch sich selbst und seiner Umgebung nicht bewusst. Nur Geréausche, die in lAngeren
Wachphasen, in denen der Mensch das Wachbewusstsein wiedererlangt, auftreten, kdnnen
somit wahrgenommen werden und zu Belastigungen fihren. Bei Schienen- und Stral3enver-
kehrslarm war es vermutlich haufig so, dass selbst bei langeren Weckreaktionen das Gerdusch
zum Zeitpunkt der Rickkehr des Wachbewusstseins schon wieder abgeklungen war, so dass
diese Gerausche seltener bewusst wahrgenommen wurden.

Auch in den Leistungstests flihrte Fluglarm zu einer tendenziell starkeren Verschlechterung der
Leistung, wobei die Effekte insgesamt moderat waren. Die Gedachtniskonsolidierung wurde
hingegen am starksten durch den Stral3enverkehrslarm beeinflusst. Bezliglich der Ausschei-
dung der Stresshormone Cortisol und Noradrenalin im nachtlichen Sammelurin ergaben sich
keinerlei Abhangigkeiten zum nachtlichen Larmgeschehen. Diese Ergebnisse bestatigen die
Ergebnisse der Labor- und Feldstudien STRAIN. Auch dort wurden keinerlei signifikante Ein-
flisse von Fluglarm auf die Ausscheidungsraten von Cortisol, Noradrenalin und Adrenalin ge-
funden. Die Methode scheint zu wenig sensitiv, um die zweifelsohne mit Aufwachreaktionen
assoziierten kurzfristigen Ausscheidungen der Stresshormone abzubilden. Dennoch handelt es
sich hier um wichtige Ergebnisse, die in der Vergangenheit durchgefihrte Studien, in denen
erhdhte Stresshormonausscheidungen an deutlich kleineren Probandenkollektiven gefunden
wurden, relativieren [3].

Bezuglich der Gesamtschlafparameter flhrte Verkehrslarm zu typischen larmbedingten Veran-
derungen der Schlafstruktur [7]: Zunahme von Wach und Schlafstadium S1, Abnahme von Tief-
und Traumschlaf (REM) und Zunahme der Tiefschlaf- und REM-Latenzen. Der Anteil von
Schlafstadium S2 war ebenso wie die Einschlaflatenz (SOL) unveréndert.

Fur die Bewertung von Verkehrslarmwirkungen bei gleichzeitigem Einwirken mehrerer Ver-
kehrslarmarten ist von entscheidender Bedeutung, ob die Wirkungen additiv, unteradditiv, oder
Uberadditiv sind. Im ersten und einfachsten Fall kénnte man die Wirkungen der drei Verkehrs-
trager einfach addieren. Die Analysen zeigten jedoch, dass die Wirkung stark vom Schlafpara-
meter selbst abhangt. Uberadditive Wirkungen zeigten sich fur Stadium Wach und REM, wo-
hingegen die Wirkungen fur das Schlafstadium S1 und den Tiefschlaf unteradditiv waren. Die
Uberadditive Wirkung auf Wachanteil und REM-Schlaf lasst sich evtl. dadurch erklaren, dass
der REM-Schlaf v.a. in der zweiten Nachthélfte stattfindet. Hier hat eine weitgehende Entmi-
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dung stattgefunden. Der Schlafer wird leichter aus dem Schlaf erweckt und findet spater in ihn
wieder zurick (Wiedereinschlafen), insbesondere bei kurzer zeitlicher Abfolge (2x, 3x) der Ver-
kehrsgerausche.

Multivariable logistische Regressionsmodelle mit Zufallseffekt zeigten, dass Stral3en- und
Schienenverkehrslarm mit signifikant hoheren Aufwachwahrscheinlichkeiten einhergingen als
Fluglarm, sich selbst jedoch nicht signifikant voneinander unterschieden. Weitere Analysen
werden zeigen mussen, welche anderen (psycho)akustischen Faktoren, neben dem Maximal-
pegel, fur das Aufwachverhalten eine entscheidende Rolle spielen. Mit Kenntnis dieser Fakto-
ren konnte die Prognose von Verkehrslarmwirkungen und damit der Schutz der Bevélkerung
vor negativen Larmwirkungen verbessert werden.

Einige Einschréankungen sind bei der Interpretation der Studienergebnisse zu beriicksichtigen:
Die 6kologische Validitat dieser Laborstudie ist gering, und die Reprasentativitat von 40 Gerau-
schen pro Verkehrstrager ist naturgeman eingeschrankt. Weitere Untersuchungen im Feld sind
noétig, um die gefundenen Wirkungsunterschiede zwischen den Verkehrstragern zu validieren.
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3. Larmminderung an der Quelle - Minderung des Triebwerkslarm

3.1. Validierung des Modellfans

3.1.1. Einleitung:

Bei heute im Einsatz befindlichen Triebwerken erreicht das so genannte Nebenstromverhaltnis,
d.h. das Verhdltnis von Sekundar- zum Primarmassenstrom, Werte von etwa 5 (z.B. CFM 56-7,
Boeing 737-900) bis maximal 9 (z.B. GE 90, Boeing 777). Durch eine weitere Steigerung dieses
grundlegenden Triebwerksparameters kann sowohl der Brennstoffverbrauch als auch eine Ver-
ringerung des Breitbandlarms, das sich durch leiseres Rauschen bemerkbar macht, verringert
werden.

Bei einem hohen Bypassverhdltnis kann die notwendige Drehzahl des Rotors und damit das
Machzahlniveau im gesamten Stromungsgebiet gesenkt werden, womit die Intensitat der
Wechselwirkung von rotierenden und stehenden Bauteilen des Triebwerks abnimmt. Dies fuhrt
zu einer Verringerung des tonalen Larmanteiles. Besonders beim Start und anschlieRendem
Steigflug in geringer Flughdhe wird eine bestimmte Drehzahlgrenze unterschritten und damit die
Zustrommachzahl an der Rotorblattspitze auf einen Wert von max. Ma = 1.05 begrenzt und so
der als besonders stérend empfundene so genannte Sagezahnlarm vollstéandig eliminiert.

3.1.2. Auslegung einer Fanstufe:

Den Stromungsverhdltnissen in der Fanstufe beim maximalen Steigflug musste im Auslegungs-
prozess die grofdte Aufmerksamkeit gewidmet werden. Um das hohe anvisierte Nebenstrom-
verhaltnis zu erreichen, musste der spezifische Massenstrom, um 10 % gegenuber heute Ubli-
chen Werten, auf 220 kg/s/m? gesteigert werden. Damit erreicht die meridionale Machzahl an
der Vorderkante der Fanschaufel Werte von fast 0.8 (Fig. 1).

L h_rm_g_1
0.50 0.8
- Bypass Stator mit neigung I 2-35
- — 065
0.40 1 0.6
- —1 0.55
0 [ | 0.5
i —1 0.45
- =1 0.4
0.30 L T 035
I spezifische _ o4 - = 0.3
| massenstrom= 220 kg e =1 0.25
C o
0.20 M — 0.5
i ] .
B —1 0.05
L = o
0.10 = I_005

= L L L L L L L L | L L L | L L
-0.20 0.00 0.20 0.40 0.60 0.80

X

Abbildung 1:  meridionaler Schnitt durch die Fanstufe mit den Positionen der Schaufel sowie
eine Falschfarbendarstellung der meridionalen Machzahl fir den max. Steigflug.
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Nach einem groben ersten Entwurf musste sehr schnell ein 3D-
Stromungsberechnungsverfahren eingesetzt werden, um das Auslegungsziel in Massenstrom
und Druckverhaltnis bei einem guten Wirkungsgrad zu erreichen.

Weitere Betriebspunkte, fur die vordefinierte Auslegungsziele erreicht werden mussten, sind:
= maximaler Wirkungsgrad bei Bucket-Cruise
= Unterschallzustrémung an den Rotorblattspitzen bei Take Off.

Eine dominante Larmquelle des Fans ist die Interaktion zwischen den Rotorschaufeln und den
stromab liegenden Statoren. Um ein Cut-Off-Design zu erreichen, welches die Anzahl der durch
die Interaktionen angeregten ausbreitungsféahigen Moden minimiert, wurden fir den Rotor 22
und fir den Stator im Bypasskanal 68 Schaufeln gewahlt. Entsprechend der Theorie von Tylor
und Sofrin [2] ergibt sich damit die folgende Ubersicht der akustisch relevanten Interaktionsmo-
den zwischen beiden Schaufelreihen:

k=-2 k=-1 k=0 k=1 k=2

1BPF | -114 -46 22 90 158
2 BPF -92 -24 44 112 180
3 BPF -70 -2 66 134 202

Bei der 1. Blattfolgefrequenz (BPF) sind keine Interaktionsmoden ausbreitungsfahig. Bei der 2.
BPF ist die Mode m=-24 (in der Tabelle rot markiert) ausbreitungsfahig. Die ausbreitungsfahige
Mode m=-2 bei der 3. BPF hat wahrscheinlich im vergelich zur Grundfrequenz eine relativ kleine
Amplitude.

Die im Abb. 1 erkennbare Neigung der Statoren beeinflusst ebenfalls die Interaktion und ist Er-
gebnis der Auslegungsoptimierung. Am Schaufelful? hilft diese Neigungsrichtung die Ecken-
grenzschicht zwischen der Nabe und der Schaufelsaugseite zu reduzieren und Ablésung zu
vermeiden. Am Gehéause musste die Randzone der Statorschaufel — wie in Abb. 1 erkennbar —
korrigiert werden, um auch hier eine fast ablosefreie Stromung zu realisieren.

Die Formgebung der Schaufeln ist ein iterativer Prozess zwischen den Fachdisziplinen Aerody-
namik und Festigkeitsmechanik. Die festigkeitsmechanische Auslegung lag in der Verantwor-
tung des EU-Projektpartners COMOTI (Rumanien). Hier waren etwa 10 komplette Iterationen
notwendig.

Die Fanstufe wurde entsprechend dem Projektplan im MalR3stab 1:3 konstruiert, gebaut und auf
dem RACE-Prufstand der franzésischen Forschungseinrichtung CERp bei Paris experimentell
untersucht.
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Abbildung 2:  Berechnetes Kennfeld des Fanrotors

3.1.3. Experimentelle Untersuchung:

Die Tests an dem UHBR-Fan wurden in Zusammenarbeit mit Snecma im CEPr (Saclay-
Frankreich) im Rahmen des EU-Projekts SILENCE(R) durchgefiihrt. Zur Messung des Schall-
feldes im Einlauf wurde ein vom DLR entwickelten Drehkanal eingesetzt (siehe Abb. 3), in den
60 Hochqualitatsmikrofone wandbiindig eingebaut wurden. Diese Messtechnik ermdglicht die
Zerlegung des Schallfeldes in azimutale und radiale Moden, welche wiederum zur Bestimmung
der abgestrahlten Schallleistung dient.

UHER fan

Abbildung 3:  Drehbarer Rohrsegment zur akustischen Modenanalyse

Die grundsatzlichen Eigenschaften des erzeugten Schallfeldes sind in Abb. 4 zu sehen. Bei den
untersuchten Fandrehzahlen ist die Blattspitzengeschwindigkeit subsonisch und somit sind die
Harmonischen der Blattfolgefrequenz (BPF) die dominanten Tone. AulRerdem weist der Breit-
bandlarm ein Maximum bei etwa der 2-BPF auf. In Abb. 5 ist der Verlauf der tonalen Gesamt-
schallleistung Giber der Fandrehzahl bei unterschiedlichen Arbeitslinien dargestellt. Es stellt sich
beim diesen Tests heraus, dass die tonale Schallleistung mit der Potenz 4.25 der Fandrehzahl
steigt.

oc fan speed **°
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Eine verfeinerte Beschreibung des Schallfeldes wurde zudem ausgefuhrt, indem die Verteilung
der Schallleistung in azimutale und radialen Moden bei den relevanten Frequenzen bestimmt
wurde. Abb. 6 verdeutlicht die stark ungleichmafige Verteilung der Moden: die dominanten Mo-
den sind rot gefarbt und sind besonders im Bereich von hohen Azimtalmodenordnungen bei
niedrigen Radialmodenordnungen konzentriert. Diese Disssymmetrie verschérft sich mit stei-
gender Fandrehzahl und weist auf einen Effekt des drehenden Rotors auf die Schalltransmissi-
on hin.

Die Berechnung der Gesamtschallleistung fir Breitbandlarm (Leistung integriert tber dem Fre-
quenzbereich 0.3 x BPF < f< 6.4 x BPF) wurde beim Betriebspunkt CB1 mit 30% Fandrehzahl
durchgefuhrt. Der Breitbandanteil erweist sich als 11 dB lauter als der Tonalanteil.

CB1 - 30% fan speed Breitband: Pggy = 108 dB Tonal: Piona = 97 dB

Nach Abschluss der Auslegungsiterationen, der Fertigung sowie der experimentellen Untersu-
chung des Rotors wurden hochgenaue Simulationen zur Modellierung der instationéren Stro-
mung und der Interaktion zwischen dem Rotor und dem Bypass-Stator durchgefuhrt, um mit
diesem Ergebnis den in den Bypasskanal abgestrahlten tonalen Larmanteil abschéatzen zu kon-
nen.

Bei einer erfolgreichen Realisierung des Entwicklungszieles kénnte eine langsamdrehende
UHBR-Fanstufe Teil eines neuen Flugtriebwerkes der ndchsten Generation (z.B. der Antrieb fur
den Nachfolger des Airbus A320) sein. Eine weitere Option kann der Antrieb des langsam lau-
fenden Fans durch eine schnell laufende Niederdruckturbine mit deutlich reduzierter Stufenzahl
mittels eines Untersetzungsgetriebe sein, um eine deutliche Senkung des Gewichtes bei gleich-
zeitig steigendem Turbinenwirkungsgrad zu erzielen.
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Abbildung 6: Modenverteilung bei der 3-BPF, Arbeitslinie
CB1 und 80% Fandrehzahl

3.2. Schallemission vom Triebwerkseinlauf

Es wurde die Schallabstrahlung eines Rohres und die eines Triebwerkseinlaufs, jeweils unter
dem Einfluss einer mittleren Strdomung und ohne mittlere Strémung numerisch untersucht. So-
wohl fur die Schallabstrahlung aus einem realistischen Triebwerkseinlauf als auch fur die
Schallabstrahlung unter dem Einfluss einer gradientenbehafteten mittleren Strémung existiert
im allgemeinen keine analytische Losung fur die Richtcharakteristik im Freifeld, weder fur das
Nah- noch fir das Fernfeld. Die Schallabstrahlung wurde mit einem von der TU Berlin in der
Arbeitsgruppe von Prof. Thiele entwickelten CAA-Verfahren numerisch berechnet. Das Verfah-
ren wurde mit der analytischen L6sung fur die Richtcharakteristik im Fernfeld des halbunendlich
langen Rohres validiert (Homicz & Lordi). Die numerischen Ergebnisse weisen eine sehr gute
Ubereinstimmung mit der exakten Lésung auf.

Es wurden drei verschiedene Konfigurationen untersucht. Ein gerades Rohrende ohne mittlere
Stréomung, der Triebwerkseinlauf ohne mittlere Stromung und der Triebwerkseinlauf mit mittlerer
Stromung. Es wurde unter Anderem die Schallabstrahlung der Moden (13,0), (13,1), (13,2),
(13,3), (13,4) und (13,5) bei einer Helmholtz-Zahl, kR=40, berechnet.

Der Einfluss der Geometrie wie auch der mittleren Stromung auf die Richtcharakteristik ist in
seiner Tendenz nicht einheitlich GUber der Menge der berechneten Moden. Bei kleinen radialen
Modenzahlen wird die Position der Keulen leicht von der Achse weg verlagert. Bei héheren ra-
dialen Modenzahlen wird die Schallenergie deutlich zur Achse verlagert. Bei allen Radialmoden
hat sich die Anzahl der Nebenkeulen verringert, was auf die verringerte Streuung aufgrund der
Form des Einlauftrichters zurtickzufuhren ist. Der Einfluss der inhomogenen mittleren Stromung
auf die Richtcharakteristik ist ahnlich uneinheitlich und hangt von der radialen Modenordnung,
respektive der Verteilung der transportierten Schallenergie tber den Radius, ab.

Insgesamt sind die Einflisse der Geometrie und der gradientenbehafteten mittleren Stromung

auf die Schallabstrahlung erheblich. Abb. 7 zeigt einen zweidimensionalen Schnitt durch das

3D-Rechengebiet. Aufgetragen ist der mittels CAA-Code berechnete normierte Schalldruck ei-
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ner abgestrahlten (13,0)-Mode ohne Stromungsuberlagerung. Im Fernfeld erkennt man eine
sehr komplizierte Richtcharakteristik mit dem Maximum der Schallabstrahlung bei etwa 30°. Die
analytische Losung von Homicz & Lordi entspricht der CAA ohne Strémungsiberlagerung na-
hezu, ist aber nicht zur Beschreibung der Richtcharakteristik der Schallabstrahlung eines
Triebwerkseinlaufs mit mittlerer Stromung geeignet. Die Geometrievariation beeinflusst die Po-
sition der Hauptkeule nur um wenige Grad. Die Verschiebung der Position der Hauptkeule
durch die Gradienten der mittleren Stromung ist allerdings sehr viel starker, wie man in der Abb.
8 gut erkennen kann, wo die numerisch berechnete Abstrahlung der Mode (13,0) unter den
gleichen Randbedingungen wie in Abb. 7 mit einer Uberlagerten Grundstrémung von Ma=-0,432
in x-Richtung aufgetragen wurde.

-4 -2 0 2 4

Abbildung 7:  Zweidimensionaler Schnitt durch das 3D-Rechengebiet des Triebwerkseinlaufs.
Aufgetragen ist der mittels CAA-Code berechnete normierte Schalldruck einer
abgestrahlten (13,0)-Mode ohne Stromungsiberlagerung.
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Abbildung 8:  Zweidimensionaler Schnitt durch das 3D-Rechengebiet des Triebwerkseinlaufs.
Aufgetragen ist der mittels CAA-Code berechnete normierte Schalldruck einer
abgestrahlten (13,0)-Mode mit Strémungstberlagerung in x-Richtung von M=-
0,432.

Bei allen untersuchten Moden lag die gefundene Verschiebung der Hauptabstrahlrichtung im
zweistelligen Gradbereich. Will man nun aus auf3erhalb des Triebwerks aufgenommenen Daten
die Amplituden einzelner Moden im Triebwerkseinlauf berechnen, d.h. ein inverses Problem
losen, so wirde, falls als Ubertragungsfunktion die analytische Losung verwendet wird, eine
nicht abschatzbare Fehlerquelle in die Berechnung eingefiihrt werden.

Fur allgemeingultige Aussagen Uber den Einfluss der Geometrie und der Strémung auf die
Schallabstrahlung musste das Cut-Off Ratio der Moden unabhangig von der radialen Moden-
zahl variiert werden und ein weiter Variationsbereich der Helmholtz-Zahl wie auch der azimuta-
len Modenordnung untersucht werden. Weiterhin sollte der Einfluss des Einlauftrichters, der
Einlaufverengung und des Spinners auf das Schallfeld getrennt voneinander untersucht wer-
den.

3.3. Leiser Stator

Die Rotor-Stator Wechselwirkungsgerausche eines Fans werden von den instationaren Dri-
cken auf den Stator-Oberflachen hervorgerufen. Diese Druckschwankungen lassen sich mogli-
cherweise durch akustisch weiche Vorderkanten an den Statorschaufeln verringern. Da sich
durchstromte Lochbleche als sehr effektiv erwiesen haben, um Schallwellen zu dadmpfen, sollte
dieses Konzept im Arbeitspaket 2.3 angewendet werden, um das Potential zur Minderung der
ortlichen Druckschwankungen auf den Statorschaufeln experimentell zu ermitteln. Dabei wurde
die Gelegenheit zur Durchfiihrung von Experimenten in einem akustischen Windkanal der Ecole
Centrale de Lyon (ECL) genutzt.
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Abbildung 9:  Versuchsaufbau im akustischen Windkanal, links: Draufsicht mit dem Zylinder

und dem Tragflugelprofil im Schnitt, rechts: Seitenansicht mit den perforierten
Paneelen in Bereich der Profilvorderkante
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Zur experimentellen Voruntersuchung wurde ein neuartiges Profil mit durchstromter pordser
Stator-Flugelnase gebaut. Mit Hilfe eines Geblases konnte sowohl eine Absaugung der Grenz-
schicht in das Profil als auch ein Ausblasen erreichte werden.

Abb. 9 zeigt den Versuchsaufbau im Windkanal. Dort war das Statorprofil stromab eines Zylin-
ders montiert. Die am Zylinder ablésende Karmansche Wirbelstral3e trifft auf das Profil, wo
durch Interaktion der instationdren Druckschwankungen mit der Wand das Gerausch verstarkt
wird. Im Frequenzspektrum dominiert der Ton bei der Frequenz, die einer Strouhalzahl von 0.19
entspricht.
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Die Ergebnisse der Messungen (siehe Abb. 10) zeigen, dass fur den Fall der Ausblasung der
Schalldruckpegel der Pegel des Tons der WirbelstraRe stark reduziert wird, gleichzeitig aber
das tieffrequente Ausblasgerédusch auftritt. Die aus der Profilvorderkante austretende Strémung
isoliert den Tragfligel von der Wirbelstral3e und verringert so die auf die Wand auftreffende
Energie.

Im Fall der Absaugung tritt der entgegengesetzte Effekt ein: die Wirbel werden an den Tragfli-
gel herangezogen und der Mechanismus der Gerduschentwicklung wird effizienter. Entspre-
chend steigt der Pegel des Tons der Wirbelstralie.

Es wurde demonstriert, dass durch Manipulation der Strémung im Bereich der Vorderkante ei-
nes Stators die Gerauschentwicklung stark verdndert werden kann. Allerdings hat das statische
Ausblasen aerodynamische Nachteile, weil die Stromung um angestellte Profile dadurch zur
Ablésung gebracht werden kann.

Die Ergebnisse dieses Vorhabens wurden auf der 11. CEAS/AIAA Aeroacoustics conference in
Monterey im Mai 2005 vorgetragen [1].
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Abbildung 10: Frequenzspektren fur die Falle mit Absaugung, mit Ausblasen und ohne Mani-
pulation der Strébmung

3.4. Geneigte Triebwerksachse

Das Larmminderungspotential durch die Neigung der Triebwerksachse wurde untersucht. Das
Ziel war dabei, den Einfluss die Schraganstrémung eines Triebwerks, wie sie im Start bzw.
Landefall auftritt, auf die tonale Schallemission (BPF) zu bestimmen und zu Uberprifen, ob die
Neigung der Triebwerksachse im Bezug zur Flugzeugrumpfachse ein Larmminderungspotential
bietet. Erganzend dazu wurde auch der Einfluss der Triebwerksneigung auf den Auftrieb und
den Widerstand betrachtet.

Fur diese Untersuchungen wurde ein elektrisch angetriebenes Modelltriebwerk im Malstab
1:14 konstruiert. Die Basis fur das Modell bildete das Turbofantriebwerk CFM56-5A1 der Firma
CFM International. Im ersten Arbeitschritt wurde in Windkanalmessungen der Einfluss der An-
stromrichtung auf die tonale Schallemission des Modelltriebwerks (Abb. 11 links), mit Hilfe eines
Mikrofonarrays im Einlauf des Modells und einem Einzelmikrofon im Windkanal, ermittelt. Paral-
lel zu den akustischen Untersuchungen wurde auch der Einfluss der Anstromrichtung auf den
aerodynamischen Widerstand des Modells untersucht, da dieser direkt den Treibstoffverbrauch
beeinflusst. Die Messungen erfolgten Uber eine 6-Komponeneten-Windkanalwaage und Uber
Schubimpulsmessungen im Triebwerksmodell. Im zweiten Arbeitsschritt wurde das Trieb-
werksmodell Uber eine schwenkbare Gondelaufhdngung an einem Airbus A340 Halbfliigelmo-
dell (SCCH-401) integriert und es wurde wiederum der Einfluss der Anstrémrichtung auf die
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tonale Schallemission des Modelltriebwerkes am Halbfligelmodell untersucht, wobei die Trieb-
werksachse im Bezug zur Rumpfachse unterschiedlich geneigt wurde. Weiterhin wurden auch
Auftriebs- und Widerstandspolaren des Halbfligelmodells mit Triebwerksgondel bestimmt.

Die durchgefiihrten aeroakustischen Messungen lassen keinen direkten Zusammenhang zwi-
schen dem Schalldruckpegel der BPF und dem Anstellwinkel erkennen. Bei Betrachtung des
gesamten Schallpegels wurde deutlich, dass dieser erst fiir die gemessenen Anstellwinkel Uber
10° zunahm. Diese Zunahme lasst sich auf die Bildung einer Abléseblase im Triebwerkseinlauf
zuruickfuhren. Bei den Untersuchungen mit dem Modelltriebwerk als Einzelmodell nahm die
BPF von 1050 Hz bis 22° Anstellung um 8 dB und die BPF von 1260 Hz nahm dabei um 3,5 dB
zu. Trotz dieser Zunahme konnte kein akustischer Zusammenhang zwischen dem Anstellwinkel
und der tonalen Larmemission des Verdichterfans gefunden werden.

Tragfliigel

Triebwerksgondel Aufhingung

Aufhingung

-~
Stahlrohr =~

Verkleidungsprofil =~ Triebwerksgondel

Abbildung 11: Modelltriebwerk mit Aufhdngung als Einzelmodell im Windkanal (links) und mit
Aufhangung am SCCH-401 Halbmodell im Windkanal (rechts).

Ein Larmminderungspotential ist auch bei der untersuchten Triebwerks-Tragfligelkonfiguration
(Abb. 11 rechts) bei geringen Anstellwinkeln ebenfalls nicht erkennbar. Dieses Ergebnis korres-
pondiert mit den Messergebnissen am Triebwerk als Einzelmodell. Bei gro3en Anstellwinkeln
(15°) nahm bei der BPF von 1050 Hz der Schalldruckpegel um bis zu 13 dB zu, was jedoch mit
einer allgemeinen Zunahme des breitbandigen LArms zusammenhangt. Die aerodynamischen
Messungen mit dem EPS haben ergeben, dass bei einem Anstellwinkel des Triebwerksmodells
von 2,4° bis 2,9° ein minimaler Stromungswiderstand erreicht wird. Die Untersuchungen am
Gesamtmodell (Triebwerk und Flugzeughalbmodell) haben gezeigt, dass ein kleiner Neigungs-
winkel der Triebwerksachse den Widerstand nur sehr gering erhdht und auf den Auftrieb des
Gesamtmodells nahezu keinen Einfluss hat. Das bedeutet, dass eine kleine Neigung der Trieb-
werksachse von 2° bis 3° aerodynamisch vertretbar wére, wenn dadurch eine Larmminderung
erreicht werden kann.

3.5. Breitbandlarm

Im Rahmen des européischen Projektes PROBAND wurden experimentelle und numerische
Untersuchung von Breitbandlarm und dessen Entstehungsmechanismen an einem Fan durch-
gefuihrt. Aufgabe der DLR-Abteilung Triebwerksakustik ist die experimentelle Untersuchung des
Einflusses verschiedener wichtiger Fanparameter (wie z.B. der Fandrehzahl und der Fanschau-
felbelastung) auf den Breitbandlarm. Die Tests wurden in Berlin an einem skalierten Fanprif-
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stand durchgefuihrt (siehe Abb. 12) und beinhalteten Performance-, Geschwindigkeits- und A-
kustikmessungen.

i : :-'*'-'i': B | I |
Abbildung 12: Skalierter Fanprifstand im Labor vom DLR-Berlin

Dadurch war es mdglich, die Abhangigkeiten zwischen der Aerodynamik und der Akustik herzu-
leiten. Die Performancemessung diente zur Bestimmung der Fandruckerh6hung, des aerody-
namischen Wirkungsgrades und des Massenstroms. Die Geschwindigkeitsmessung mit Hilfe
der Hitzdrahtmesstechnik, ermdglichte die Bestimmung der instationdren Stromungseigenschaf-
ten wie z.B. der Schaufelnachlaufe und des Turbulenzgrades. Abb. 13 zeigt als Beispiel die
raumliche Verteilung des Turbulenzgrades stromab des Rotors. Akustische Messungen wurden
auch im Einblas- und im Ausblaskanal mit Hilfe von hochgenauen Mikrofonen durchgefihrt.
Basierend auf einem Modenanalyseverfahren lasst sich die Breitbandschallleistung im Rohr
berechnen. Die entsprechenden Spektren sind in Abb. 14 zu sehen.

Mit Hilfe der gewonnenen Messdaten wurde ein empirisches LArmmodell fir Fanbreitbandlarm
erstellt. Die Breitbandschallleistung wird in Abhangigkeit von der Blattspitzenmachzahl M, und
dem Turbulenzgrad stromab des Rotors Tu berechnet. y ist ein dimensionsloses Parameter,
der die aerodynamische Fanschaufelbelastung beschreibt (siehe Gl. 1).
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Mit Hilfe dieses Models wurde der Einfluss der Fanschaufelbelastung bei konstantem Druckver-
haltnis PR untersucht. Es ergibt sich, dass die Schallleistung bei allen untersuchten Druckver-
haltnissen ein Minimum bei etwa 98% Belastung aufweist (siehe Abb. 15), wobei der Wirkungs-
grad bei 101% Belastung maximal ist, wie in Abb. 16 gezeigt. Dieser Zusammenhang zwischen
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den akustischen und aerodynamischen Optima wird in zukUnftigen Arbeiten weiter untersucht

werden.
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total broadband power vs fan loading e
100 ’ d d
: : : : : : : : : 0,83 +---{ ——PR=1015
98 4---{—4—PFR=10I5| oo R T TP T FEEP PPt SOTRORR oo o 081 4| o102
—o-FR=1012] } % fanlﬂadingi ’ —+—FR=1003
86 1~ "|—e—PR=1008[ " I i i i 0.79 7 ! '
o e LA ‘ ' ' ' B 077 1
g :
= 2 0754
E 8 073
i
0,71 +
88 0,69 4
86 1 0,67 4
a4 0,65

T T T T T T T
65 70 75 30 85 an 95 o0 105 110
fan loading [%]

i i f i i f i i i
£5 70 75 a0 a5 a0 95 ol 105 110 11
11 fan loading [%o]

Abb. 15:Anderung der Schallleistung liber der
Fanschaufelbelastung bei kon-

stantem Druckverhaltnis

Abb. 16: Anderung des aerodyn. Wirkungsgra-
des uber der Fanschaufelbe-
lastung bei konst. Druckver-
haltnis

3.6. Aktive Larmminderung

Einen wesentlichen Beitrag zur gesamten Gerauschentwicklung moderner Turbostrahltriebwer-
ke mit steigendem Nebenstromverhaltnis liefert der Geblaselarm. Von groRem Interesse sind
daher Entwicklungen geeigneter Gerdauschminderungsmalnahmen, welche sich praktisch in
kunftigen Triebwerksentwicklungen umsetzen lassen.

Die Hauptursache dieser tonalen Gerauschentstehung in axialen Turbomaschinen mit kleinem
Kopfspalt, bei denen sich die Blattspitzengeschwindigkeit des Geblasefans im Unterschallbe-
reich befindet, sind instationdre periodische Krafte auf den Laufrad- und Leitradschaufeln sowie
auf der Gehausewand als Folge der Wechselwirkungen der Zustrémung mit dem Laufrad sowie
der Laufradnachlaufe mit dem Leitrad, die zu einer Schallabstrahlung fiihren. Dabei entstehen
komplizierte Schallfelder, in denen die Energie Uber verschiedene Schwingungsformen, so ge-
nannte akustische Moden, in das Fernfeld abstrahlt wird, wobei diese Moden bzw. Druckmuster
um die Kanalachse der Stromungsmaschine rotieren (vgl. Tyler und Sofrin [2]).

Konventionelle Methoden zur Larmminderung verwenden Lautsprecher zur Generierung eines
geeigneten Sekundarschallfeldes. Nachteile dieser Methode sind der hohe Platzbedarf, das
Gewicht, die korrekte akustische Anpassung der verwendeten Lautsprecher an die Strémungs-
kanale sowie in einigen Anwendungen Probleme bei der Bereitstellung der nétigen Schallleis-
tungen. Im Teilprojekt B4 des von der Deutschen Forschungsgemeinschaft geférderten Sonder-
forschungsbereiches SFB 557 ,Kontrolle komplexer turbulenter Scherstromungen® an der
Technischen Universitat Berlin in Kooperation mit dem DLR, wird die Strdmung an den Blatt-
spitzen der Laufradschaufeln eines Axialventilators, wie in Abb. 17 dargestellt, durch das Ein-
blasen von Druckluft iber wandbiindig in das Gehause eingebaute Disen gezielt gestort. Die
Einblasung selbst kann stationar sein, da sie aus Sicht der rotierenden Laufradschaufeln Inho-
mogenitaten in Umfangsrichtung darstellen, so dass es hier zu einer instationaren Interaktion
zwischen Blattspitzenstromung und den Einblasstrahlen kommt. Es wird dabei das Druckfeld an
den Hinterkanten der Laufradblattspitzen verandert, so dass dort zusatzliche instationéare perio-
dische Oberflachenkréfte entstehen, die ein sekundares Schallfeld anregen. Die Kontrolle von
Amplitude und Phasenlagen der so generierten aeroakustische Sekundarschallquellen erfolgt
Uber den Einblasmassenstrom sowie die Umfangsposition der Disen beziiglich der Leitrad-
schaufeln. Ist die Zahl der Einblasdiisen gleich der Zahl der Leitradschaufeln, wird das Primar-
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schallfeld in jedem Fall hinsichtlich seiner azimutalen Struktur im Sekundarschallfeld nachgebil-
det.

— Stator

' '—— Einblasdisen

Rotor

Hauptstrémung =

Abbildung 17: Schematische Darstellung einer axialen Stromungsmaschine mit Einblasdisen
im Bereich der Blattspitzen zur gezielten Anregung zuséatzlicher instationarer
Kréfte.

Ein Forschungsschwerpunkt des laufenden Projekts lag in der gezielten Beeinflussung héher
Harmonischer h der Blattpassierfrequenz (BPF), sowie die Beeinflussung verschiedener moda-
ler Schallfeldanteile durch stationdres Einblasen von Druckluft. In Abb. 18 sind die Schalldruck-
pegel L, der dominanten Laufrad-Leitrad-Interaktionsmoden m fiir die BPF = 1200 Hz (m = 2),
der ersten harmonischen 2 BPF=2400 (m=4) sowie der zweiten Harmonischen
3 BPF =3600 Hz (m=-10) uber der Variation von Einblasmassenstrom M, /My, und Um-
fangsposition 7/ innerhalb einer Leitradpassage (4© = 22,5)° dargestellt.

" 03—z oa 08 08
G [B/oj iIA©

7

Abbildung 18: Variation der Dusenumfangsposition i und des Einblasmassenstroms
MIn/MVent innerhalb einer Leitradpassage. Links: Schalldruckpegel Lp,m =2
der dominanten Umfangsmode m =2 bei der BPF. Mitte: Schalldruckpegel
Lp,m = 4 der dominanten Umfangsmode m = 4 bei 2 BPF. Rechts: Schalldruck-
pegel Lp,m = 10 der dominanten Umfangsmode m =-10 bei 3 BPF. Die trans-
parenten Ebenen kennzeichnen den Fall ohne Drucklufteinblasung.

Im linken Diagramm in Abb. 18 wird deutlich, das sowohl eine Anhebung (gleichphasig) der
dominanten Azimutalmode als auch eine Minderung (gegenphasig) im Sinne der aktiven Ge-
rauschminderung bei der Uberlagerung von Primar- und Sekundarfeld moglich ist. Das Ergeb-
nis zeigt ein deutlich ausgepragtes Minimum fur die Umfangsposition von /4@ = 0,22 mit einer
Minderung der dominanten Azimutalmode von 25,6 dB bei der Blattpassierfrequenz. Die maxi-
male Pegelminderung fiir den BPF-Pegel betragt AL, = 16,6 dB. Bei der zweifachen Blattpas-
sierfrequenz (h = 2, 2 BPF) sind zwei ausgepragte Minima und Maxima innerhalb einer Stator-
passage 40 = 22,5° erkennbar (mittleres Diagramm in Abb. 18), so dass auch hier im Sinne der
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Uberlagerung zweier Wellen neben einer Minderung auch eine Verstarkung méglich ist. Ein
gleiches Verhalten wird auch fur die dominante Umfangsmode m = -10 bei 3 BPF deutlich. Da-
mit ist die Anzahl der Minima innerhalb einer Passage durch die Ordnung h der Harmonischen
festgelegt (vgl. Lemke et al. [3]).

Aufbauend auf diesen Kennfeldern wurde in einer Kooperation mit der Technischen Universitat
Berlin eine MehrgréRenregelung auf Basis eines Extremwertreglers zur Kontrolle von Amplitude
und Phasenlage entwickelt (vgl. Lemke et al. [4]). Da das sekundare Schallfeld als Folge des
Entstehungsmechanismus nur bei laufendem Betrieb des Ventilators erzeugt werden kann, also
immer nur parallel zum Primérfeld vorliegt, ist es nicht mdglich, Ubertragungsfunktionen zwi-
schen einzelnen Aktuatoren (Dusen) und Sensoren (Mikrofone) zu messen, um konventionelle
Regelungsansatze der aktiven Gerauschminderung anzuwenden. Der eingesetzte Extremwert-
regler, ein gradientenbasiertes Onlineverfahren, variiert die beiden Stellgrof3en Einblassmas-
senstrom und Umfangsposition und stellt diese optimal ein, da deren Ein- und Ausgangscharak-
teristik im eingeschwungenen Zustand durch ein Minimum gekennzeichnet ist, so dass die Re-
gelgrofie, der Schalldruckpegel L,, minimal wird. Eine Systemmodellierung war bei dieser Art
der Regelung nicht notwendig, jedoch war der Regler sehr langsam. Ziel war es, den Schall-
druckpegel der Blattpassierfrequenz bei Kontrolle von Einblasmassenstrom und Umfangspositi-
on zu mindern und damit indirekt die Amplitude und Phasenlage der dominanten Azimutalmode
m = 2 des Sekundéarfeldes im Sinne der aktiven Gerauschminderung destruktiv anzupassen.
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4. Larmminderung an der Quelle - Larmarmer Zellenentwurf

4.1. Forschungsziel

Auf Grund der erfolgreichen Minderung des Triebwerkslarms wird das Uberfluggerausch mo-
derner Verkehrsflugzeuge im Landeanflug vom Umstrémungsgerédusch der Zelle entscheidend
mitbestimmt. Die Umstrémung der Fahrwerke und der Hochauftriebssysteme liefert die wesent-
lichen Beitrage zu diesem so genannten Zellenlarm. Daher ist die Vorhersage und Reduktion
der Beitrage der verschiedenen Umstromungslarmquellen ein wichtiges Ziel aktueller Fluglarm-
forschung. Daruber hinaus kann der Zellenentwurf unter Einbeziehung der Triebwerksanord-
nung an der Zelle einen wesentlichen Beitrag dazu leisten, die Abstrahlung von Triebwerksge-
rauschen zum Boden hin durch Abschattungen zu mindern.

Hieraus leiten sich sinngemaf die im Projekt bearbeiteten Aufgaben ab:
1. Kriterien und Vorhersagemodell fir das Umstrémungsgerausch zum Vorentwurf,
2. Leise Hinterkante,
3. Abschattungswirkungen bei neuen Flugzeugkonfigurationen,
4. Wirbelschleppe bei larmarmen Flugzeugkonfigurationen.

Larmaspekte mussen schon in der Vorentwurfsphase bertcksichtigt werden. Hierflr wird ein
parametrisches Quellmodell fur das Umstromungsgerausch benétigt. Hinterkanten von Auf-
triebsflachen sind wesentliche Umstrémungsgerauschquellen. Die Minderung des Hinterkan-
tengerdusches ist daher eine vordringliche Aufgabe. Bei der Entwicklung von neuen Flugzeug-
konfigurationen muss geklart werden, in welchem Maf3e und auf welche Weise die Abschat-
tungswirkung der Zelle bezlglich des Triebwerksgerausches am Besten genutzt werden kann.
Die Entwicklung der Wirbelschleppen fir einen Flugzeugentwurf mit minimaler Geréduschab-
strahlung muss untersucht werden, um zu vermeiden, dass sich in der Folge eine Erhéhung des
Wirbelschleppen-Geféahrdungspotenzials ergibt.

Im Einzelnen sollten die folgenden Ziele erreicht werden:
e Entwicklung eines Modells zur Abschétzung des Zellenlarms fir den Vorentwurf.

e Quantifizierung des Potenzials der Gerduschminderung durch birstenartige Endkanten
von Uberstromten Flachen und Bestimmung der Einflussparameter und Skalierungsge-
setze.

e Aufbau und Validierung eines schallstrahlenbasierten Verfahrens zur Berechnung der
Schallabschattung bei neuen Flugzeuggeometrien mit iber den Tragflachen angeordne-
ten Triebwerken.

¢ Bewertung des Wirbelschleppen-Gefahrdungspotenzials fir eine ausgewahlte larmarme
Flugzeugkonfiguration.

4.2, Methodik

Die Vorgehensweise zur Zielerreichung war bei den vier Teilaufgaben naturgemaf unterschied-
lich.

Die Entwicklung eines fir die Abschéatzung des Zellenlarms im Vorentwurfsstadium geeigneten
Quellmodells basierte auf der gezielten Auswertung der vorhandenen Datenbasis aus aeroa-
kustischen Windkanalstudien, wahrend zur Bestimmung der Gerausch mindernden Wirkung

29



Leiser Flugverkehr
: ;% Abschlussbericht zum Projekt ,Leiser Flugverkehr 11 %

(und der relevanten Einflussgrof3en) von Burstenendkanten eine umfangreiche, experimentelle
Windkanalstudie vorbereitet und durchgefiihrt wurde.

Demgegentber war die Entwicklung eines Strahlverfolgungsverfahrens eine rein theoretisch/
numerische Aufgabe, die erst im Zuge der Validierungsarbeiten durch gezielte Experimente
begleitet wurde. Fir die Abschatzung des Wirbelschleppen-Gefahrdungspotenzials konnte da-
gegen von Beginn an auf validierte und standardméaRig eingesetzte Rechenverfahren zurtick-
gegriffen werden.

4.3. Ergebnisse

Im Folgenden werden die in den jeweiligen Teilaufgaben erzielten Ergebnissen im Einzelnen
beschrieben. In der abschlieRenden Zusammenfassung wird auch der Grad der Zielerreichung
dargestellt.

4.3.1. Umstromungslarmkriterien fur den Vorentwurf

Um Larmaspekte im Vorentwurf beriicksichtigen zu kénnen, missen (1) die Entwurfskriterien
fur eine larmarme Flugzeugauslegung dokumentiert und (2) ein Larmvorhersageverfahren ent-
wickelt werden, das eine vergleichende Abschatzung der zu erwartenden Gerauschpegel auf
der Basis der in diesem frihen Entwurfsstadium verfugbaren, globalen Auslegungsdaten er-
laubt.

Ein solches Vorhersageverfahren fur das Umstromungsgerausch wurde auf der Grundlage von
existierenden Messdaten an verschiedenen Flugzeugmodellen und Original-Fahrwerken im
Deutsch-Niederlandischen Windkanal (DNW-LLF) und aus Uberflugmessungen (im Rahmen
von gemeinsamen Forschungsvorhaben mit der Deutschen Lufthansa) entwickelt und fir die
Anwendung im Vorentwurf aufbereitet.

Das Vorhersageverfahren fir das Umstrémungsgerausch der Zelle ist modular aufgebaut, be-
notigt als EingabegréfRen nur globale Geometriedaten der Zellenkomponenten und erlaubt die
(nahezu) beliebige Kombination von Einzelschallquellen (Abb. 1) [1, 2].

Entsprechend dem gegenwartigen Stand der verfiigbaren Schallmessdaten, sind allerdings
einige wichtige Quellen von Umstromungsgerauschen noch nicht erfasst. Dies bezieht sich ins-
besondere auf die Schallabstrahlung von den Seitenkanten der Landeklappen. Weiterhin fehlen
Daten aber auch zur Modellierung der Gerauschabstrahlung bei ,strahlangeblasenen Lande-
klappen“ (Externally Blown Flaps — EBFs) oder auch fur das zur Auftriebssteigerung dienende
Uberblasen der Tragflachen durch den Antriebsstrahl (Upper Surface Blowing — USB). Letztere
Maflnahmen werden gegebenenfalls bei kinftigen Flugzeugkonfigurationen mit extremen
Hochauftriebseigenschaften zum Einsatz kommen, um durch ,schnelles Steigen* und ,steiles
Landen“ zur Minderung des Larms in der Umgebung von Flughafen beizutragen.

Um das Vorhersagemodell mit den noch fehlenden Schallquellmodellen zu vervollstandigen,
sind gegenwartig Forschungsvorhaben in Bearbeitung, die die genannten Liicken in der Mess-
datenbasis schlie3en sollen.
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Eingabe:

* Geometrie der Flugzeugkomponenten
¢ Flugzeugkonfiguration

¢ Fluggeschwindigkeit und Bahndaten

!

Berechnung der Abstrahlrichtcharakteristiken von Komponenten

Hinterkanten von Vorfliigel mit Einfluss Klappen- | ) : i i
Auftriebsflchen | |Fanrwerke | "o Landeklappen | i seitenkanten SRR : EES o USB | |
. . Ausgabe: Ausgabe: '
gzisgeé}(%eﬁﬁ ﬁg:v?;?jé en Auftriebsklappen i Zusatzlarm durch |
9- pp mit Seitenkanten i Fowlerklappen
ggf. mit Spoilern i bei EBF
Ausgabe: Ausgabe: Ausgabe:
Reisekonfig. Fowlerklappen Auftriebsklappen
mit Fahrwerken || | mit Fahrwerken L—»{ Mit Seitenkanten,
t t Spoilern AR . .
mit Fahrwerken feemeeeed = in Arbeit

Abbildung 1:  Schema des modularen Quellmodells fir den Zellenlarm

Zur Vorbereitung des Schallquellmodells fur die Anwendung auf beliebige, unkonventionelle
Flugzeugkonfigurationen wurde das Eingabeformat auf globale Geometriedaten von Tragfla-
chensegmenten mit jeweils unterschiedlicher Konfiguration umgestellt (d.h. Aufteilung der Trag-
flache in Segmente ohne oder mit Fowlerklappen bzw. auch mit Vorfligel) (Abb. 2).

— ><_CF, 2 Segments:
[ s (5]

Sw,2 Ss,2 F.2

Sy=(s-d)/2 Y
! 8
Sw, 1 S, 10
T T — ||
CF, 1

Willkiirliches
Segmentierungsbeispiel

Abbildung 2:  Beispiel fur die Segmentierung der Auftriebsflachen zur Berechnung der einzel-
nen Schallbeitrage

Bezuglich der Fahrwerke ist neben dem Typ (Hauptfahrwerk oder Bugfahrwerk) und der Konfi-
guration (z.B. einachsig oder mehrachsig) auch der Installationsort von Bedeutung. Bei einer
Fahrwerksanordnung unter der Tragflache ergibt sich infolge der Zirkulation eine gegeniber der
Fluggeschwindigkeit reduzierte lokale Anstréomgeschwindigkeit, was zu einer deutlichen Ge-
rauschminderung fahrt.

Weiterhin kénnen auch Larmminderungspotenziale, wahlweise fur alle Einzelquellen von Um-
stromungsgerauschen, im Vorhersagemodell berticksichtigt werden, zum Beispiel die Wirkung
von burstenartigen Tragflachenendkanten (siehe néachste Teilaufgabe).

Als Ergebnis der Gerauschberechnung werden die Richtcharakteristiken der Schallabstrahlung
in Form von Terzschalldruckpegeln fur eine vorgegebene Geschwindigkeit ausgegeben. Die
31



Leiser Flugverkehr
: 5% Abschlussbericht zum Projekt ,Leiser Flugverkehr 11 %

Vorgabe der Fluggeschwindigkeit ist erforderlich, da die Pegel verschiedener Einzelquellen un-
terschiedlichen Geschwindigkeitsgesetzen folgen. Die berechnete Richtcharakteristik bezieht
sich dennoch auf eine ruhende Quelle und einen konstanten Referenzabstand, so dass die Ein-
flisse der Quellbewegung (Doppler-Effekt, konvektive Verstarkung) und der Schallausbreitung
(geometrische und atmospharische Dampfung) bezlglich des Immissionsortes fur den gewéhl-
ten Flugfall individuell bestimmt werden koénnen.

Das Vorhersagemodell basiert zurzeit noch auf der Annahme, dass alle Einzelquellen im We-
sentlichen von einander unabhangig sind (mit Ausnahme des vom Installationsort abhéngigen
Fahrwerksgerdusches). Diese Annahme kann jedoch im Einzelfall zu erheblichen Fehleinschat-
zungen fuhren. Ein Beispiel hierfur ist die am Vorflugel eintretende Gerduschminderung beim
Ausschlag eines Spoilers, verursacht durch die Anderung der Gesamtzirkulation und damit der
lokalen StromungsgréfRen im Bereich des Vorfligels (Abb. 3). Daher werden kiinftige Arbeiten
darauf abzielen, mit Hilfe von RANS-Rechnungen fiir verschiedene Hochauftriebskonfiguratio-
nen die aeroakustischen Wechselwirkungen mit in die Vorhersage einzubeziehen.

Baseline - Spoiler 6 = 20°| [l F

RY
1

10dB

Abbildung 3:  Beispiel fur die aeroakustische Wechselwirkung zwischen Vorfligel und Spoiler
(aus einer Windkanalmessung im EU-Projekt AWIATOR, Quelle: NLR)

Die Kombination des Vorhersagemodells fir das Umstrémungsgerdausch mit einem entspre-
chenden Modell fir das Triebwerksgerausch und einem Verfahren zur Abschétzung von Ab-
schattungseffekten ist bereits in Angriff genommen.

4.3.2. Leise Hinterkante

Turbulent Gberstromte Hinterkanten von Auftriebsflachen stellen eine der ,klassischen* Quellen
von Umstromungsgerausch dar. Schon frilhe Untersuchungen zu dieser Thematik haben ge-
zeigt, dass durch eine stromungsdurchlassige Gestaltung der Endkanten (burstenartige Kan-
tenmodifikationen) eine Gerauschminderung erzielt werden kann.

Daher wurde im Projekt eine systematische experimentelle Studie begonnen, um einerseits die
Potenziale solcher birsten- bzw. kammartigen Modifikationen auszuloten und andererseits
auch die wesentlichen Einflussparameter hinsichtlich der Larmminderungswirkung zu ermitteln.
Zur ldentifikation der Haupteinflussparameter wurden sowohl lokale StréomungsgréRen als auch
die technische Ausfiihrung der Kantenmodifikationen betrachtet.

Akustische und aerodynamische Messungen zum Hinterkantengerdusch wurden im Aeroakusti-
schen Windkanal Braunschweig (AWB) durchgefiihrt. Der AWB ist ein geschlossener Windka-
nal mit offener Messstrecke (Dlsenquerschnitt 1,2 m mal 0,8 m), dessen Betriebsgerausch
durch Dampfungskulissen im Umluftkanal stark reduziert ist. Eine absorbierende Auskleidung
der Wande des Messraumes erlaubt akustische Messungen unter Freifeldbedingungen. Zur
Schallquelllokalisierung und Messung des von der Hinterkante abgestrahlten Fernfeldschalls
wurde im vorliegenden Experiment eine Richtmikrofonanordnung (elliptischer Hohlspiegel mit
Y4"-Mikrofon im Nahfokus) benutzt. Zur Ergénzung der akustischen Datenbasis um entspre-
chende StrémungsgréRen wurden dariber hinaus Hitzdrahtmessungen in der turbulenten
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Grenzschicht, Hochgeschwindigkeits-Particle-Image-Velocimetry- (HS-PIV-) Messungen sowie
Oberflachenwechseldruckmessungen im Quellbereich nahe der Hinterkante durchgefuhrt.

Diese Untersuchungen erfolgten zunéchst an einer Platte variabler Lange (zur Variation der
Reynoldszahl) und spéter auch an einem NACAO0012-Profil konstanter Sehnenlange mit jeweils
verschiedenen Hinterkantenmodifikationen (Abb. 4) [3-11].

Ebene Platfe HACAOO1Z
Re=Z1-7.9 Mio,

Re =1.1-1.6 Mie.
- — : :“‘:"

Detailansicht:

N&%-QQLZ\ l1 mm hy, |

Platte i Al
0-5-mm | |Nadeln/ :
Montageschlitz | [Fasern !

—p

Abbildung 4:  Versuchsaufbau im AWB

Die untersuchten Hinterkantenmodifikationen bestanden hauptséchlich aus einreihigen Fa-
seranordnungen mit unterschiedlichem Faserabstand, die in Verlangerung der (undurchléssi-
gen) Tragflachenhinterkante angebracht waren (siehe Abb. 4). Getestet wurde Fasermaterial
verschiedener Lange, Dicke, Steifigkeit (z. B. Stahlnadeln gegeniiber Fasern aus Polypropylen
PP) und Orientierung relativ zur Hauptstromungsrichtung. Erganzende Messungen erfolgten an
einer geschlitzten Hinterkantenausfihrung am NACAO0012-Profil (Kamm mit 14° Zuspitzungs-
winkel).

Als Ergebnis zeigte sich, dass birsten- oder kammartige Hinterkanten bei geeigneter Gestal-
tung das Hinterkantengerausch um bis zu 10 dB reduzieren kénnen. Entscheidend flr den
Larmminderungseffekt ist die Realisierung einer MindestlAnge der Fasern (in der GréRenord-
nung von 1-2 Grenzschichtdicken dgg9 im vorliegenden Experiment) und eines minimalen Faser-
abstandes. In der Umsetzung heif3t das, dass die Fasern praktisch ohne sichtbaren Abstand
nebeneinander anzuordnen sind. Darlber hinaus konnte gezeigt werden, dass Flexibilitat der
Fasern keine notwendige Voraussetzung fur das Erzielen einer Gerauschminderung ist. Auch
starre Fasern sowie die geschlitzte Hinterkantenvariante (Kamm am NACAQ0012-Profil) bewir-
ken eine signifikante Gerauschreduktion. Allerdings zeigen flexible Fasern im Vergleich zu un-
beweglichen Metallnadeln eine gesteigerte Larmminderungswirkung (Abb. 5).
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Abbildung 5:  Beispielergebnisse zur gemessenen Gerauschminderungswirkung von birsten-
artigen Endkanten an einem NACAOQ0012 Profil bei 0° Anstellwinkel

Neben der systematischen Quantifizierung der Gerauschminderung durch verschiedene Kan-
tenmodifikationen erbrachten diese Untersuchungen auch weitere grundsatzliche Erkenntnisse
hinsichtlich der Schallerzeugung an Abstromkanten. Diese betreffen u. a. den Einfluss der er-
zwungenen Transition auf die spektrale Zusammensetzung des Hinterkantengerdausches sowie
das (stark geometrieabhdngige) Auftreten von Hiebtonphdnomenen auch im Falle sehr dinner
Hinterkanten. Solche quasi-tonalen Komponenten im Spektrum des Hinterkantengerdusches,
zuriickzufuhren auf periodische Wirbelablésungen von der Abstromkante, werden durch kamm-
oder birstenférmige Modifikationen der Kante vollstandig eliminiert. Die erzielte Gerauschmin-
derungswirkung verschiedener Hinterkantenmodifikationen zeigte sich nahezu unabhngig von
Parametern der Eingangsstromung (z. B. der mittleren Stromungsgeschwindigkeit u., der Ver-
drangungsdicke der turbulenten Grenzschicht 6* bzw. dem Druckgradienten im Bereich der Hin-
terkante). Stattdessen sind die oben genannten Auslegungsparameter der Birsten bzw. K&am-
me fUr das Erzielen einer maximalen Gerauschminderung entscheidend. Die Schallabstrahlung
von der Hinterkante mit derart gestalteten Faseranordnungen zeigte sich nahezu unbeeinflusst
vom Anstellwinkel.

Es wird angenommen, dass die Gerauschminderungswirkung durch ,Aufweichung“ des Impe-
danzsprunges an der Kante erreicht wird, der im Falle undurchlassiger Hinterkanten fir die
Kantenverstarkung des Grenzschicht/ Oberflachen-Interaktionsgerausches ursachlich ist. Hier-
bei kénnte zusatzlich auch eine (die Kantenbedingung weiter modifizierende) viskose Damp-
fung der turbulenten Druckschwankungen infolge der in den Faserzwischenrdumen induzierten,
schwachen Wechselstrémung eine wesentliche Rolle spielen.

Die gewonnenen Erkenntnisse kdnnen auch zur Lésung ahnlich gelagerter Problemstellungen
herangezogen werden, in denen Hinterkantengerausch eine wesentliche Rolle spielt (z. B. Luf-
ter und Windkraftanlagen).

4.3.3. Abschattungswirkungen bei neuen Flugzeugkonfigurationen

Voraussetzung fur den Entwurf von Flugzeugkonfigurationen, die eine wirksame Abschattung
der Triebwerksgerausche erlauben, ist die Verflgbarkeit eines Werkzeugs zur Berechnung sol-
cher Abschattungseffekte fir reale Frequenzen bis 10 kHz (im Originalmal3stab). Hierzu ist ein
Strahlverfolgungsverfahren am Besten geeignet, wenn es Beugungseffekte und den Einfluss
einer Uberlagerten Stromung bertcksichtigen kann. Die Entwicklung und Validierung eines sol-
chen Verfahrens war Gegenstand dieser Aufgabe.
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Zur ersten Uberpriifung des im Projekt entwickelten Strahlverfolgungsverfahrens mit Beriick-
sichtigung von Beugungseffekten kann ein Vergleich der erzielten Ergebnisse zur Schallab-
schattung mit solchen aus Berechnungen mit einem Randelementverfahren (Boundary Element
Method, BEM) dienen. Ein solcher Vergleich (zundchst ohne Uberlagerte Strémung), fir eine
niedrige Frequenz von 340 Hz, wo das Randelementverfahren mit vertretbarem Aufwand noch
verwendet werden kann, zeigte befriedigende Ubereinstimmung beziiglich der Schattensignatur
am Beispiel der LNA1- (Low Noise Aircraft 1) Konfiguration (Abb. 6). Fur das hier ausgewéhlte
Beispiel (nur eine Schallquelle Gber dem rechten Fliigel) ergeben sich Schallpegelminderungen
seitlich unter dem Modell von maximal bis zu 20 dB (Abb. 7) [12].

7

Abbildung 6:  Im Projekt fir Abschattungsrechnungen herangezogene larmarme Flugzeug-
konfiguration (DLR-Entwurf LNA1L)
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Abbildung 7:  Vergleich der Rechenergebnisse mit dem Strahlverfolgungsverfahren (links)
und einem BEM Verfahren (rechts) fur die LNA1-Geometrie mit einer 340 Hz
Monopolschallquelle (nur auf rechter Tragflache)

Fir das Validierungsexperiment (im Modellmaf3stab) wurde eine Monopolschallquelle mit quan-
tifizierbarer Abstrahlung bis zu sehr hohen Frequenzen (mindestens 50 kHz) bendétigt, die relativ
zum Flugzeugmodell unterschiedlich positioniert werden kann, ohne selbst das Schall- und
Stromungsfeld zu storen. Die Entwicklung einer solchen Testschallquelle war eine der Aufga-
ben und Voraussetzung fir den experimentellen Teils dieses Arbeitspakets.

Bei der Entwicklung der Testschallquelle fir das Validierungsexperiment wurde die Idee aufge-
griffen, mit Hilfe eines gepulsten Lasers durch Strahlaufweitung mit anschlieBender Fokussie-
rung in einem gewdahlten Abstand (Fokuspunkt) ein Plasma zu erzeugen, was definitionsgeman
eine ideale Monopolschallquelle (Massenfluktuation) mit der Pulsfrequenz ergeben muss. Da
alle hierzu nétigen Gerate auf3erhalb der Stromung angeordnet sind, erlaubt dieses Verfahren
ein sozusagen ,berthrungsloses” Einbringen einer Schallquelle an nahezu beliebiger Stelle in
die Stromung (Abb. 8) [13].
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Abbildung 8:  Schematische Darstellung des Arbeitsprinzips der Laserschallquelle

Das Verfahren wurde erfolgreich zur Vermessung der Abschattungswirkung am LNA1l (zu-
nachst ohne Stromung) fur verschiedene Quellpositionen (Triebwerkspositionen) angewendet
(Abb. 9). Allerdings ist die exakte Auswertung der sehr kurzen und in ihrer Signalform nicht im-
mer identischen Schallimpulse sehr schwierig. Ein zuverldssiges Analyseverfahren befindet sich
derzeit noch in der Entwicklung, so dass die zunachst ermittelten Abschattungsergebnisse noch
einer Uberprifung bedirfen.

Abbildung 9:  Erstes Ergebnis einer Abschattungsmessung am LNAL1l mit Hilfe der Laser-
schallquelle, 0,8 Spannweiten unter dem Flugzeug fir eine Frequenz von 1 kHz
im Originalmal3stab

Sowohl die theoretischen/ numerischen Arbeiten mit dem Ziel der Entwicklung eines Strahlver-
folgungsverfahrens zur Berechnung von Abschattungswirkungen als auch dessen experimentel-
le Validierung konnten noch nicht vollstandig abgeschlossen werden. Zum einen muss der Ein-
fluss einer Uberlagerten Stromung noch beriicksichtigt werden und zum anderen muss auf der
experimentellen Seite die Analysetechnik der Messdaten verbessert werden.

Dennoch konnte gezeigt werden, dass durch gezielte Anordnung und Formgebung der Tragfla-
chen in Verbindung mit geeigneten Triebwerkspositionen Uber den Tragflachen betrachtliche
Gerauschminderungspotenziale durch Abschattung erschlossen werden kénnen.

4.3.4. Wirbelschleppe bei larmarmen Flugzeugkonfigurationen

Zur vergleichenden Bewertung des Wirbelschleppen-Gefahrdungspotenzials fur einen Flug-
zeugentwurf mit minimaler Gerduschabstrahlung wurden die Wirbelschleppen fir die LNA1-
Konfiguration einerseits und fur ein Referenzflugzeug konventioneller Konfiguration anderer-
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seits berechnet. Fiur diese Simulationen kamen die im DLR validierten und standardmalfiig ein-
gesetzten Rechenverfahren zum Einsatz. Dies ist die Prozesskette

e stationdre TAU-Euler-Rechnung im Nahfeld (Abb. 9),

e instationdre LES-Rechnung mit DLR-LESTUF-Code im erweiterten Nahfeld und im Fern-
feld (Input: 2D-Schnitt durch stationdres Losungsfeld der Nahfeldrechnung).

Nahfeld Erweiterfes Nahfeld | Fernfeld
0.5 < Spanmwsiten < 10

Y
i
T

el

i

e

L ——

(

Abbildung 9:  Schematische Darstellung der verschiedenen Entwicklungphasen der Wirbel-
schleppe

Die Nahfeldrechnungen (also bis etwa %2 Spannweite hinter dem Flugzeug) ergaben bei beiden
Konfigurationen ahnliche Wirbelstarken. Abhédngig vom Anstellwinkel zeigen sich beim LNA1
Einflisse des Wirbels vom Hohenleitwerk auf Triebwerk, Fligel und Seitenleitwerk. Von diesen
Interferenzeffekten abgesehen, lassen die Ergebnisse der Nahfeldrechnung auf jeweils etwa
gleiches Wirbelschleppen-Gefahrdungspotenzial schlie3en (Abb. 10).

Farbeode: vortioity ex, = - 500..+500 1fs

Referenz: Do728

Abbildung 10: Vergleich der Wirbelschleppen im Nahfeld fur das LNA1 und das konventionelle
Referenzflugzeug (Do 728) fir einen Anstellwinkel von 6°

Fur die Geometrien des Referenzflugzeugs lagen zurzeit der Rechnungen allerdings nur Daten
im ungetrimmten Zustand vor. Daher wurden keine Fernfeldrechnungen mit dem DLR-Code
LESTUF durchgefiihrt, da sich hieraus kein signifikanter Erkenntnisgewinn ergeben hatte.

Bezlglich des Wirbelschleppen-Gefahrdungspotenzials sind auf Basis der durchgefiihrten Si-
mulationen daher nur abschatzende Aussagen moglich. Demgemal lasst die Konfiguration
LNA1 gegentber einer konventionellen Konfiguration keine signifikante Anderung des Wirbel-
schleppen-Gefahrdungspotenzials erwarten.
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4.4. Zusammenfassung

In der Teilaufgabe ,Kriterien und Vorhersagemodell fur das Umstromungsgerausch zum Vor-
entwurf’ wurden entsprechende Kriterien fir minimales Umstrémungsgerausch definiert und ein
Vorhersageverfahren fiir den Zellenlarm basierend auf Vorentwurfsparametern entwickelt. Fur
verschiedene wichtige Quellen fehlen aber noch Modelle auf Grund zurzeit noch unzureichen-
der Datenbasis.

Zur Teilaufgabe ,Leise Hinterkante" wurde eine systematische Windkanalstudie durchgefihrt.
Auf der Basis der Messergebnisse konnten die Gerauschminderungswirkung von birsten- oder
kammartigen Hinterkanten quantifiziert und Skalierungsgesetze zur Auslegung angegeben wer-
den. Bezlglich der den Kantenschall beeinflussenden lokalen Strémungs- und Geometriegro-
Ben gibt es jedoch noch grundsétzliche Wissensliicken.

Zur Bestimmung der ,Abschattungswirkungen bei neuen Flugzeugkonfigurationen* wurde ein
Strahlverfolgungsverfahren entwickelt. Die Ergebnisse aus ersten Abschattungsrechnungen
zeigen zufriedenstellende Ubereinstimmung mit solchen aus BEM Rechnungen (fur tiefe Fre-
quenzen). Wahrend hierbei Beugungseinflisse schon berticksichtigt werden konnten, steht die
Berticksichtigung der Stromungseinfliisse allerdings noch aus. Zur Validierung des Strahlverfol-
gungsverfahrens wurden erste Abschattungsmessungen mit einer zu diesem Zweck entwickel-
ten, neuartigen Laserschallquelle durchgefiihrt. Der Ergebnisvergleich ist jedoch noch proble-
matisch, da die Analyse der extrem kurzen Druckimpulse noch nicht ausreichend genau ist.

In der Teilaufgabe ,Wirbelschleppe bei larmarmen Flugzeugkonfigurationen* konnten die Wir-
belschleppen der neuen Flugzeugkonfiguration LNA1 und die eines konventionellen Referenz-
flugzeugs (Do 728) im Nahfeld berechnet werden. Die Ergebnisse lassen keine signifikante An-
derung des Wirbelschleppen-Gefahrdungspotenzials fur die LNAL1 Konfiguration im Vergleich
zur Referenzkonfiguration erwarten.

Damit wurden nahezu alle Projektziele erreicht.
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5. Umsetzung von Flugverfahren - Flight Managment - Flight Control Systeme

5.1. Einleitung

Mit neuen larmarmen Anflugverfahren kann im erweiterten Flughafenbereich eine theoretische,
durchschnittliche Larmminderung von ca. 3 dBA erreicht werden, wie das DLR-Projekt “Leiser
Flugverkehr” [1] gezeigt hat. Der tatsachliche Flugbetrieb unterliegt jedoch sowohl Wind- und
Wettereinflissen als auch der Notwendigkeit, den Aufsetzpunkt mdglichst zeitgenau zu errei-
chen, so dass entstehende Bahn- und Fluggeschwindigkeitsabweichungen den erwarteten
Larmvorteil wieder zunichte machen kénnen.

Fir eine Umsetzung der entwickelten, in tatsachliche, mit notwendiger Genauigkeit fliegbare
Verfahren sind zusatzliche Schritte notwendig. So hat sich gezeigt, dass aufgrund der be-
schrankten Leistungsfahigkeit heutiger kommerzieller Flight Management Systeme (FMS) ein
Segmented Continuous Descent Approach (SCDA), wie er im Projekt “Leiser Flugverkehr” be-
schrieben wird, im sog. “Managed Mode* nicht geflogen werden kann. Desweiteren liefert das
Flight Control System (FCS) auch im sog. “Selected FPA Mode" teilweise Schubreaktionen, die
einer Larmreduktion abtraglich sind. Es missen fir eine Umsetzung also technische Lésungen
bereitgestellt, d.h. Funktionen des Flight-Management-Systems (FMS) und Flight Control Sys-
tems (FCS) angepasst bzw. neugefasst werden, um das Larmminderungspotenzial von 3 dB
auch flugbetrieblich realisieren zu kénnen.

Dazu sind nach einer Definition realisierbarer Noise Abatement Prozedures (NAPs) und der
daraus abgeleiteten Anforderungen an das Flight-Management-System (FMS) und das Flight
Control System (FCS) entsprechende Systemfunktionen angepasst bzw. neugefasst, im ATTAS
Bordrechner implementiert und im Flugversuch validiert worden. Parallel dazu wurde auch fir
den Airbus A330 das FMS angepasst und eine Erprobung auf dem A330 Simulator des Zent-
rums fir Flugsimulation Berlin (ZFB) durchgefihrt.

5.2. Definition von Flugverfahren und Ableitung von FMS / FCS Anforderungen

5.2.1. Einleitung

Aufbauend auf den Erkenntnissen des DLR-Projektes “Leiser Flugverkehr“, des BMWI gefdrder-
ten Verbundvorhabens “Leiser Verkehr, Larmoptimierte An- und Abflugverfahren (LAnAb)“ so-
wie der EU-Projekte SOURDINE Il und AWIATOR lassen sich realisierbare, larmreduzierte An-
flugverfahren (Noise Abatement Procedures, NAPSs) definieren. Realisierbar bedeutet in diesem
Zusammenhang:

- Fliegbar aus Flugleistungsgriinden

- Fliegbar aus Flugsteuerungsgriinden

- Fliegbar ohne kritische Erh6hung der Pilotenbelastung

- Einhalten von Sicherheitsrandbedingungen

- Einhalten von Wirtschaftlichkeitsrandbedingungen

- Kurz- bis mittelfristige Einfuhrung in den operationellen Betrieb

Die Anforderungen an die Funktionalitdt von FMS / FCS leiten sich dann aus den definierten
larmreduzierten Flugverfahren ab.
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5.2.2. Larmreduzierte Anflugverfahren

Fir die Landung eines Flugzeugs miussen wéhrend des Anflugs Hohe und Fluggeschwindigkeit
in geeigneter, sicherer Art und Weise verringert werden. Als praktikabler Standard hat sich hier-
bei das Low Drag Low Power (LDLP) Verfahren etabliert, das auch als Frankfurter Verfahren
bezeichnet wird. Der Name resultiert aus der Tatsache, dass Fahrwerk und Landeklappen flr
den Endanflug so spat wie méglich ausgefahren werden und nicht bereits kurz nach dem Ein-
flug in den Gleitpfad, wie es beim herkdmmlichen ILS-Anflug Ublich ist. Dadurch wird der An-
fangsteil des Endanfluges auf dem Gleitpfad mit geringem Widerstand (Low Drag) und damit
verbunden geringerer notwendiger Triebwerksleistung (Low Power) durchgeftihrt, was deutlich
weniger Fluglarm bedeutet.

Ein LDLP Anflug soll im Folgenden detailliert flr ein Airbus Kurz-/Mittelstreckenflugzeug be-
schrieben werden. Ausgehend von einem Horizontalflug in einer Héhe von z.B. 7000 ft
(2133 m) und einer Fluggeschwindigkeit von 250 kts (463 km/h) wird der Landeanflug mit einem
Sinkflug eingeleitet (Abbildung 1). Bei konstant bleibender Fluggeschwindigkeit werden dazu
die Triebwerke in den Leerlaufzustand versetzt, das Flugzeug verhalt sich somit wie ein Segel-
flugzeug. Bahnwinkel und Sinkgeschwindigkeit stellen sich in Abh&angigkeit von der aerodyna-
mischen Gleitzahl, der Fluggeschwindigkeit, des Leerlaufschubes, des Fluggewichtes und der
Windverhéltnisse ein. Nach Erreichen der Zwischenanflughthe, in der Regel 3000 ft (914 m)
Uber dem mittleren Meeresspiegel (Mean Sea Level, MSL), wird wieder in den Horizontalflug
Ubergegangen und der Schub erhéht, um einen zu friilhen Geschwindigkeitsabbau im Horizon-
talflug zu vermeiden.

Die fur die vorgesehene Landung notwendige Reduktion der Fluggeschwindigkeit wird bereits
vor Erreichen des Gleitpfades durch eine erneute Schubrticknahme eingeleitet. Die sich darauf-
hin einstellenden niedrigeren Geschwindigkeiten erfordern das Ausfahren der Hochauftriebshil-
fen (Vorfligel und Hinterkantenklappen), um ausreichend Auftrieb zu erzeugen. So wird kurz
vor Erreichen der Minimalgeschwindigkeit fir eingefahrene Klappen (Reiseflugkonfiguration)
das Ausfahren der ersten Konfigurationsstufe initialisiert. Nach einer weiteren Verzégerung wird
die nachste Konfigurationsstufe eingenommen und bis zum Erreichen des Gleitpfades weiter
verzdgert. Betragt dieser 3° wird er in ca. 9 nm (17 km) Entfernung vom vorgesehenen Aufsetz-
punkt von unten angeflogen. Pilot oder Autopilot schwenken auf den Gleitpfad ein und folgen
diesem bis zum Boden. Auf dem Gleitpfad verzégert das Flugzeug geringfligig weiter, wéhrend
die Triebwerke im Leerlauf bleiben. In einer H6he von ca. 2000 ft (609 m) wird das Fahrwerk
ausgefahren, direkt gefolgt von den Konfigurationsstufen 3 und 4. Um die Landegeschwindig-
keit zu halten, nachdem diese erreicht wurde, ist eine Anpassung des Triebwerksschubes not-
wendig. Vor Erreichen der sicheren Stabilisierungshéhe von 1000 ft (304 m) ist das Fahrwerk
ausgefahren, die Hochauftriebshilfen in Landestellung, der Schub auf einen konstanten Wert
eingestellt, Landegeschwindigkeit erreicht und die Endanflugbahn eingenommen.

Abbildung 2 zeigt Hohen- und Geschwindigkeitsverlauf, Schub, Klappenstellung und Fahrwerk,
jeweils Uber dem Abstand zum vorgesehenen Aufsetzpunkt aufgetragen. Weiterhin gehen aus
Abbildung 2 der Maximalschallpegel direkt unterhalb der Flugbahn und die Konturen verschie-
dener Pegelwerte hervor (berechnet mit der aktuellen SIMUL-Version von DLR-ASG). Deutlich
zu sehen ist die Zunahme der Larmimmission mit abnehmender Flugh6he sowie bei Erhéhung
des Schubes auf der Zwischenanflughthe und beim Stabilisieren nach Erreichen der Landege-
schwindigkeit. Die Zunahme der Schallemission beim Ausfahren der Landeklappen auf der Zwi-
schenanflughthe wird durch die gleichzeitige Abnahme der Fluggeschwindigkeit zum Teil kom-
pensiert. Betrachtet man die Schallpegelkonturen, dann sind die beschriebenen Effekte ebenso
deutlich zu sehen. Die 55 dBA Kontur weist zwei “Inseln* auf, die von der Schuberhéhung und
dem Klappenfahren auf der Zwischenanflughthe erzeugt werden.
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Neben dem Hohenverlauf des LDLP ist in Abbildung 1 auch der eines Continuous Descent
Approach (CDA) dargestellt. Das CDA Verfahren kann man noch nicht als Standard Verfahren
bezeichnen, es findet aber zunehmend in verkehrsarmen Zeiten Anwendung. Der CDA zeichnet
sich durch das Fehlen der Zwischenanflughthe aus. Wahrend beim LDLP Hohe und Ge-
schwindigkeit getrennt verringert werden, wird dies beim CDA gleichzeitig gemacht. Dadurch
liegt bis zum Erreichen des Gleitpfades immer eine grof3ere Hohe vor. Auf dem Gleitpfad unter-
scheidet sich der CDA nicht mehr vom LDLP.

Da beim CDA die Verzogerung auf einer geneigten Bahn erfolgt und dadurch eine langere Zeit
in Anspruch nimmt als beim LDLP, muss mit dem Vorgang friher begonnen werden. Dies be-
deutet aber auch, dass bei einem grof3eren Abstand zum Aufsetzpunkt konfiguriert werden
muss, wobei der damit verbundene Larmanstieg in der Regel durch die grol3ere Flughthe kom-
pensiert wird.
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Abbildung 1  Anflugverfahren (LDLP, OLDLP und CDA)
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Abbildung 2:  FlugzustandsgrofRen und Schallpegelkonturen (LDLP, OLDLP und CDA)
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Im Hinblick auf eine Verbesserung der Larmsituation sind grundsatzlich emissions- und immisi-
onsseitige MaRnahmen denkbar, d.h. eine flugverfahrensbedingte Verringerung des Quellen-
larms von Triebwerk und Zelle und eine VergroRerung des Abstands zum Erdboden. Beides
kann mitlaufig aber auch gegenlaufig sein. Eine gréRere Flughdhe kann bedeuten, dass mit
einem steileren Bahnwinkel geflogen werden muss, der sich, wenn die Triebwerke schon im
Leerlauf sind, nur durch einen erhdhten Widerstand erzeugen lasst. Zusatzlicher Widerstand ist
jedoch nur durch ein Ausfahren von Spoilern, Landeklappen oder Fahrwerk erreichbar, was
wiederum mehr Larm verursacht.

Fur die Flugverfahren mit Zwischenanflughthe bieten sich zwei Malinahmen an, um eine Larm-
reduktion zu erreichen. Dies ist zum einen eine Verkirzung der Strecke, so dass der Schub im
Horizontalflug nicht angehoben werden muss, und zum anderen ein weiteres Absenken der
Stabilisierungshoéhe im Endanflug (spateres Ausfahren des Fahrwerks und der Landeklappen).

Abbildung 1 und 2 zeigen einen derartig optimierten Low Drag Low Power Anflug (OLDLP). Der
Anflug liefert durch das spatere Ausfahren des Fahrwerks auch bei hoheren Schallpegeln eine
deutliche Verringerung der Konturflachen. Bei niedrigeren Pegeln liegen die Konturflachen zwi-
schen LDLP und CDA.

Eine weitere Moglichkeit den OLDLP in Hinblick auf die Larmimmission zu verbessern besteht
in der Anhebung des Gleitpfades (Abbildung 3). Beim Steep-Low-Drag-Low-Power (SLDLP) gilt,
dass im Endanflug der Abstand zum Boden gro3er wird und ein niedrigerer Schub notwendig
ist, um das Flugzeug auf dem steileren Gleitpfad zu stabilisieren. Beides verringert die Schall-
pegelwerte am Boden. Allerdings sind dem Verfahren aus Flugleistungs- und Flugsicherheits-
grinden enge Grenzen gesetzt. So erreicht die Sinkgeschwindigkeit bei einer Anhebung des
Gleitpfades von 3° auf 4° bereits die kritische Grenze von 1000 ft/min und der notwendige Wi-
derstand fur die steilere Bahn muss durch geeignete MaRnahmen, wie z.B. ein Vorziehen der
Konfigurationsstufe 3 (Abbildung 3), sichergestellt sein.
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Abbildung 3:  Anflugverfahren (LDLP, OLDLP und SLDLP)
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Gegenuber dem OLDLP erreicht man mit dem SLDLP eine weitere Schallpegelabsenkung und
zwar besonders bei den hohen Pegelwerten (Abbildung 4).
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Abbildung 4:  FlugzustandsgrofRen und Schallpegelkonturen (LDLP, OLDLP und SLDLP)

Auch beim CDA-Verfahren sind weitere Larmreduktionen denkbar. Die groRten Uberflughdhen
entstehen, wenn das Flugzeug bereits in der Ausgangsflughdhe voll durchkonfiguriert wird und
dann im steilen Sinkflug den Gleitpfad von oben einfliegt. Dieser als Advanced-CDA (ACDA)
bezeichnete Anflug ist in (Abbildung 5) dargestellt. Hohe Sinkgeschwindigkeiten liegen beim
ACDA nur oberhalb von 2000 ft vor und sind damit nicht sicherheitskritisch. Auch der Einflug in
den Gleitpfad von oben stellt, jedenfalls fir das FCS der Airbus Flugzeuge, kein Problem dar,
wie Untersuchungen im Full Flight Simulator gezeigt haben [2]. Problematisch kann allerdings
das Durchkonfigurieren im Horizontalflug werden, wenn dies mit Leerlaufschub durchgefiihrt
wird. Bei einer zu hohen Verzégerung und relativ langsam ausfahrenden Klappen besteht die
Gefahr, dass die Minimalgeschwindigkeiten erreicht werden bevor die Klappen vollstandig
ausgefahren sind. Hat das FCS eine sog. Speed Protection, dann wird der Schub hochgesetzt,
um den zu starken Geschwindigkeitsabbau zu verhindern, es entsteht Larm. In diesem Fall ist
es sinnvoll, die Verzdgerung nicht mit Leerlaufschub durchzufiihren oder eine leicht geneigte
Bahn einzunehmen. Der ACDA weist zwar in einem Abstand von mehr als 6 nm vom
vorgesehenen Aufsetzpunkt die gréfdte Larmminderung auf (Abbildung 6), hat aber durch eine
lange Flugzeit und den damit verbundenen erhdhten Treibstoffverbrauch wirtschaftliche
Nachteile (siehe auch Abbildung 8).
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Abbildung 5:  Anflugverfahren (LDLP, SCDA, ACDA)
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Abbildung 6:  FlugzustandsgréRen und Schallpegelkonturen (LDLP, SCDA und ACDA)

Einen guten Kompromiss zwischen Larmreduktion und Erhalt der Wirtschaftlichkeit stellt das
SCDA-Verfahren (Segmented Continuous Descent Approach) dar (Abbildung 5). Der SCDA
beginnt mit einem Open Descent wie der LDLP, verzdgert auf einer geneigten Bahn wie der
CDA, allerdings mit vollstandigem Durchkonfigurieren, nimmt dann eine steile Anflugbahn ein
wie der ACDA und erreicht den Gleitpfad letztendlich von oben. Von allen dargestellten Verfah-
ren stellt der SCDA die héchsten Anforderungen an den Piloten und das Flight Management
System. Die Pilotenbelastung beim SCDA wurde in umfangreichen Full Flight Simulator Studien
(A320 LFT Frankfurt und A330 ZFB Berlin) untersucht [2]. Ausgehend vom SCDA sollen die
Anforderungen an FMS und FCS fur Bahn- und Zeitgenauigkeit entwickelt werden.

In den Abbildung 7 und 8 ist ein Vergleich der LA&rmimmissionen anhand von Pegelflachen und

ein Vergleich der Wirtschaftlichkeit anhand von Zeitbedarf und Treibstoffverbrauch fur die ver-

schiedenen Anflugverfahren durchgefuhrt worden. Dabei stellt sich fur niedrige Pegelwerte das
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ACDA-Verfahren am besten dar, wahrend fiir hohe Pegelwerte der SLDLP die grofite Reduktion
gegenuber dem Standardverfahren LDLP aufzeigt. Bei Zeitbedarf und Treibstoffverbrauch
schneidet der ACDA am schlechtesten ab, die optimierten LDLP-Verfahren am besten. Es wird
deutlich, dass der SCDA ein guter Kompromiss zwischen Larmreduktion und Erhalt der Wirt-
schaftlichkeit ist, wobei die Larmreduktion durch einen steileren Endanflug noch vergréfRert
werden konnte, was allerdings die Umsetzbarkeit beeinflussen wirde.
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Abbildung 7:  Konturflichen unterschiedlicher Schallpegel fiir verschiedene Anflugverfahren
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Abbildung 8:  Zeitbedarf und Treibstoffverbrauch fir verschiedene Anflugverfahren

Zusammenfassend ist zur Definition von larmarmen Flugverfahren zu sagen:

Der LDLP beinhaltet weiteres Potential zur Larmreduktion, wie das Einhalten eines
optimalen ,Point of Descent” und die Reduzierung der Stabilisierungshohe (OLDLP).

Herkdmmliche CDA-Verfahren verzichten auf die Zwischenanflughthe und verringern
die Fluggeschwindigkeit bereits im Sinkflug. Die gréRere Flughthe vor Erreichen des
Gleitpfades fuhrt zu Larmreduktionen bei niedrigen Ausgangspegeln.

Erweiterte CDA-Verfahren, wie SCDA und ACDA, erreichen den Gleitpfad auf einer stei-
len Bahn in einer niedrigeren Hohe von oben, wodurch sowohl eine gro3ere, als auch
eine Ortlich weiter ausgedehnte Larmreduktion moglich wird.
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Steile Anflugverfahren bis an den Boden, wie der SLDLP, mindern sowohl durch gré3ere
Uberflughdhen als auch durch den geringeren Stabilisierungsschub die héheren Larm-
pegel in Flughafennahe.

Alle beschriebenen Verfahren kénnen in ihren Eckpunkten so ausgelegt werden, dass
Sicherheitsrandbedingungen nicht verletzt werden.

Im Vergleich zum LDLP verringern sich bei seinen Varianten OLDLP und SLDLP Zeit-
bedarf und Treibstoffverbrauch, beim CDA nimmt der Zeitbedarf durch den friiheren Ab-
bau der Geschwindigkeit jedoch zu, wahrend der Treibstoffverbrauch nahezu gleich
bleibt.

Der ACDA beinhaltet zwar die gréf3te Larmreduktion, zeigt jedoch eine deutliche Zu-
nahme von Zeitbedarf und Treibstoffverbrauch.

Der SCDA stellt den besten Kompromiss zwischen einer Verringerung der Umweltbelas-
tung durch Fluglarm und dem Erhalt von Wirtschaftlichkeit dar.

Eine Umsetzung des SCDA kann ohne eine Veranderung des Gleitpfadwinkels erfolgen.

Erkenntnisse aus anderen Projekten

Das SCDA-Verfahren wurde in den Projekten “Leiser Flugverkehr* und “Larmoptimierte An- und
Abflugverfahren (LAnAb)“ intensiv bearbeitet. Im Rahmen von LAnAb erfolgten Untersuchungen
der Fliegbarkeit des Verfahrens unter Einsatz von insgesamt 44 Piloten im A320 Full-Flight-
Simulator der Lufthansa in Frankfurt und A330 Test-Simulator des Zentrums fiir Flugsimulation
in Berlin. Diese haben zu folgenden Erkenntnissen gefuhrt:

Die grundsatzliche Fliegbarkeit mit heutigem Ausristungsstand konnte nachgewiesen
werden

Eine kritische Zunahme der Pilotenbelastung ist nicht erfolgt.

Auch ohne zusatzliche Stérungen von auf3en (Wind, usw.) sind die Vorgaben und damit
die Sollbahn haufig nur ungentigend eingehalten worden (Abbildung 9).

Durch eine unprazise Bahn kann aus einer vorgesehenen Larmminderung durchaus ei-
ne Larmzunahme werden (Abbildung 9).

Eine genaue, zuverlassige und sichere Bahnfuhrung ist nur durch eine verbesserte
bordseitige Ausristung méglich.

Die Weiterentwicklung von Flight Management Systemen und Autopilotenfunktionen ist
fur zuklnftige larmoptimale Anflugverfahren zwingend notwendig.
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5.3. Anforderungen an Flight Management (FMS) und Flight Control Systeme (FCS)

Am Beispiel des SCDA-Verfahrens zeigt Abbildung 10 Mindestanforderungen an das Flight Ma-
nagement und das Flight Control System fiir die einzelnen Bahnsegmente. Einer zentralen Be-
deutung kommt dabei der Bestimmung des “Point of Descent (POD)“ oder “Top of Descent
(TOD)“ zu, da hier ausgepragte Abhangigkeiten von der aktuellen Windgeschwindigkeit und
vom Fluggewicht bestehen. Ein nicht richtig bestimmter TOD hat einen grof3en Einfluss auf den
weiteren Bahnverlauf und kann beim SCDA dazu fuihren, dass das Flugzeug friher als vorge-
sehen den Gleitpfad erreicht, was dazu fuhrt, dass der Schub friher erhéht werden muss und

sich damit auch der Larm erhoht.
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FMS - “Point of Descent” in Abhéngigkeit FMS - Hohe des “Deceleration Points“ und Bahn-
von Wind und Fluggewicht bestimmen winkel fur Verzdgerungssegement bestimmen
FCS - Sinkflug automatisch einleiten bzw. FCS - Ubergang von “Open Descent auf “Flight
Anzeige fUr manuelles Einleiten ansteuern Path Angle und Target Speed Select” Mode
FMS = Bahnwinkel Lovel Flight | § Height
W W O Q o, 7000ft
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in Abhéngigkeit von open | . '

Descent

Wind und Fluggewicht
bestimmen

FCS -2 Konstante Flug-
geschwindigkeit einhalten

Point of Descent
Deceleration Point
Config 1

Config 2 —.—.—0—‘\ b 3000ft

Sear [Lovd Fiight | B
FMS = Korrekturmassnah- e Pain ”‘ o
men durch Vorverlegung bl
der Konfigurationszeit-
punkte oo Distance  «— e () (@
FCS = Anzeige der Konfi-

gurationszeitpunkte oder
automatisches Konfigu-
rieren

FMS = Bahnwinkel des Steilanflugsegmentes bestimmen
FCS - Gleitpfad-Intercept von oben durchfihren

Abbildung 10: Mindestanforderungen an FMS / FCS am Beispiel des SCDA-Verfahrens

In der Tabelle 1 ist der Anflug unabhangig von vordefinierten Verfahren in mogliche Segmente
unterteilt und fir jedes Segment sind die vollstandigen Anforderungen an FMS / FCS aufge-
stellt.

5.4. Zusammenfassung

Aufbauend auf den Erkenntnissen des Projektes ,Leiser Flugverkehr”, des Verbundvorhabens
.Leiser Verkehr, Larmoptimierte An- und Abflugverfahren (LAnAb)* und der EU-Aufgaben
SOURDINE Il und AWIATOR konnten realisierbare Anflugverfahren definiert und daraus Anfor-
derungen an Flight Management und Flight Control Systeme abgeleitet werden. Realisierbarkeit
bedeutete in diesem Zusammenhang die Fliegbarkeit aus Flugleistungs- und Flugsteuerungs-
grinden, das Einhalten von Sicherheits- und Wirtschaftlichkeitsrandbedingungen und der Zeit-
punkt einer mdglichen Einflhrung in den operationellen Betrieb. Untersucht, bewertet und aus-
gewdahlt wurden die Anflugverfahren unter Verwendung des eigens zur Flugbahnsimulation
entwickelten MATLAB / SIMULINK Programmes NAPSIM (Noise Abatement Procedure SIMula-
tion) und des FORTRAN Programmes SIMUL zur Schallpegelberechnung. Larmreduzierte An-
flugverfahren lassen sich prinzipiell in zwei Hauptgruppen unterteilen und zwar in Verfahren mit
Zwischenanflughohe (LDLP — Low Drag Low Power) und in Verfahren mit kontinuierlichem
Sinkflug (CDA — Continuous Descend Approach). Beides wird bereits heute mehr oder weniger
erfolgreich praktiziert. Dartiber hinaus gehende Larmminderung ist nur durch Abwandlung und
Kombination von LDLP und CDA mdglich. Als bester Kompromiss zwischen Larmminderung,
Wirtschaftlichkeit, Sicherheit und Umsetzbarkeit hat sich in den Untersuchungen der Segmen-
ted Continuous Descend Approach (SCDA) ergeben, der allerdings manuell bei unterschiedli-
chen Wetterbedingungen kaum mit der erforderlichen Bahngenauigkeit fliegbar ist. Entspre-
chend wurden die Anforderungen an FMS/FCS aus dem SCDA abgeleitet.
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Tabelle 1: Vollstandige Anforderungen an FMS / FCS
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DLR

SEGMENT

ANFORDERUNG AN DAS FMS

ANFORDERUNG AN DAS FCS

LEVEL FLIGHT
- Procedure Start -

Berechnung des Windprofiles
Berechnung der Massenabnahme
Berechnung der Bahn (POD, ...)+Conf.
Vorgabe des POD an das FGS

Jodod

= Einleiten eines Sinkfluges
am POD

OPEN DESCENT

=~ kalkuliert fiir Power idle vom POD
bis Decel. P./ Level Off abhangig
voh Wind und Massenabnahme
{(MANAGED OPEN DESCENT)

7 ggf. Neuberechnung Decel. Point /
Lewvel Off + Conf.

~ Vergleich Soll-, Istbahn
Anzeige der vert. Ablage
Korrekturkommandos (Pitch, Spoiler)

A

|

—Z Halten der Sell Bahn bei max. Speed
und Power Idle mittels Pitch- oder
Widerstandsanderung
{Auto Speedbrakes / TED's)

POWERED DESCENT

=~ Kalkuliert fiir geringe N1 vom POD bis
Decel. P. / Level Off abhiangig von
Wind und Masse

~ Vergleich Soll-, Isthbahn
= Anzeige der vert. Ablage
~ Korrekturkommandos (Power, Pitch)

—Z Halten der Sellbahn bei max. Speed
mit angepasstem Powersetting
{Auto Thrust)

LEVEL FLIGHT

Level Flight und entsprechender
Verzdgerung bis G/S Intercept mit
Konfiguration won CLEAN auf CONF.1

SEGMENT ANFORDERUNG AN DAS FMS ANFORDERUNG AN DAS FCS
DECELERATED =~ Berechnung des Decel. P. 8 eines FPA - Vergleich Soll-, Isthahn
DESCENT fiir Power Idle & eine — Anzeige der vert. Ablage / Speedabl.

segmentlangenabhangige Verzégerung ~ Kommandes fur Pitch & Conf.

bis G/S Intercept mit Kenfigurieren von

CLEAN auf CONF .1 =7 Halten der Sollbahn bei gegeb. Verz.

und Power ldle mittels Pitch- oder

DECELERATED —~ Berechnung des Decel. P. fiir Power Idle, Konfigurationsanderung

{Auto Conf./ Semi-auto Conf.)

STEEP DESCENT

~ Berechnung des Bahnwinkels und des
Startpunktes flir das Steilflugsegment
ausgehend von G/S Intercept in 15001t

—~ Benicksichtigung des Konfigurierens bis
Conf. FULL {max./min. Speed)

Vetgleich Soll-, Isthahn

Anzeige der vert. Ablage / Speedabl.
Kommandes fiir Pitch & Conf.

G/S Intercept von oben

NIV I

= Halten der Sollbahn bei Power ldle
mittels Pitch- oder
Konfigurations dnderung
(Auto Conf./ Semi-aute Conf.)

GLIDE SLOPE
DESCENT

- Keine -

=7 Bahnregelung + Verzogeruny bis
VAPP und CONF. FULL
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5.5. Erweiterungen von FMS/FCS- Funktionen mit Erprobung im E-Cockpit

Im HGF/DLR-Projekt ,Leiser Flugverkehr* wurde nachgewiesen, dass eine relevante Reduktion
von LArm durch Anwendung lArmarmer Anflugprozeduren theoretisch erreichbar ist. Hohe Ar-
beitsbelastung beim Piloten und unzureichende Abfluggenauigkeit der Verfahren vernichteten
haufig die vorhergesagten Larmvorteile und fuhrten teilweise sogar zu Erhéhung der Larmim-
missionen am Boden im Vergleich zu heute Ublichen Anflugprozeduren.

Im Rahmen des Folgeprojektes ,Leiser Flugverkehr 11" wurde das Advanced Flight Management
System (AFMS) des Instituts fir Flugfilhrung um Noise Abatement Procedures (NAPSs) erwei-
tert, um Luftfahrzeuge automatisiert und hochprézise entlang berechneter 4D-Flugbahnen zu
fuhren.

Im Vorgangerprojekt ,Leiser Flugverkehr* wurde das theoretische Larmminderungspotential von
NAPs nachgewiesen. Die praktische Umsetzung im A330-300 Fullflight-Simulator des ZFB in
Berlin zeigte, dass die manuelle Umsetzung der Verfahren in der Praxis eine hohe Arbeitsbelas-
tung beim Piloten und eine unzureichende Genauigkeit der abgeflogenen Bahn mit sich bringt.

So wurde etwa der Top of Descent (TOD) nur mit einer Genauigkeit von +3NM eingehalten
(siehe Abbildung 11). Handelt es sich um einen Continuous Descent Approach (CDA), so fihrt
diese Ungenauigkeit zu zusatzlichem Larm. Ein zu frih eingeleitetes Sinken erfordert ein zu-
satzliches Levelsegment in geringer Hohe und damit in der Regel zuséatzlichen Schub. Ein zu
spat eingeleitetes Sinken fihrt zu einem Energieliberschuss, der mit dem larmintensiven Set-
zen von Flightspoilern abgebaut werden muss. Ungenaues Abfliegen von NAPs fuhrt haufig zu
mehr L&rm als heute geflogene Standardprozeduren.
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Abbildung 11: Unzureichende Abfluggenauigkeit vernichtet LA&rmminderungspotenzial

Das volle Larmminderungspotential ist nur erreichbar, wenn die vorgeschlagenen Verfahren
prazise abgeflogen werden. Das Institut flr Flugfihrung hat daflir das hauseigene Advanced
Flight Management System zur Pilotenunterstiitzung eingesetzt. Im Programme for Harmonized
Air traffic management Research in Eurocontrol (PHARE) wurde das Advanced Flight Manage-
ment System (AFMS) entwickelt und seither standig im Institut fur Flugfihrung weiterentwickelt.

Das AFMS ist ein Modul zur Berechnung von 4D-Flugbahnen (der 3-dimensionale Ort und die
Sollzeit zu jedem Punkt) unter Beriicksichtigung der Vorgaben von ATC, des Wetters, der Leis-
tungsparameter des Flugmusters und wirtschaftlichen Kriterien (z.B. so lange wie mdglich in
Reiseflughthe bleiben). Die hochprazise 4D-Bahn kann mit ATC lber das AFMS verhandelt
werden, sofern ein Datenlink besteht. Die 4D-Flugfihrungsfunktion des AFMS lenkt das Luft-
fahrzeug entlang der aktivierten Flugbahn. Angesteuert wird das AFMS Uber ein interaktives
Navigationsdisplay.
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Abbildung 12: Das AFMS mit Ein- und Ausgaben

Dargestellt in Abbildung 12 sind die Ein- und Ausgaben des AFMS-Moduls. Eine Wegpunkiliste
definiert nicht nur Start- und Zielflughafen, sondern auch die zu fliegende Route. Entlang der
Route kann der Pilot (zum Beispiel auf Aufforderung von ATC) Hohen- und Zeitvorgaben set-
zen. Die Flugzeugparameter definieren die Leistungsdaten, die mit dem vorliegenden Muster
fliegbar sind. Das DLR benutzt fir das AFMS die von Eurocontrol veroffentlichte Base of Aircraft
Data (BADA)-Daten [3], die zurzeit in der Version 3.6 mit 295 verschiedenen Flugmustern vor-
liegen. Fur den Zeitraum der Flugversuche wurde jeweils der Wind in das AFMS hochgeladen,
der vom Deutschen Wetterdienst zur Verfigung gestellt wird.

Zur berechneten 4D-Flugbahn generiert das AFMS Fuhrungskommandos, die im Projekt LFVK
Il sowohl den ZFB Full Flight Simulator A330-300 als auch den DLR Flugversuchstrager ATTAS
auf Kurs halten. Erweitert wurde das AFMS im Rahmen von LFVK Il um larmarme Anflugproze-
duren.

Abbildung 13 zeigt die drei implementierten Anflugverfahren

e Der Low Drag Low Power (in Orange und Blau) beinhaltet genau ein Level-Segment,
dass in Lange und Hohe konfigurierbar ist. Das Level-Segment erméglicht den Abbau
von Fehlern vor dem Endanflug. Der LDLP wird in nicht optimierter Form heute oft ein-
gesetzt.

e Der Continuous Descent Approach (in Grun) hat kein Level-Segment. Das Luftfahrzeug
.segelt” vom Top of Descent (TOD) bis zum Gleitpfad. Eine exakte Berechnung des
TOD ist essentiell. Da der Ausdruck CDA in der Literatur leider nicht stringent verwendet
wird, hier die Eigenschaften des DLR-CDAs:

e Vom TOD aus bis zum Anschneiden des Gleitpfades gibt es kein Level-Segment.

e Der Sinkflug wird mit Leerlaufschub berechnet und geflogen. Sinkrate und Sink-
winkel sind wahrend des Sinkflugs dadurch nicht notwendigerweise konstant.
Durch den Leerlaufschub werden sowohl Triebwerkemissionen als auch Immis-
sionen am Boden durch die groRere Hohe reduziert.

o Das vertikale Profil wird unabhéngig vom lateralen Pfad errechnet, dies ermég-
lich Spezialanfliige wie gekrimmte Endanfliige.

e Ein CDA mit den beschriebenen Eigenschaften wird in der Fachliteratur hdufig als Ad-
vanced Continuous Descent Approach bezeichnet. Um Verwechslungen mit dem in die-
sem Bericht bereits vorgestellten ACDA-Verfahren auszuschlieen, wird der Anflug im
Folgenden CDA genannt.
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e Der Segmented Continuous Descent Approach (in Schwarz und Rot) konfiguriert das
Flugzeug sehr frih (Fahrwerk und Flaps), um einen steilen Sinkflug durchzufiihren.
Start- und Zielhthe des steilen Sinkflugs sind konfigurierbar. Durch das Steilflugsegment
sinkt das Luftfahrzeug spéter, hat mehr Abstand zum Boden und somit eine groRRere
Larmdampfung. Die frihe Konfiguration erzeugt allerdings mehr Air-Frame-Noise.
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Abbildung 13: Im AFMS integrierte Anflugprozeduren
Abbildung 14 zeigt 2 Beispielflugbahnen, die mit dem AFMS berechnet sind. Bereits beim Start

in Zurich/Bologna ist auf wenige Sekunden genau bekannt, wann und wo der Sinkflug beginnt
und wann das Luftfahrzeug in Frankfurt aufsetzt.
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Abbildung 14: 4D-Flugbahnen berechnet mit dem AFMS

Durch Simulatorversuche mit dem A330-300 ZFB Simulator (siehe Kapitel 5.5.1) und dem
ATTAS VFW614 (siehe Kapitel 5.7) wurde nachgewiesen, dass mit Hilfe des AFMS die errech-
neten theoretischen Larmvorteile beim Einsatz von Noise Abatement Procedures in die Praxis
Ubertragbar sind.

Das AFMS fiihrte dabei automatisch entlang der berechneten 4D-Flugbahn. Auch die Konfigu-
rationszeitpunkte von Flaps und Fahrwerk sind in der 4D-Flugbahn bertcksichtigt. Mit Ausnah-
me des Fahrwerks beim ATTAS wurde das Luftfahrzeug vom AFMS automatisch konfiguriert,
hierfir waren diverse Anpassungen des Flight Control Systems notwendig. Das ATTAS Fahr-
werk wurde aus Sicherheitsgriinden auf Anforderung auf dem interaktiven Navigationsdisplay
vom Piloten ausgefahren. Das Navigationsdisplay wurde vom Piloten tber ein Touchpad be-
dient, das auf einem Kniebrett befestigt war. Das Navigationsdisplay wurde im Rahmen von
LFVK II erweitert, sodass die Anflugverfahren Uber die Mensch-Maschine-Schnittstelle anwéhl-
bar und konfigurierbar sind.

Berechnungsungenauigkeiten fihren dazu, dass die vom AFMS berechnete 4D-Flugbahn nicht
exakt eingehalten werden kann. Dabei kann entweder die Hoéhe zu Ungunsten der Geschwin-
digkeit gefuhrt werden, die Geschwindigkeit zu Ungunsten der Hohe oder eine Mischung aus
beidem.

Das AFMS versucht, die korrekten Zielzeiten tber die Geschwindigkeit einzuhalten und baut bei
ungenau berechneten Flugbahnen Héhenfehler auf. In den Flugversuchen traten Hohenfehler
von +150ft auf. Diese Hohenfehler missen allerdings vor der Landung noch korrigiert werden,
um den Gleitpfad héhengenau anzuschneiden. Ein positiver Hohenfehler wird durch friheres
Konfigurieren bereinigt, ein negativer Hohenfehler durch ein flacheres Sinksegment mit friher
einsetzendem Schub auf dem Gleitpfad.

Abbildung 15 zeigt den Larm unter der Flugbahn fir verschiedene Verfahren, berechnet mit
SIMUL. Das Referenzverfahren LDLP ist in Schwarz abgebildet, der perfekt passende CDA in
Rot. In Schwarz und Grau gestrichelt ist eingezeichnet, wie sich die Larmspur verandert fur ei-
nen exemplarischen Hoéhenfehler von 300ft. Obwohl die 300ft im Vergleich zu den Flugver-
suchsergebnissen hoch gewahit sind, sind keine essentiellen Anderungen zu sehen. Erst bei
positiven 500ft Hohenfehler (500ft zu hoch) ware das CDA-Verfahren durch das erforderliche
frihere Konfigurieren stellenweise erheblich lauter als das LDLP Referenzverfahren.
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Abbildung 15: Larm unter der Flugbahn fir verschiedene Verfahren
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5.5.1. Anpassung und Integration von FMS/FCS Funktionen A330 Simulator des ZFB

Die Versuche im A330 Simulator im ZFB zeigen, dass das vom DLR entwickelte AFMS sich auf
beliebige Verkehrsflugzeugtypen portieren lasst. An dieser Stelle mochten wir uns herzlich fir
die konstruktive Zusammenarbeit bei den Kollegen vom ZFB bedanken, die wesentlich zum
Gelingen der A330-Versuche beigetragen haben. Der Full-Flight-Simulator des ZFB ist in Abbil-
dung 16 zu sehen.

Abbildung 16: Der Full-Flight-Simulator im ZFB

Zur Ansteuerung des A330 durch das AFMS greift dieses anstelle des Original-FMS von Airbus
auf die Schnittstelle des A330-Autopiloten zu. Beim AFMS des DLR und beim FMS und Autopi-
loten von Airbus handelt es sich um vollkommen eigenstéandige Systeme, bei deren Entwicklung
eine Kompatibilitéat untereinander kein Kriterium war. Daher mussten die Fihrungskommandos
des AFMS eigens fir die Versuche im Projekt LFVK Il an die Mdglichkeiten des A330-
Autopiloten angepasst werden. Vorbereitende Integrationsarbeiten dazu sind bereits 2001-2002
im DLR-internen Projekt ASSIST gelaufen.

Da die Ausgangsdaten des AFMS und die vom Autopiloten erwarteten Eingangsdaten unter-
schiedliche Formate aufweisen, wurde ein Schnittstellenprogramm eingesetzt, das die notwen-
digen Konvertierungen vornahm. Uber dieses Programm wurde auch die Verwaltung der Ver-
netzung des AFMS und des Flugsimulators des ZFB realisiert.

5.5.2. Ansteuerung des Autopiloten

In diesem Kapitel wird beschrieben, wie die Fihrungskommandos des AFMS im Autopiloten
des A330 umgesetzt werden.

Abbildung 17 zeigt die Ansteuerung des Autopiloten durch das Original-FMS des Airbus. Der
Autopilot gibt aufgrund der Vorgaben, die er vom FMS oder Uber die FCU (Flight Control Unit)
vom Piloten erhalt, Kommandos fir Roll-, Gier- und L&ngsneigungswinkel an das EFCS (E-
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lectrical Flight Control System), das die Steuerflachen entsprechend ausschlagen lasst, weiter.
Ebenso werden aufgrund der Vorgaben vom Autopiloten an das Autothrust-System von diesem
Schubkommandos an die ECU (Engine Control Unit) weitergeleitet, die die Triebwerke steuert.

Roll command / FM - Modus F MS Pitch command / FM - Modus

FM - Target / - Modus FM - Target/ - Modus

L-NAV | V-NAV

FCU

o o5 = enm i a

@ ’@J@O@
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depends on Mode

h h 4 h 4 A r r h 4

H/PATH | L-Autopilotenmodi V-Autopilotenmodi VIPATH Autothrust
Loc | TRK | HDG ws| FPA | GIs | ALT | SPD/MACH spmMAcH|1'HRu3'r
Lateral Guidance Vertical Guidance
!
EFCS ECU

Abbildung 17: Ansteuerung des Autopiloten des A330 durch das FMS von Airbus

Die Fuhrung des FMS wird grundsatzlich geteilt in die voneinander unabhéngige laterale Fih-
rung und vertikale Fihrung. In der lateralen Fihrung kann das FMS entweder direkte Vorgaben
fur den erforderlichen Rollwinkel machen, die unter Umgehung des Autopiloten direkt an das
EFCS weitergeben werden, oder auf einen der lateralen Autopilotenmodi zurtickgreifen, wie sie
auch uber die FCU anwahlbar sind. Analog kann in der vertikalen Fihrung entweder eine direk-
te Vorgabe fur den Langsneigungswinkel unter Umgehung des Autopiloten an das EFCS wei-
tergegeben werden oder auf einen der vertikalen Autopilotenmodi zuriickgegriffen werden.

Abbildung 18 zeigt die Ansteuerung des Autopiloten durch das AFMS des DLR. Dessen Fih-
rung ist analog zum Original-FMS in laterale Fihrung und vertikale Fihrung eingeteilt. In der
lateralen FUhrung erzeugt das AFMS ein Rollwinkelkommando. Dieses kann wie beim FMS
direkt an das EFCS weitergeleitet werden. In der vertikalen Filhrung geschieht die Ansteuerung
des Autopiloten beim DLR Uber sechs verschiedene Modi, die in Tabelle 2 zusammengefasst
sind. Innerhalb dieser Modi haben der Autopilot und das Autothrust-System des Airbus unter-
schiedlichen VorgabegroéRen des AFMS zu folgen.

1. Im Modus ,Level” sollen eine konstante Hohe sowie eine Geschwindigkeit gehalten wer-
den. Hierzu sendet das AFMS die GroRRe ,next_level altitude”, welche vom Autopiloten
Uber die ,ALT“-Funktion gehalten wird. ,cas_demand” wird als Geschwindigkeitsvorgabe
an das Autothrust-System weitergeleitet und von diesem uber die ,SPD/MACH*"-
Funktion eingehalten, wodurch sich der erforderliche Schub ergibt.

2. Im Modus ,Climb* wird bei maximalem Schub fur den Steigflug und einer vorgegebenen
Geschwindigkeit auf eine bestimmte Hohe gestiegen. Das Autothrust-System wird in
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diesem Modus Uber die ,THRUST"“-Funktion auf maximalen Schub fur den Steigflug (CL)
gestellt. Uber die ,SPD/MACH?*"-Funktion des Autopiloten wird die Geschwindigkeit mit-
tels des Hohenruders auf die in ,cas_demand" vorgegebene Grolie eingeregelt.
.next_level_altitude" wird als ,ALT select* an den Autopiloten Ubermittelt.

3. Im Modus ,Descent” ist ein Sinkflug bei Leerlauf und mit einer vorgegebenen Geschwin-
digkeit auf eine bestimmte HOohe durchzufihren. Das Autothrust-System wird in diesem
Modus iiber die ,THRUST*“-Funktion auf Leerlauf gestellt. Uber die ,SPD/MACH*-
Funktion des Autopiloten wird die Geschwindigkeit mittels des Héhenruders auf die in
.cas_demand" vorgegebene GrofRe eingeregelt. ,next_level altitude* wird als ,ALT se-
lect" an den Autopiloten Ubermittelt.

4. Der Modus ,Flare_In* wird nur fiir den Ubergang vom Steig- oder Sinkflug in den Hori-
zontalflug sowie umgekehrt vom Horizontalflug in einen Steig- oder Sinkflug benutzt und
ist daher stets nur wenige Sekunden aktiv. ,altitude_rate_demand” wird Uber die ,V/S*-
Funktion des Autopiloten eingehalten, wéhrend ,cas_demand“ von der ,SPD/MACH"-
Funktion des Autothrust-Systems eingehalten wird, wodurch sich der erforderliche
Schub ergibt. ,next_level_altitude” wird als ,ALT select” an den Autopiloten Gbermittelt.

5. Der Modus ,Descent_Flight_Path_Angle" dient einem Sinkflug mit konstantem Bahnwin-
kel. flight_path_angle_demand" wird Uber die Funktion ,FPA" des Autopiloten eingehal-
ten. ,cas_demand" wird Uber die ,SPD/MACH"-Funktion des Autothrust-Systems ein-
gehalten, wodurch sich der erforderliche Schub ergibt. Als ,ALT select* im Autopiloten
wird die Grol3e ,next_level altitude” verwendet.

6. Im Modus ,Approach_Mode" wird der A330 Uber die Funktionen ,LOC" und ,G/S" des
Autopiloten im Approach-Modus entlang eines ILS geflogen. Lediglich die Geschwindig-
keit wird vom Autothrust-System noch nach den Vorgaben des AFMS eingehalten, an-
sonsten findet keine Fuhrung durch das AFMS mehr statt. Das AFMS fiihrt das Flug-
zeug so, dass beim Umschalten in den Approach-Modus Localizer- und Glideslopedevi-
ation annéhernd Null sind.
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Abbildung 18: Ansteuerung des Autopiloten des A330 durch das AFMS des DLR
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Tabelle 2: Modi des AFMS in der vertikalen Fihrung

i DLR

profile_mode_demand data to be considered Thrust
1= Level next_level_altitude cas_demand | as required
2= Climb altitude_rate_demand next_level_altitude cas_demand | max. climb
3 = Descent next_level_altitude cas_demand | idle

4 =Flare_In altitude_rate_demand next_level_altitude cas_demand | as required
5 = Descent_Flight_Path_Angle flight_path_angle_demand | next_level_altitude cas_demand | as required
6 = Approach_Mode engage Approach Mode

5.5.3. Aufbau der Schnittstelle

Das AFMS und alle weiteren flr die Versuche notwendigen Applikationen laufen auf PCs, die
Uber Ethernet mit dem Flugsimulator des ZFB verbunden sind. Die Displaydarstellung fur den
Piloten wurde durch TFT-Overlays Uber die Originaldisplays realisiert. Die Steuerung des inter-
aktiven Navigationsdisplays (links in Abbildung 19) wurde vom Piloten Uber ein Touchpad vor-
genommen.

Die Vernetzung sowie die Struktur der zwischen diesen Applikationen und dem Simulator ver-
sendeten Daten werden im Folgenden beschrieben.

Abbildung 19: TFT Bildschirme im A330 Cockpit

Abbildung 20 zeigt die Vernetzung des AFMS mit dem Simulator des ZFB. Diese erfolgt tber
ein Schnittstellenprogramm, welches als Server dient, an das alle Applikationen als Client an-
geschlossen sind. Das Schnittstellenprogramm stellt fir das AFMS beim Betrieb im ZFB die
gleichen Schnittstellen zur Verfigung wie im ATTAS. Das AFMS erhalt die bendtigten Zu-
standsdaten des Flugzeugs wie Hohe, Position, Flap-Position, Fuel Flow in Form des ,Aircraft
State Vector* (ASV). Die Fuhrungskommandos werden an das Flugzeug in Form des ,Outer
Loop Guidance Vector* (OLG) gesendet. Da die in diesen Vektoren enthaltenen Daten im
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AFMS und im Flugsimulator in unterschiedlichen Formaten vorliegen, werden die Ein- und Aus-
gangsdaten vom Schnittstellenprogramm konvertiert und folglich als ,ZFB-OLG" und ,ZFB-ASV*
zum Simulator gesendet bzw. von diesem empfangen. Der Flugsimulator des ZFB berechnet
samtliche zur Flugsimulation bendtigten Daten mit einer Frequenz von 60 Hz. Diese Daten las-
sen sich online ausgeben. Da das AFMS auf eine Frequenz von 20 Hz ausgelegt ist, ist es
problemlos mdglich, die im ASV benotigten Daten direkt vom Flugsimulator bereitstellen zu las-
sen. Das Schnittstellenprogramm nimmt lediglich noch Skalierungen und die Sortierung der
Daten vor. Die Verwertung der Daten im OLG wurde bereits im letzten Kapitel beschrieben.

AuBerdem sendet das Schnittstellenprogramm tber UDP-Broadcast den Experiment Out Vector
(EXO), Uber den die Displays die notwendigen Daten erhalten.

TCP/TP 3 UDP
client 5002 server Server 5011 client
AFMS e »| ZFBInterf |« - > ZFB
e -+ ——  —
OLG ASV ZFB- ZFB-

OLG ASV

Broadcast EXO

Datapool I'I

/

Abbildung 20: Vernetzung AFMS und ZFB Simulator

5.6. Flugsimulatorversuche

Bei den Flugsimulatorversuchen wurden sowohl das Standardanflugverfahren LDLP, der CDA
und der SCDA getestet. Alle Anflige auf Minchen starteten bei ca. 48,8°Nord und 10,8°Ost in
FL110 mit Heading 128° und 250 KIAS im Horizontal- und Geradeausflug. Von diesem Punkt
wurden Trajektorien Uber TEGBA zur Landebahn O8L oder Gber das Mike NDB (MIQ) zur 26R
geplant (Abbildung 21). Im Folgenden sollen zuerst Beobachtungen, die bei allen Anflugarten
gemacht wurden, aufgelistet werden, bevor in den nachsten Unterkapiteln Besonderheiten der
einzelnen Anflugarten beschrieben werden.

Abbildung 21: Routen der Flugsimulatorversuche
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o Die Flugmodelle des Flugsimulators und der Scientific Research Facility (SRF) weichen
leicht voneinander ab. Eine allgemeine Auslegung der Verfahren ist auf der SRF gut
maoglich, eine genaue Parameteranpassung fur die Anflugverlaufe, wie z.B. Vorlaufzeit
der Klappenkommandos, sind allerdings nur bei Versuchslaufen im Flugsimulator vorzu-
nehmen.

o Die Klappenlaufzeiten sind im Vergleich zum ATTAS recht hoch, im Flugsimulator, der in
diesem Punkt sicherlich sehr genau dem realen Flugzeug entspricht, liegen sie noch
hoher als in der SRF. Von Stufe 1 zu Stufe 2 fahren die Klappen tber 20 Sekunden.

e Beim Airbus wird, sobald die Klappen auf Stufe 2 stehen, die Leerlaufdrehzahl von der
ECU um ca. 5 Prozentpunkte erhoht. Dies geschieht, um fir den Fall eines Go Around
die Spool-up-Zeit der Triebwerke zu vermindern. Da diese Drehzahlerh6hung von der
ECU vorgenommen wird, ist sie nicht beeinflussbar. Am Anfang war dieses Verhalten im
AFMS nicht bertcksichtigt, wodurch sich ab dem Setzen von Klappenstufe 2 kontinuier-
lich positive Hohenfehler aufbauten. Die Leerlaufschuberhéhung wird jedoch in BADA
korrekt wiedergegeben, was, nachdem die entsprechenden Daten aus dem BADA-File
im AFMS berucksichtigt wurden, in folgenden Simulatorversuchen auch verifiziert wurde.

e Die Sinkflugprofile wurden zuerst Uber eine vorgegebene Sinkgeschwindigkeit, die per
Hohenruder eingehalten wurde, und eine Geschwindigkeitsvorgabe, die vom Autothrust
eingehalten wurde, gesteuert. Dieses Vorgehen erzeugte jedoch unbefriedigende Zeit-
und Hohenfehler. Nachdem die Triebwerke konstant auf Leerlauf gestellt wurden und
nur die Fahrt Gber das H6henruder geregelt wurde, ergaben sich Zeitfehler unter drei
Sekunden und Hohenfehler in einem akzeptablen Rahmen (<150ft). Dies verdeutlicht
auch die hohe Gilte der BADA-Daten. Fur die in Zukunft geplanten Steigfliige ist vor
diesem Hintergrund zu erwarten, dass ein konstanter maximaler Schub und eine Fahrt-
haltung per Hohenruder auch hier die optimale Einhaltung der Trajektorie gewahrleisten
wird.

Nach dem Aktivieren des Approach-Modes wird nun automatisch vom Schnittstellenprogramm
die Go-Around-Altitude als ,next_level_altitude” an den Autopiloten geschickt und auch als se-
lected Altitude in FCU und PFD angezeigt. Fir Miinchen betragt die Go-Around-Altitude 5000 ft.

5.6.1. Continuous Descent Approach A330

Abbildung 22 zeigt den Verlauf eines Flugsimulatorversuchs mit dem CDA Verfahren. Der Ho-
henfehler bewegt sich in einem akzeptablen Bereich von ca. +30 bis -120 Ful3. Bis zum An-
schneiden des Gleitpfades lag der Zeitfehler kontinuierlich unter einer Sekunde, bis zum
Touchdown bei maximal 3 Sekunden.
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Abbildung 22: CDA A330

5.6.2. Low Drag Low Power A330

Beim Low Drag Low Power Verfahren hat es sich bewéhrt, den Level at Gate auf 3.0 NM zu
stellen, um trotz der langen Klappenfahrzeiten ein sauberes Level-Segment zu erhalten. Abbil-
dung 23 zeigt den Verlauf eines Flugsimulatorversuchs mit LDLP-Anflug. Der Hohenfehler be-
wegt sich in einem akzeptablen Bereich von ca. +30 bis -130 Ful3. Wie beim CDA-Verfahren

lag der Zeitfehler stets im Bereich weniger Sekunden, da auch hier wie bei beiden anderen Ver-
suchen das vorgegebene Fahrtprofil sehr genau eingehalten wurde und folglich Modellfehler
sich nur im Hohenprofil auswirken konnten.
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Abbildung 23: LDLP A330

5.6.3. Segmented Continuous Descent Approach A330

Beim Segmented Continuous Descent Approach wird das Flugzeug sehr frih konfiguriert, um
mit gesetzten Klappen und Fahrwerk ein besonders steiles Segment zu fliegen. Das SCDA-
Verfahren hat durch das steile Segment weitere Larmvorteile zum CDA, weil der Sinkflug noch
spater begonnen wird und das Flugzeug dadurch langer in der gréReren Flughdhe verweilt. Ein
Abfliegen des SCDA ist mit dem hier beschriebenen AFMS problemlos méglich, ein manuelles
Abfliegen ohne Vorgaben vom AFMS ist duRRerst schwierig:

e Die Konfigurationsdnderungen (Landeklappen, Fahrwerk) kommen sehr schnell hinter-
einander, die Zeitpunkte mussen jedoch sehr genau eingehalten werden.

e Piloten tendieren dazu, den Sinkflug friher einzuleiten als vom FMS berechnet, weil die-
ser durch das Steilsegment deutlich spéater beginnt als erfahrungsgemaR. AuRerdem
wiurde ein zu spates Einleiten des Sinkfluges ein Landen unmaéglich machen.

Bei diesen Anfligen wurde die Intercept-Altitude auf 3400 ft gesetzt. Dies ist die niedrigste Ho-
he, bei der der Airbus bei einer Héhe von 1000 ft Giber Grund stabil auf dem Glideslope mit kor-
rekter Geschwindigkeit ist. Die Anfangshohe fir das Steilsegment kann maximal 7000 ft betra-
gen, damit eine Verzdgerung von 250 KIAS auf 175 KIAS im CDA-Teil noch mdglich ist. Abbil-
dung 24 zeigt den Verlauf eines Flugsimulatorversuchs mit SCDA. Der Hohenfehler bewegt sich
in einem akzeptablen Bereich von ca. +50 bis -120 Ful3. Der Zeitfehler lag bei diesen Versu-
chen unter zwei Sekunden, da das vorgegebene Fahrtprofil sehr genau eingehalten wurde und
folglich Modellfehler sich nur im (nicht geregelten) Héhenprofil auswirken konnten.
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Abbildung 24: SCDA A330

5.7. Flugversuchserprobung mit ATTAS

Die vorgestellten Verfahren wurden auch in realen Flugversuchen mit dem Flugversuchstrager
ATTAS vom Typ VFW-614 erprobt. Im Zweimanncockpit des ATTAS sitzt auf der rechten Seite
der Sicherheitspilot, der den laufenden Versuch jederzeit abbrechen kann. Auf der linken Seite
sitzt der Versuchspilot, der Uber ein Touchpad, zwei TFT-Bildschirme und ein Autopilotenbe-
diengerat Zugriff auf die Versuchssysteme (AFMS und AFCS) hat (siehe Abbildung 25).

Die durchgefiihrten Anflige wurden auf die Bahn 26 in Braunschweig durchgefiihrt. Erflogen
wurden, wie bei den Simulatorversuchen beim ZFB, die Verfahren Low Drag Low Power, CDA
und SCDA. Vor den Flugversuchen wurde die aktuelle Windvorhersage in den AFMS-Rechner
geladen.

Trotz ungleich erschwerter Bedingungen (realer Flugversuch, realer Wind) konnten bei den
Flugversuchen mit dem ATTAS &hnlich gute Ergebnisse erzielt werden wie bei den Simulator-
versuchen mit dem A330. Abbildung 26-28 zeigen die Hohen- und Geschwindigkeitsfehler fur
CDA-, LDLP- und SCDA-Flugversuche mit dem ATTAS.

Mit insgesamt 25 Anfliigen konnten die Vorarbeiten in der Bodensimulation verifiziert werden.
Zudem gab es einige Effekte, die nur im Flugversuch auftraten:

e Bei der Durchfiihrung des SCDA-Verfahrens hat sich der Anflugmodus auf eine Neben-
keule des Glideslopes scharf gestellt. Die Nebenkeule war etwa bei dem doppelten Gli-
deslope-Winkel, bei etwa 7°. Durch Softwareanpassungen (Plausibilitdtsprifung des
empfangenen Glideslope-Signals durch synthetisch gerechnetes Signal) kann dieses
Verhalten in Zukunft ausgeschlossen werden.
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