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1. UBERSICHT

Das Erreichen der ACARE Vision 2020, die eine Halbie-
rung des CO.-Eintrages in die Atmosphare, eine Reduzie-
rung der NOx-Emissionen um 80% sowie eine Halbierung
des AuBenlarms vorsieht, stellt eine wichtige Herausforde-
rung fir die Luftfahrtindustrie dar. Einen entscheidenden
Anteil an der geforderten Reduktion der Emissionen wird
der Antrieb haben.

Um den Treibstoffverbrauch und die Larmemissionen von
Fluggasturbinen zu reduzieren, ist das Nebenstromver-
héltnis in der Vergangenheit kontinuierlich erhéht worden.
Mittelfristig wird sich dieser Trend fortsetzen. Dazu wird
auch die Einfihrung neuer Konzepte wie Triebwerke mit
Getriebefan oder gegenlaufigem Fan beitragen.

Die Reduktion des AuBenldrms eines Flugzeuges hangt
von MaRnahmen an Triebwerk und Flugzeugzelle, aber
auch von ldrmarmen An- und Abflugverfahren ab. Veran-
derte Flugprofile wahrend des Starts und der Landung
kénnen den wahrgenommenen Fluglarm direkt reduzieren.
Konstruktive Maflinahmen zur La&rmminderung dagegen
kénnen erst mittel- bis langfristig flachendeckend zur
Larmreduzierung beitragen, da entsprechende Technolo-
gien und Konzepte erst in einigen Jahrzehnten die welt-
weite Luftflotte vollstdndig durchdrungen haben werden. In
diesem Zusammenhang ist die Wechselwirkung zwischen
gasférmigen Emissionen und Larmreduzierung bei unter-
schiedlichen ldrmarmen An- und Abflugverfahren von
besonderem Interesse. Auller CO,-Emissionen, die pro-
portional zum Treibstoffverbrauch sind, stehen hier NOx-
Emissionen im Fokus. Neben ihrem Einfluss auf die Che-
mie der Atmosphére sind diese durch ihren negativen
Einfluss auf die lokale Luftqualitdt und damit verbundene
Gesundheitsaspekte von besonderer Bedeutung im Flug-
hafennahbereich.

In dieser Studie soll der Einfluss unterschiedlicher I&rmar-
mer An- und Abflugverfahren auf bodennahe Schadstoff-
Emissionen von Flugtriebwerken untersucht werden. Die
vorliegende Arbeit ergdnzt damit die Erkenntnisse aus
dem Verbundprojekt Ladrmoptimierte An- und Abflugverfah-
ren (LAnAb) [10] um Untersuchungen zu CO,- und NO,-
Emissionen. Hierzu wird zunachst ein Uberblick {ber ent-
sprechende Flugverfahren wie z.B. Varianten des Conti-
nuous Descend Approach (CDA) und von Steilabfliigen
gegeben und ihr Einfluss auf die Larmemissionen présen-
tiert. AnschlieRend werden aktuelle und zukinftige Trieb-
werksarchitekturen vorgestellt, die bei der Untersuchung
berucksichtigt werden. Hierbei handelt es sich neben her-
kémmlichen Fluggasturbinen und evolutiondr weiterentwi-
ckelten Varianten auch um neue Ultra High Bypass (UHB)
Konfigurationen. Diese werden zum Beispiel durch den

Einsatz von Getriebefans ermdglicht. Die CO,- und NOx-
Emissionen dieser Triebwerke im Flughafennahbereich
werden mit Hilfe eines Flugleistungsprogramms berechnet.
Dieses Programm kann detaillierte Flugbahnen fiir unter-
schiedliche An- und Abflugverfahren simulieren und ist an
ein thermodynamisches Triebwerkssyntheseprogramm
gekoppelt, um die Verbrauchs- und Emissionscharakteris-
tik bei unterschiedlichen Flugzustdnden zu beriicksichti-
gen.

2. ABKURZUNGEN

ACARE Advisory Council for Aeronautics Research in
Europe

ATA Air Transport Association of America

BPR Nebenstromverhaltnis / Bypass Ratio

CDA Continuous Descent Approach

ICAO International Civil Aviation Organization

ILS Instrumentenlandesystem

ISA International Standard Atmosphere

LCDA Continuous Descent Approach with Late gear
extension

LDLP Low Drag Low Power

Ma Machzahl

MODATA Modified ATA Abflugverfahren

MoNA Modern Noise Abatement

OEW Operational Empty Weight

SCDA Segmented Continuous Descent Approach
SFC Specific Fuel Consumption

SLDLP  Steep Low Drag Low Power

SLS Sea Level Static

TET Turbine Entry Temperature

TOGA  Take Off and Go Around

UHB Ultra High Bypass

3. LARMARME AN- UND ABFLUGVERFAHREN

Ein Ansatz zur Reduzierung von wahrgenommenem Flug-
larm in der N&ahe von Flughéfen ist die Einfihrung von
la&rmarmen An- und Abflugverfahren. Uberflugldrm setzt
sich im Wesentlichen aus Triebwerkslarm sowie aus Um-
strdbmungsgerduschen des Landeklappensystems und des
Fahrwerkes zusammen. Die bestimmenden Faktoren fur
den am Boden wahrgenommenen Larmpegel sind daher
die Triebwerksleistungseinstellung, die Klappen- und
Fahrwerkskonfiguration und die Uberflughéhe.

Bei Anfligen kénnen die Larmimmissionen am Boden
positiv durch eine gréRere Flughdhe, zum Beispiel durch
einen geringfiigig steileren Gleitpfad, durch spateres Aus-
fahren der Flugelvorder- und -hinterkantenklappen sowie
des Fahrwerkes und durch die Reduzierung von Flugpha-
sen mit geringem Sinkwinkel beeinflusst werden. Eine
Larmreduzierung wahrend des Abfluges kann nicht so
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einfach erzielt werden wie im Fall der Anfllige, da reduzier-
te Triebwerksleistung und gréRere Flughdéhen wider-
spruchliche Ziele sind. Hierbei wird die Optimierung des
einen Parameters immer zu Lasten des anderen gehen.

Im Rahmen des Verbundprojektes ,Larmoptimierte An-
und Abflugverfahren® (LAnAb) [10] wurde eine Reihe l1arm-
armer An- und Abflugverfahren hinsichtlich ihrer Effekte
auf die Larmbelastung im Flughafenumfeld und hinsicht-
lich ihrer Fliegbarkeit untersucht. Diese Verfahren, die als
Grundlage dieser Studie dienen, sollen im folgenden Ab-
schnitt kurz vorgestellt werden.

3.1. Anflugverfahren

Die Trajektorien mit den zugehérigen Konfigurationen
(Klappen, Fahrwerk) und Geschwindigkeiten aller hier
betrachteten Anflugverfahren sind in Abbildung 3.1 ge-
zeigt.
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Abbildung 3.1:  Verfahren LDLP, LCDA, SLDLP und

SCDA (aus LAnADb) [10]

Ein weit verbreitetes Anflugverfahren ist das Low Drag
Low Power (LDLP) Verfahren, das sich durch ein spates
Ausfahren des Fahrwerkes und damit verbunden niedrigen
Widerstand bzw. Triebwerksschub von é&lteren Stan-
dardverfahren unterscheidet. Es soll in dieser Studie wie
auch schon bei LAnAb als Referenzanflugverfahren ge-
nutzt werden. Nach einem freien Sinkflug mit 250 Knoten
folgt bei diesem Verfahren in einer Zwischenanflugh6he
von 3000 Ful (procedure altitude) eine Horizontalflug-
phase. In dieser Phase wird das Flugzeug verzégert und
entsprechend der Fluggeschwindigkeit durch schrittweises
Ausfahren der Klappen konfiguriert. Nach dem An-
schneiden des Gleitstrahls vom Instrumentenlandesystem
(ILS) und dem damit beginnenden Sinkflug wird das Flug-
zeug weiter verzdgert, wobei die Triebwerke im Leerlauf
betrieben werden. Das Fahrwerk wird bei 2000 Ful} aus-
gefahren. Im weiteren Verlauf des Anfluges werden die
Klappen voll ausgefahren. Obwohl durch die Einflihrung
dieses Verfahrens der Uberflugldrm in der Umgebung von
Verkehrsflughafen bereits gesenkt werden konnte, besteht

Einfluss larmarmer An- und Abflugverfahren auf NOx- und...
H. Hemmer, M. Schaefer et al.

weiterhin ein Potential zur La&rmreduzierung durch Nutzung
alternativer Anflugverfahren.

Neben dem beschriebenen LDLP-Anflug wurde in LAnAb
auch eine Variante dieses Verfahrens untersucht, welche
durch einen steileren Gleitpfad im letzten Anflugsegment
gekennzeichnet ist. Dieses Verfahren wird im Folgenden
als Steep Low Drag Low Power (SLDLP) bezeichnet.
Hierbei wurde eine Neigung des Endanfluggleitpfads von
3,5 Grad im Gegensatz zum Standardwert von 3 Grad
angenommen. Diese Verdnderung hat wiederum zwei
positive Effekte auf den Uberfluglédrm im Bereich der letz-
ten 10 NM bis zum Aufsetzpunkt. Zum einen vergrofiert
sich hierdurch die Flughéhe und zum anderen verringert
sich der nétige Schub. Bei steileren Gleitpfaden im Endan-
flug ist generell zu bedenken, dass es sicherheitsrelevante
Einschréankungen gibt, bedingt durch die Arbeitsbelastung
und Reaktionsgeschwindigkeit der Piloten sowie die indivi-
duellen flugmechanischen Grenzen jedes Flugzeuges.
Hierzu zahlen z.B. maximal zuldssige Sinkgeschwindig-
keiten oder geforderte Stabilisierungshéhen im Endanflug.
Auch ist anzumerken, dass existierende ILS-Anlagen
zurzeit typischerweise einen Anfluggleitwinkel von drei
Grad vorgeben.

Im Gegensatz zum SLDLP/LDLP-Anflug verzichten andere
Anflugverfahren génzlich auf Horizontalflugphasen. Sie
sind gekennzeichnet durch einen kontinuierlichen Sinkflug
und werden deshalb auch als Continuous Descent Appro-
ach (CDA) bezeichnet. Das Flugzeug wird in Flugphasen
mit moderaten Sinkwinkeln verzdgert, d.h. Flughéhe und -
geschwindigkeit werden simultan abgebaut (shared energy
system). Im Vergleich zum SLDLP/LDLP-Anflug ergibt sich
dadurch bis zum Anschneiden des ILS-Gleitpfades in 3000
FuR eine héhere Flugbahn mit entsprechenden Vorteilen
hinsichtlich des am Boden wahrgenommenen Fluglarms.
Eine weitere Larmreduzierung in geringen Héhen folgt aus
dem reduzierten Triebwerksschub, der zum Einhalten
eines moderaten Sinkwinkels im Vergleich zum Horizontal-
flug nétig ist. Im Fall eines CDA wird das Flugzeug zu
einem deutlich friiheren Zeitpunkt von der anfénglichen
Anfluggeschwindigkeit (250 Knoten) verzdgert, da im
Bahnneigungsflug geringere Verzégerungen mdglich sind
als in einem horizontalen Segment. In LAnAb wurden zwei
Varianten des CDA untersucht. Zum einen ist dies ein
CDA, bei dem das Fahrwerk besonders spéat ausgefahren
wird. Dieser Anflug wird im Folgenden als LCDA bezeich-
net. Hierbei wird das Fahrwerk bei 1500 Ful3 (im Vergleich
zu 2000 Full beim LDLP-Approach) ausgefahren. Der
zweite untersuchte CDA ist ein segmentierter CDA
(SCDA). Hierbei erfolgt der Anflug an den ILS-Gleitpfad
des Endanflugs nicht wie bei den anderen vorgestellten
Verfahren von unten, d.h. mit einem Bahnwinkel unter drei
Grad, sondern von oben mit einem deutlich groéfReren
Bahnwinkel. Dadurch ergibt sich ein Anflug, dessen Tra-
jektorie in allen Segmenten Uber der des LCDA liegt und
der somit Vorteile hinsichtlich der La&rmimmission am Bo-
den hat.

Das Potential zur Reduktion von Flugldrm im Flughafen-
nahbereich durch optimierte An- und Abflugverfahren liegt
in der GroéRenordnung von drei bis sechs Dezibel. Die
Bereiche im direkten Umfeld (innerhalb eines Zehn-
Kilometer-Radius) profitieren dabei nach den Ergebnissen
von LAnAb etwas weniger als die Peripherie. Bild 3.2
zeigt, dass im Vergleich zum LDLP-Verfahren alle unter-
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suchten Verfahren kleinere durch die Pegelkonturen ein-
geschlossene Flachen aufweisen. Als besonders l&armarm
in groRen Bereichen des vom Anflug beschallten Gebietes
hat sich das SCDA-Verfahren erwiesen. Die grundsatzli-
che Fliegbarkeit des SCDA-Verfahrens - trotz des hohen
Bahnwinkels vor dem Anschneiden des ILS-Gleitpfades -
wurde in LAnAb nachgewiesen [10].
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Abbildung 3.2:  Konturen konstanten Schalldruckpegels
fur LDLP-, LCDA-, SLDLP- und SCDA-Verfahren (aus
LANAD) [10]

3.2, Abflugverfahren

Die Trajektorien mit den zugehdrigen Konfigurationen
(Klappen, Fahrwerk) und Geschwindigkeiten aller hier
betrachteten Abflugverfahren sind in Abbildung 3.3 ge-
zeigt.
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Abbildung 3.3:  Abflugverfahren MODATA-FLEX,

ICAOA-FLEX, MODATA-TOGA, ICAOA-TOGA und MoNA
(aus LAnAD) [9]
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Alle Abflugverfahren sind durch einen Steigflug mit kon-
stanter Geschwindigkeit nach dem Abheben mit vollem
(TOGA: Take Off/Go Around) oder reduziertem Startschub
(FLEX) gekennzeichnet. Nach dem Erreichen einer vom
jeweiligen Verfahren abhdngigen Hohe wird der Schub
reduziert (Cutback). Im folgenden Flugsegment wird ent-
weder ein beschleunigter oder unbeschleunigter Steigflug
bei entsprechend gréerem Bahnwinkel durchgefuhrt. Im
unbeschleunigten Fall wird zu einem spateren Zeitpunkt
auf eine Geschwindigkeit von 250 Knoten beschleunigt.
Das Fahrwerk wird bei allen Verfahren nach Stabilisierung
des Anfangssteigfluges eingefahren. Die Hochauftriebshil-
fen werden beim Durchschreiten der entsprechenden
Minimalgeschwindigkeit eingefahren.

Das modifizierte ATA-Verfahren (MODATA) mit einer
Cutback-H6he von 1500 Ful} ist eine Weiterentwicklung
des ATA-Verfahrens (Cutback-Héhe von 1000 Ful3). Nach
der Schubreduktion wird hierbei das Flugzeug bei gleich-
zeitigem Einfahren der Klappen auf 250 Knoten fur den
abschlieRenden Steigflug (final climb) beschleunigt.

Das ICAOA-Verfahren ist durch einen unbeschleunigten
Steigflug nach Erreichen der Cutback-Héhe charakteri-
siert. Erst bei Erreichen von 3000 Ful} beginnt die Be-
schleunigung analog zum MODATA-Verfahren. Da bei
diesem Verfahren die zu Verfigung stehende Energie
unter 3000 FuR vollstdndig in H6he umgesetzt wird spricht
man auch von einem Steilstartverfahren.

Ein weiteres Verfahren, das in LAnAb untersucht wurde,
wird als MoNA-Verfahren (Modern Noise Abatement)
bezeichnet. Man kann dieses Verfahren als eine Mischung
aus dem MODATA und dem ICAOA ansehen, da hierbei
nach der Schubriicknahme in 1500 Fuf} steiler gestiegen
wird als im Fall des MODATA, jedoch vergleichsweise
weniger stark beschleunigt wird. Die Trajektorie dieses
Verfahrens fugt sich folglich im Héhenband von 1500 bis
etwa 4000 FuR zwischen der des MODATA und des
ICAOA ein.
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Abbildung 3.4:  Konturen konstanten Schalldruckpegels
fur MODATA-FLEX-, ICAOA-FLEX-, MODATA-TOGA-,
ICAOA-TOGA- und MoNA-Verfahren (aus LAnAb) [10]

Eine allgemeine Bewertung der Verfahren in Bezug auf
Larm (Abbildung 3.4) ist nur schwer mdglich, da hierzu
eine Gewichtung der von den Maximalpegelkonturen ein-
geschlossenen Flachen nétig ist [LAnAb]. So bietet zum
Beispiel das MODATA-Flex im Vergleich zu den anderen
betrachteten Verfahren ein Potential zur Reduktion der
Flachen niedriger Pegel, wohingegen die untersuchten
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Steilstartverfahren (ICAOA) Reduktionspotential bei den
durch Konturen hoher Larmpegel eingeschlossenen Fla-
chen bieten. Diese Tatsache ist physikalisch dadurch zu
begriinden, dass die Energiemenge, die bendtigt wird um
eine bestimmte Geschwindigkeit und Flughdhe zu errei-
chen, kaum vom Abflugverfahren beeinflusst wird. Folglich
ist der erzeugte L&rm in erster Naherung proportional zu
dieser eingesetzten Energiemenge. Lediglich eine rdumli-
che Umverteilung der L&rmemissionen ist in gewissem
Umfang mdoglich [10].

4. TECHNOLOGIEANNAHMEN UND
VERWENDETE METHODEN

4.1. Triebwerk- und Flugleistungs-
rechnung

Zur Untersuchung der CO,- und NO,-Emissionen ver-
schiedener An- und Abflugverfahren ist eine Flugleis-
tungssimulation in Kombination mit einem geeigneten
Triebwerksmodell erforderlich. Die Flugleistungsrechnung
wurde mittels der DLR-Software VarMission [13] durchge-
fuhrt. Diese ist in der Lage, beliebige An- und Abflugver-
fahren sowie vollstédndige Flugmissionen zu simulieren und
die zugehérigen Treibstoffverbrduche und Schad-
stoffemissionen zu ermitteln. Fir die vorliegende Studie
greift VarMission auf detaillierte Widerstandspolaren zu-
rick, welche fir verschiedene Konfigurationen (Klappen-
stellungen) des Referenzflugzeugs von Airbus bereit-
gestellt wurden.

Als Triebwerksmodell kommt die aktuelle Version der
DLR-Software VarCycle zum Einsatz [2], welche an das
Flugleistungsmodul gekoppelt ist. Bei VarCycle handelt es
sich um ein Leistungssyntheseprogramm zur thermody-
namischen Modellierung von Flugtriebwerken. Die Emissi-
onsmengenermittiung fir NO, wird innerhalb der Trieb-
werkssimulation mittels der DLR Fuel-Flow-Korrelation
durchgefihrt [2].

Um die Komplexitdt der Triebwerk- und Flugleistungs-
rechnung Uberschaubar zu halten, wurden eine Reihe
vereinfachender Annahmen getroffen. Hierzu zahlen ins-
besondere:

e Betrachtung des Luftfahrzeugs als Punktmasse.

e  Annahme von Windstille und atmosphéarischer
Standardbedingungen gemaf ISA.

e Vereinfachte Modellierung von maximalem Start-
schub (TOGA) und maximalem Dauerschub uber
eine konstante Turbineneintrittstemperatur (TET).

Ergédnzend zur Modellierung der betrachteten An- und
Abflugverfahren (vgl. Kapitel 5) wurden Missionsrechnun-
gen fur typische Mittelstreckenmissionen (vgl. Abschnitt
4.4) durchgefuhrt. Die jeweils simulierten Luftfahrzeuge
und Triebwerke werden in den folgenden Abschnitten
naher erlautert.

4.2. Referenzflugzeug und -Triebwerk

Als Referenz-Luftfahrzeug fiir die vorliegende Studie wur-
de ein generisches Passagierflugzeug simuliert, welches
von seinen charakteristischen Massen und Flugleistungen
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einem modernen Single Aisle Luftfahrzeug in der Gréfien-
ordnung des Airbus A319 nachempfunden ist. Als Refe-
renztriebwerk wurde ein dem CFM56-5 &hnliches generi-
sches Triebwerk modelliert, welches im Zusammenspiel
mit dem Flugzeugmodell realitdtsnahe Flugleistungen
ermdglicht. Dadurch wurde eine weitgehende Konsistenz
zu den in LAnAb verdéffentlichten Ergebnissen gewahrt und
eine wechselseitige Ubertragbarkeit der Ergebnisse si-
chergestellt’. Sowohl Referenzflugzeug als auch -triebwerk
stellen in ihrer Kombination eine geeignete Vergleichs-
grundlage dar, da sie in der entsprechenden Flugzeug-
klasse den Stand der Technik représentieren.

4.3. Neue Triebwerkskonzepte

4.3.1. Untersuchte Triebwerkskonzepte

Um den Einfluss neuer Triebwerkstechnologien auf die
Schadstoffemissionen bei unterschiedlichen An- und Ab-
flugverfahren zu untersuchen, wurden neben dem Refe-
renztriebwerk zwei weitere Triebwerkstypen betrachtet und
als VarCycle-Modelle ausgelegt. Zum einen wurde ein
Turbofantriebwerk untersucht, welches sich durch eine
Verbesserung der Komponentenwirkungsgrade und durch
ein gesteigertes Bypassverhéltnis vom Referenztriebwerk
unterscheidet. Es steht stellvertretend fur mdégliche Wei-
terentwicklungen im Bereich herkdmmlicher Turbofantrie-
be, welche voraussichtlich mit der nédchsten Triebwerks-
generation realisiert werden. Das simulierte Triebwerk
lehnt sich dabei an eine Variante des E3E-Entwurfs [7] an.
Dieser Entwurf entstammt einer Konzeptanalyse von
Rolls-Royce Deutschland.

Neben dem E3E-Triebwerk, welches eine evolutiondre
Weiterentwicklung bestehender Turbofanantriebe darstellt,
wurde ein weiterreichender Ansatz in Form eines Ultra-
hochbypasstriebwerks betrachtet. Derartige Triebwerks-
konfigurationen mit extrem hohen Neben-
stromverhaltnissen (Uber zehn) versprechen ein deutliches
Einsparpotential hinsichtlich Ladrm und Kraftstoffverbrauch,
wobei sie mit heutigen Technologien nur schwierig zu
realisieren sind. Sie verlangen deshalb nach neuen Kon-
zepten wie beispielsweise der Integration eines Getriebe-
fans. Ein derartiger Entwurf, bei dem Fan und Nieder-
druckturbine nicht direkt sondern durch ein Getriebe mit-
einander gekoppelt werden, wurde fur die vorliegende
Studie als VarCycle-Modell untersucht. Das Konzept wur-
de bereits in der Vergangenheit eingehend beschrieben [6;
12]. Es beinhaltet einen gegenliber der in dieser Studie
betrachteten Variante des E3E-Triebwerks nochmals fort-
geschrittenen Technologielevel, der fir die nachste oder
Ubernachste Triebwerksgeneration erwartet werden kann.

Beide Antriebsvarianten wurden anhand des Schubbe-
darfs des Referenzflugzeuges dimensioniert. Dabei wur-
den die durch die Zertifizierungsbehérden vorgegebenen
Schubanforderungen beriicksichtigt, die sich aus den
geforderten Steiggradienten nach einem Triebwerksausfall
in den verschiedenen Start- und Steigflugphasen erge-
ben. Bei der Simulation dieser Flugzustande wurde sowohl
der durch den Schleppbetrieb (Windmilling) des ausgefal-
lenen Triebwerks erzeugte Zusatzwiderstand als auch der

! Flugversuche der LAnAb-Studie wurden mit einem Airbus A319
durchgefiihrt, einige Modellrechnungen aus LAnAb beziehen sich
auf einen Airbus A320 [10].
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Trimmwiderstand durch zusatzlichen Ausschlag der Steu-
erflachen berucksichtigt (vgl. [1]). Eine weitere Schuban-
forderung ergibt sich aus der Steigleistungsforderung in
groBen HOohen. Hierbei wurde in dieser Studie eine
Reststeigfahigkeit von 0,5 m/s nach Erreichen einer Reise-
flughéhe von 35000 Fuf} bei einer Reiseflugmachzahl von
0,82 angenommen. Je nach Triebwerkskonzept sind die
Schubanforderungen durch einzuhaltende Steiggradienten
bei Triebwerksausfall in der Startphase oder die beschrie-
benen Anforderungen unter Reiseflugbedingungen dimen-
sionierend.

Eine Prognose der Mdglichkeiten kiinftiger Brennkammern
hinsichtlich einer Senkung des Emissionsindex fiir NO, gilt
als schwierig und ist nicht Gegenstand der vorliegenden
Untersuchung (siehe hierzu [11]). Bei der Modellierung der
vorgestellten Triebwerkskonzepte wurde in allen Féllen
herkdmmliche Brennkammertechnologie nach gegenwarti-
gem Stand der Technik angenommen. Bei den im Folgen-
den prasentierten Berechnungen von NO,-Emissionen
kiinftiger Triebwerke spiegeln sich somit die Effekte des
erhdhten Gesamtdruckverhéltnisses in Form erhdhter
Verbrennungsdriicke und -temperaturen sowie des redu-
zierten Treibstoffverbrauchs wider, nicht aber die Méglich-
keiten weiterentwickelter oder alternativer Brennkammer-
technologien. Durch die Einfiihrung derartiger Verfahren
kénnte der NO,-Ausstol? der untersuchten Triebwerke
reduziert werden.

4.3.2. Integration von Flugzeugmodell und

neuen Triebwerken

Die vorstehend erlduterten Triebwerksmodelle wurden mit
dem Modell des Referenzflugzeugs gekoppelt. Die zu
erwartenden Auswirkungen unterschiedlicher Triebwerke
auf das Leergewicht (OEW) und die Widerstandscharakte-
ristik des Luftfahrzeugs wurden vereinfacht berlicksichtigt.
Detaillierte Analysen mdglicher Integrationsprobleme z. B.
hinsichtlich der Bodenfreiheit bei Luftfahrzeugen konventi-
oneller Konfiguration und Triebwerken mit groBem Fan-
durchmesser wurden im Rahmen dieser Studie nicht
durchgefihrt.

Zur Gewichtsabschatzung des Gesamtflugzeugs ist eine
Gewichtsabschatzung der Antriebskonzepte erforderlich.
Das Gewicht der untersuchten Triebwerke wurde mit ei-
nem einfachen Korrelationsverfahren abgeschétzt. Die
Korrelation beruht auf der naherungsweise linearen Ab-
héngigkeit von Startschub und Gewicht existierender
zweiwelliger Triebwerke. Dieses Verfahren ist unter der
zusatzlichen Annahme, dass sich das Zusatzgewicht des
Getriebes durch die Gewichtseinsparung bei Niederdruck-
turbine und -welle kompensieren |&sst, auch in erster N&-
herung auf Getriebetriebwerke anwendbar.

Zur Abschétzung der Widerstandsénderung des Referenz-
flugzeugs durch alternative Triebwerke wurde zunéachst
der Triebwerksdurchmesser ermittelt. Der Durchmesser
des Fans lasst sich durch die Annahme einer realitdtsna-
hen mittleren Faneintrittsmachzahl und eines geeigneten
Nabenverhéltnisses in Kombination mit den thermodyna-
mischen Triebwerksparametern ermitteln. Aus dem Fan-
durchmesser kann ein Triebwerkswiderstand ermittelt
werden. Hierzu wurde in erster Naherung ein konstanter
Widerstandsbeiwert einer Triebwerksgondel angenom-
men, der in Kombination mit dem jeweiligen Fandurch-
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messer direkt zu einem Triebwerkswiderstand fuhrt. Dieser
kann schlieRlich durch eine Anpassung des Nullwiderstan-
des am Referenz-Flugzeug beriicksichtigt werden [14].

4.4. Vergleich der Triebwerkskonzepte

Die thermodynamischen Eckdaten der in dieser Studie
betrachteten Triebwerke sind in Tabelle 4.1 zusammenge-
fasst. Der hohe Standschub des UHB13-Triebwerks auf
Meereshoéhe lasst sich durch die Schubanforderungen im
Reiseflug erklaren, die fur alle hier betrachteten Antriebe
annahernd gleich sind. Triebwerke mit niedrigem Fan-
druck- und hohem Bypassverhéltnis zeigen einen deutlich
stérkeren Schubabfall mit der Flughdhe und der Flug-
machzahl, sodass bei &hnlichem Reiseflugschub ein er-
héhter Standschub am Boden nétig wird. Im Gegensatz zu
den Ubrigen analysierten Triebwerken sind beim UHB13
die Schubanforderungen im Reiseflug maRgeblich fir die
Dimensionierung.

Werte fur SLS Triebwerksmodelle
Ref E3E | UHB13
Fandruckverhaltnis [-] 1,5 1,55 1,3
Gesamtdruckverhaltnis [-] 25,3 31,6 45
Bypassverhaltnis [-] 59 8,2 16,9
Schub [kN] 104,8 | 104,5 146,2
Massenstrom [kg/s] 383,6 | 322,4 643,2
SFC [g/kN s] 9,3 9,0 6,1
Tabelle 4.1: Thermodynamische Daten der Triebwerks-
modelle

130%
O Triebwerksgewicht
120% -

110% -

100% -

90% -

80% -

Ref E3E UHB13

Abbildung 4.1:

In Abbildung 4.1 sind Triebwerksdurchmesser und -ge-
wichte relativ zu den Werten des Referenztriebwerks
(CFM56-5) gezeigt. Das UHB13-Konzept hat aufgrund des
groBen Massenstromes einen grof3en Durchmesser und
ein entsprechend hohes Gewicht. Das E3E-Konzept ist
wegen seines héheren Fandruckverhéltnisses und seines
verbesserten Kerntriebwerks etwas kleiner und leichter als
das Referenztriebwerk.

Triebwerksgrée und -gewicht

Einen Vergleich der untersuchten Triebwerkskonzepte
hinsichtlich des Brennstoffverbrauchs und der Emissionen
auf einer Flugmission ermdglichen die im Folgenden pra-
sentierten Simulationen. Hierzu wird eine Beispielmission



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2008
DocumentID: 81234

betrachtet, bei der eine Nutzlast von 12t tGber 2500 km
transportiert wird. Dabei wird ein Umwegfaktor von 3% auf
die GroRkreisentfernung (aufgrund der Luftraumstruktur
und des Air Traffic Managements) angenommen.

Als Abflugverfahren kommt das MODATA-Verfahren bei
vollem Startschub zum Einsatz, wahrend im Anflug ein
LDLP Approach geflogen wird. Als Reiseflugh6he wurde
Flugflache 370 gewahlt. Bewegungen am Boden werden
vereinfacht unter Annahme von Idle-Schub beider Trieb-
werke durchgefiihrt, wobei 1 min fur Triebwerksstart, 10
min fir das Taxi-Out und 5 min fir das Taxi-In angenom-
men wurden. In Anlehnung an Ubliche Airline-Praxis wer-
den typische Reservekraftstoffanteile fir Contingency (5%
des Tripfuels), Flug zum Ausweichflughafen in 200NM
Entfernung sowie 30min Warteschleifen angenommen [3].
Die Ergebnisse dieser Missionsanalysen sind in Tabelle
4.2 und Abbildung 4.2 zusammengefasst.

Mittelstreckenmission Luftfahrzeug-Triebwerk-
Uber 2500km mit 12t Kombination*
Nutzlast

Ref E3E UHB
Leergewicht (OEW) [kg] 40600 40100 | 41430
Payload [kg] 12000 12000 | 12000
Blockfuel [kg] 10600 10030 8310
(inkl. Reserve)
Taxi Weight [kg] 63200 62130 | 61740
Treibstoffverbrauch auf 7720 7300 6060
Mission inkl. Taxi [kg]

* Referenzflugzeug mit unterschiedlichen Triebwerk-
modellen & angepasstem Leergewicht u. Widerstand

Tabelle 4.2: Ergebnisse einer Missionsanalyse
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Abbildung 4.2:  Treibstoffverbrauch und NO,-

Emissionen auf 2500km Mission mit 12t Nutzlast

Wie aus Abbildung 4.2 ersichtlich ist durch den Einsatz
des E3E-Konzepts eine Verbesserung des spezifischen
Treibstoffverbrauchs auf der untersuchten Mittelstrecken-
mission von 258 auf 243 Gramm pro Tonnenkilometer zu
erwarten (bzw. von 3,2 auf 3,0 Liter je 100 Passagier-
kilometer bei Annahme eines Passagiergewichts von
100kg inkl. Gepéck). Der Einsatz des UHB-Triebwerks
senkt diesen Wert auf 202 Gramm pro Tonnenkilometer
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(2,5 Liter pro 100 Passagierkilometer). Aufgrund des ho-
heren Gesamtdruckverhéltnisses bei den neuen Trieb-
werksmodellen steigt der Aussto? von NO, unter Annah-
me konventioneller Brennkammertechnologie nach aktuel-
lem Stand der Technik (vgl. Abschnitt 4.3.1) dagegen an.

Sowohl die spezifischen Emissionen als auch die relativen
Anteile der An- und Abflugverfahren an Treibstoff-
verbrauch und NO,-Emissionen einer Gesamtmission sind
von der Lange der Flugstrecke abhangig. Auf der unter-
suchten Beispielmission machen die An- und Abflugver-
fahren — je nach Triebwerk — etwa 5-7% des Missions-
kraftstoffverbrauchs aus, wobei auf den Abflug alleine
etwa 3-5% entfallen. In gleicher Weise entfallen 8-10% der
NO,-Emissionen auf An- und Abflug, wobei das Abflugver-
fahren fur 7-8% dieser Emissionen verantwortlich ist. Auf
einer Kurzstreckenmission sind die entsprechenden Bei-
trage deutlich héher?.

5. EMISSIONEN IM AN- UND ABFLUG
5.1. Anflugverfahren

5.1.1. Vorgehen und Abgrenzung

Im Rahmen der vorliegenden Studie wurden die Schad-
stoffemissionen der betrachteten An- und Abflugverfahren
unabhangig von einer realen Mission, d.h. in simulierten
Platzrunden bei einem Abfluggewicht von 61 Tonnen un-
tersucht.

Als Beginn des Anflugs wurde der Punkt im Flugprofil
gewahlt, bei dem das sinkende Luftfahrzeug eine Héhe
von 7000ft durchquert. Der Anflug endet auf der Lande-
bahn des Zielflughafens nach Abschluss des Bremsvor-
gangs. Alle untersuchten Luftfahrzeug-Triebwerk-Kombi-
nationen fliegen fur ein gegebenes Verfahren die gleichen
Flugbahn- und Geschwindigkeitsprofile ab (vgl. Abbildung
3.1), wobei unter Berilcksichtigung der Klappenstellungen
der bendtigte Schub sowie weiterhin die zugehdérigen E-
missionen berechnet werden. Auf eine Nutzung der
Schubumkehr beim Abbremsvorgang auf der Landebahn
wurde verzichtet. Es ergeben sich die in den Abschnitten
5.1.2 und 5.1.3 diskutierten Emissionsmengen.

In den folgenden Ergebnisdarstellungen werden jeweils
die Emissionsmengen gezeigt, welche (A) unter 3000 Ful
und (B) zwischen 3000 und 7000 Ful} ausgestofien wer-
den. Die Summierung der Emissionsmengen bis 3000 Fuf
ist an die gangige Definition der atmospharischen Grenz-
schicht nach ICAO angelehnt. Die Héhengrenze bei 7000
Fuld wurde eingefiihrt, um einerseits eine bessere Ver-
gleichbarkeit der Flugzustande in unterschiedlichen Ver-
fahren zu erreichen und um anderseits die Konsistenz zu
Ergebnissen aus LAnAb [10] weitgehend zu wahren. An-
ders als in LAnAb wurde in dieser Studie auf eine zusatzli-
che horizontale Begrenzung des Bilanzierungsgebietes
(30 NM vor dem Aufsetzpunkt) und damit auf einen glei-
chen energetischen Zustand aller betrachteten Verfahren
zu Beginn des Anfluges verzichtet. Eine solche Abgren-
zung wirde je nach Verfahren unterschiedlich lange hori-

2 Auf einer simulierten 500km Mission liegt der Anteil der An- und
Abflugverfahren am gesamten Kraftstoffverbrauch bei 18-21%.
Der entsprechende Anteil der NO,-Emissionen betragt 21-23%.
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zontalen Flugsegmente vor dem Einleiten des eigentlichen
Anflugs erfordern (vgl. Abbildung 3.1), was einerseits zu
unrealistischen Flugprofilen und andererseits hinsichtlich
der Betrachtung bodennaher Umwelteffekte zu einer
Verschiebung der Ergebnisse fihrt.

Es werden in dieser Studie sowohl bodennahe NO,- als
auch CO,-Emissionen betrachtet. Stickoxide sind aufgrund
ihres Einflusses auf die lokale Luftqualitdt und damit ver-
bundene Gesundheitsaspekte von besonderer Bedeutung
im Flughafennahbereich. CO,-Emissionen sind direkt
proportional zum Treibstoffverbrauch und aufgrund ihrer
Treibhauswirkung vor allem global von Interesse. Hierbei
ist streng genommen eine Betrachtung des gesamten
KohlendioxidausstoRes wahrend einer Mission nétig, da
Effekte durch den CO,—Eintrag weitgehend unabhéngig
von der Hohe sind. Aufgrund der dhnlichen Flugzusténde
an den Hohengrenzen der untersuchten An- und Abflige
lassen sich die im Flughafennahbereich gewonnenen
Erkenntnisse auf die Mission Ubertragen. Die absoluten
Unterschiede im Treibstoffverbrauch zwischen den be-
trachteten Verfahren werden auf einer realen Mission
durch unterschiedliche Flugzeuggewichte im Reiseflug
noch geringfiigig verstarkt und stellen deshalb in der hier
gezeigten Form einen Mindestwert fiir Verbesserungen
auf der Gesamtmission dar. Somit bieten die bis zu den
betrachteten Grenzhdéhen ausgestolfenen CO,-Mengen
eine brauchbare Vergleichsgrundlage der untersuchten
An- und Abflugverfahren.

5.1.2. CO,-Emissionen
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Abbildung 5.1:  CO,-AusstoR bei unterschiedlichen
Anflugverfahren

Im Vergleich zum Referenzverfahren (LDLP) bieten die
larmarmen  Anflugverfahren hinsichtlich des CO,-
AusstoRes Vorteile (vgl. Abbildung 5.1). Besonders grof3
ist das Einsparpotential bei der Variante des LDLP mit
steilerem Endanflug (SLDLP) (ca. 22% weniger CO, unter
7000 FuR im Vergleich zum Referenzverfahren). Zu Be-
denken ist dabei, dass der relative Anteil des Anflugs am
Treibstoffverbrauch und damit an den CO,-Emissionen
einer Gesamtmission gering ist (vgl. Abschnitt 4.4).

Die relativen CO.-Einsparpotentiale der verschiedenen
Anflugverfahren im Vergleich zum LDLP-Anflug sind weit-
gehend unabhangig von den Antriebskonzepten (Abwei-
chungen von maximal zwei Prozentpunkten). Das UHB13-
Triebwerk zeigt bei allen betrachteten Anflugverfahren den
geringsten Verbrauch (ca. 22% weniger CO, unter 7000
Ful im Vergleich zum Referenztriebwerk). Diese Tatsache
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lasst sich mit dem konzeptbedingt deutlich gesteigerten
Vortriebswirkungsgrad und den verbesserten Komponen-
tenwirkungsgraden erkldren. Das E3E-Triebwerk zeigt nur
leichte Verbesserungen im Bereich des Treibstoff-
verbrauchs im Vergleich zum Referenztriebwerk. Die je-
weils unter 3000 und 7000 FuB} erzeugten Emissionsmen-
gen zeigen weder beim Vergleich der unterschiedlichen
Anflugverfahren noch beim Vergleich der betrachteten
Triebwerkskonzepte grundlegende Trendunterschiede.

Zusammenfassend lasst sich hinsichtlich der CO,-
Emissionen sagen, dass besonders die Anflugverfahren
mit steilen Segmenten (SCDA und SLDLP) deutliche Vor-
teile im Bereich des Treibstoffverbrauchs gegentber den
Verfahren mit weniger steilen Gleitflugsegmenten aufwei-
sen. Diese Verfahren sind gleichzeitig auch diejenigen, die
aus akustischer Sicht die groRten Potentiale zur Larmein-
sparung im Bereich hoher Pegel gezeigt haben. Diese
Tendenzen sind physikalisch durch den geringeren
Schubbedarf und den damit verbundenen geringeren
Triebwerksleistungseinstellungen zu begrinden. Die steile
Variante des Referenzanfluges (SLDLP) ist trotz des Hori-
zontalflugsegmentes mit geringeren CO,-Emissionen
verbunden, da das Schubniveau im letzten Endanflug-
segment aufgrund des steileren Sinkwinkels (3,5 anstatt 3
Grad) deutlich reduziert ist. Ein weiterer Grund fiir die
relativ geringen CO,-Emissionsmengen der beiden Steil-
anflugverfahren liegt in dem spateren Unterschreiten der
Hohengrenze von 7000 Fufld und der dadurch leicht ver-
kiurzten Flugstrecke bis zum Aufsetzpunkt.

5.1.3. NO,-Emissionen
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Abbildung 5.2:  NO,-Ausstol} bei unterschiedlichen An-
flugverfahren

Das Referenztriebwerk zeigt bei allen betrachteten Anflug-
verfahren die geringsten NO,-Emissionen sowohl unter
3000 als auch unter 7000 FuR. Das ist mit den niedrigeren
Verbrennungstemperaturen und -driicken im Vergleich zu
den weiterentwickelten Konzepten zu erkldren. Es ist zu
erwarten, dass durch die Einfiihrung neuartiger Verbren-
nungstechnologien in den fortschrittlichen Triebwerkskon-
zepten die absoluten NO,-Werte stark abgesenkt werden
[11].

Die unter 7000 FuR vom E3E- und UHB13-Triebwerk
erzeugten Mengen an Stickoxiden unterscheiden sich
kaum, da der niedrigere Treibstoffverbrauch des UHB13
aufgrund der Annahme konventioneller Brennkammer-
technologie durch einen deutlich héheren Emissionsindex
fur NO, ausgeglichen wird.
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Vergleicht man die unterschiedlichen Anflugverfahren
untereinander, so ergibt sich ein &hnlicher Trend wie
schon bei den CO,-Emissionen. Alle larmarmen Verfahren
weisen im Vergleich zum LDLP-Verfahren niedrigere NO,-
Emissionen auf, wobei die gréf3ten relativen Unterschiede
beim SLDLP auftreten (je nach Antriebskonzept zwischen
32% und 34% weniger NO, unter 7000 Fuf® im Vergleich
zum Referenzverfahren).

5.2 Abflugverfahren

5.2.1. Vorgehen und Abgrenzung

Der Abflug beginnt bei Stillstand des Flugzeugs auf der
Startbahn. Fir diese Studie wurde das Erreichen einer
Flughéhe von 6000ft tber Grund als Ende des Abflugver-
fahrens definiert. Es ergeben sich die in den Abschnitten
5.2.2 und 5.2.3 diskutierten Emissionsmengen.

Anders als bei den Anfligen unterscheiden sich die Ab-
flugprofile verschiedener Luftfahrzeug-Triebwerk-
Kombinationen deutlich voneinander — je nach zur Verfi-
gung stehendem Start- und Steigschub. So absolviert
beispielsweise das Luftfahrzeug mit UHB13-Triebwerk
aufgrund seines héheren Schubes in geringen Flughdhen
den Abflug deutlich schneller als die beiden ubrigen Luft-
fahrzeug-Triebwerk-Kombinationen.

Ahnlich wie bei den Anfliigen werden im Folgenden jeweils
die Emissionsmengen betrachtet, welche (A) unter 3000
Fufl und (B) zwischen 3000 und 6000 Ful® ausgestolien
werden. Die H6hengrenze bei 6000 Ful fur die Abfliige
wurde eingeflhrt, um einerseits eine bessere Vergleich-
barkeit der Flugzustédnde in unterschiedlichen Verfahren
zu erreichen und um anderseits die Konsistenz zu Ergeb-
nissen aus LAnAb [10] weitgehend zu wahren. Auch im
Fall der Abfllige ist in dieser Studie auf die vollkommene
energetische Angleichung der Abflugverfahren (gleiche
Geschwindigkeiten und gleicher Ort zum Ende des Abflu-
ges) und damit auf die Modellierung horizontaler Flugpha-
sen bei Erreichen von 6000 Fuf} verzichtet worden (vgl.
Abschnitt 5.1.1). Es ist zu beachten, dass sich in einer
Héhe von 3000 Ful® Geschwindigkeiten und horizontale
Abstande zur Landebahn bei den unterschiedlichen Ver-
fahren noch deutlich voneinander unterscheiden. Diese
Unterschiede reduzieren sich bei der Einfiihrung einer
grofReren Grenzhohe fiir die Summierung der Emissionen,
sodass die Vergleichbarkeit der Ergebnisse gewahrleistet
wird.

5.2.2. CO,-Emissionen

Bei unterschiedlichen Abflugverfahren ergeben sich fir
eine Antriebsvariante nur kleine Unterschiede hinsichtlich
der emittierten Emissionsmengen. Ahnlich wie schon bei
den Larmemissionen lasst sich durch das jeweilige Verfah-
ren zwar in einem gewissen Maf} die Verteilung der CO,-
Emissionen beeinflussen, nicht aber die gesamte Menge.

Der bereits im letzten Absatz beschriebene Effekt, dass
sich durch verschiedene Abflugverfahren eine Umvertei-
lung der Emissionsmengen innerhalb gewisser Grenzen,
allerdings keine nennenswerte Reduktion erreichen lasst,
spiegelt sich in Abbildung 5.3 wider.
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Abbildung 5.3:
Abflugverfahren
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CO,-Ausstol bei unterschiedlichen

Bei dem Vergleich der unterschiedlichen Luftfahrzeug-
Triebwerk-Kombinationen ist eine deutliche CO,-
Einsparung fir die neuen Triebwerkskonzepte zu erken-
nen. Das UHB13-Triebwerk emittiert bis 6000ft ungefahr
36% weniger CO, als das Referenztriebwerk. Diese Re-
duktion ist von der Art des Abflugverfahrens weitgehend
unabhéngig. Das E3E-Konzept liegt knapp 6% unter den
Werten des Referenztriebwerks.

Die unterschiedlichen Abflugverfahren variieren in ihrem
CO, Ausstol} in Bodenndhe. Unterhalb von 3000ft werden
durch das MoNA- und das MODATA-Verfahren die gréi-
ten Mengen CO, ausgestofden. Durch den ICAOA-Abflug
lasst sich die Menge unterhalb von 3000ft um 21% beim
Referenztriebwerk bzw. 16% beim UHB13 im Vergleich
zum MODATA verringern. Dieser Effekt lasst sich durch
die Tatsache erkldren, dass es sich beim ICAOA-
Verfahren um ein Steilabflugverfahren handelt, das unter-
halb von 3000 FuB im Vergleich zu den anderen Abfliigen
keine Beschleunigungsphase vorsieht. Aus diesem Grund
werden 3000 FuB} deutlich friiher erreicht (in ca. 7 Kilome-
tern Abstand zur Startbahn beim ICAOA-Verfahren im
Vergleich zu ca. 10 Kilometer beim MODATA-Verfahren).

Die Summation der CO,-Mengen bis 6000ft liefert deutlich
unterschiedliche Ergebnisse. Nun produziert das ICAOA
Verfahren die gréfRte Menge CO,, MODATA und MONA
liegen 3% (UHB13) bis 4% (Referenztriebwerk) darunter.
Als Begriindung hierfir ist anzufiihren, dass beim ICAOA-
Verfahren die Beschleunigungsphase spéter als bei den
anderen betrachteten Verfahren erfolgt und insgesamt
langer in einer widerstandsreichen Konfiguration geflogen
werden muss.

5.2.3. NO,-Emissionen

Hinsichtlich ihres NO,-AusstoRes verhalten sich die ver-
schiedenen Abflugverfahren sehr &hnlich zu den oben
vorgestellten CO,-Emissionen. Unterhalb von 3000 Fuf ist
das ICAOA-Verfahren besonders gunstig, hier werden
gegenuber MODATA 20% (Referenztriebwerk) weniger
Stickoxide ausgeschieden. Bei dem UHB13-Triebwerk
reduziert sich dieser Vorteil auf 15%. Unterhalb von 6000ft
drehen sich die Effekte um, hier bietet das MODATA-
Verfahren zusammen mit dem MoNA-Abflug den gerings-
ten Ausstol3 an NO,. Ein ICAOA-Abflug produziert ca. 3%
mehr NO,. Ursache ist wiederum die je nach Verfahren in
unterschiedlichen Héhenbandern stattfindende Beschleu-
nigungsphase (vgl. Abschnitt 5.2.2).
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Die weiterentwickelten Triebwerkskonzepte zeigen sowohl
unter 3000 als auch unter 6000 FuR® aufgrund der kon-
zeptbedingt gesteigerten Verbrennungstemperaturen und -
dricke hohere Stickoxidemissionen als das Referenz-
triebwerk, wobei das E3E-Konzept in diesen Héhenberei-
chen die gréRten Mengen an NO, produziert (ca. 21%
Uber den Werten des Referenztriebwerks unabhangig von
der Bezugshdhe und dem Abflugverfahren). Beim UHB13
wird dagegen die durch die noch héheren Spitzendriicke
und -temperaturen weiter gesteigerte NO,-Bildung kom-
pensiert durch den niedrigeren Brennstoffverbrauch. Bei
einer Interpretation unserer Modellergebnisse fiir neue
Triebwerke ist wiederum zu bedenken, dass konventionel-
le Brennkammertechnologie nach gegenwartigem Stand
der Technik angenommen wurde (vgl. Abschnitt 4.4).
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Abbildung 5.5: NO, -Emissionen ber der Flughohe

Abbildung 5.5 zeigt die Uber der Hoéhe aufgetragenen
summierten NO,-Emissionen. Im Ho6henband zwischen
1500 und 4000 Ful} unterscheiden sich die Abflugverfah-
ren hinsichtlich ihrer Flugprofile und Geschwindigkeiten
am deutlichsten, was sich in den Emissionsverldufen wi-
derspiegelt. Oberhalb von 4000 Ful haben sich die Unter-
schiede fiir ein gegebenes Triebwerk weitgehend ausge-
glichen und die Massen der bis dahin ausgestoflenen
Emissionen liegen fiir alle betrachteten Verfahren dicht
beieinander. Diese relativ gute Ubereinstimmung der NO,-
Emissionen ist durch die konstanten Triebwerksleistungs-
einstellungen (Startschub bis zur Cutback-Hohe gefolgt
von konstantem Steigschub) bei allen betrachteten Verfah-
ren zu begriinden. Die verbleibenden Unterschiede erge-
ben sich hauptsachlich durch die unterschiedlichen Klap-
penstellungen und den damit verbundenen unterschiedli-
chen Widerstand und bleiben im weiteren Verlauf des
Steigfluges anndhernd konstant.
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5.2.4. Vergleich von TOGA- und FLEX-Abfliigen

Ein Vergleich der Abflige mit maximalem (TOGA) und
reduziertem Startschub (FLEX) zeigt die Auswirkungen
des Startschubs auf die Emissionen. In Abbildung 5.6 ist
diese Abhéngigkeit exemplarisch anhand der Ergebnisse
fur das ICAOA-Verfahren unter 3000 Full im Fall des
Referenztriebwerkes gezeigt. Hierbei wird deutlich, dass
der Abflug mit FLEX-Schub ca. 2% mehr CO,, allerdings
ca. 5% weniger NO,-Emissionen produziert. Der Mehr-
verbrauch an Treibstoff (CO,) lasst sich durch die flachere
Flugbahn und die damit verbundene gréRere zuriickgeleg-
te Flugstrecke bis zum Erreichen der 3000 Ful® Uber
Grund erklaren. Die Reduktion der NO,-Emissionen kann
durch die gesenkten Verbrennungstemperaturen und —
dricke in Kombination mit nichtlinearen Effekten bei der
Stickoxidproduktion begriindet werden. Die beschriebenen
Effekte treten in gleicher Art und Weise beim MODATA-
Verfahren auf und lassen sich qualitativ auch bei einer
Summierung der Emissionen bis 6000 Ful® nachweisen.

Der Einsatz von reduziertem Startschub erdffnet damit das
Potential zur Reduzierung des bodennahen Stickoxidaus-
stolRes, bedeutet allerdings gleichzeitig eine Zunahme des
im betrachteten Héhenband verbrauchten Treibstoffes.

104% 104%
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NOX unter 3000 Fuf

102%

100% —  100%

98% — 98% T

96% — 96% T

94% — 94% 1
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Abbildung 5.6:  CO,- und NO,-Ausstol} des Referenz-
triebwerkes bei einem ICAOA-Abflug mit TOGA- und
FLEX-Schub

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In der vorliegenden Studie wurde ein Vergleich unter-
schiedlicher larmarmer An- und Abflugverfahren auf Basis
detaillierter Modellrechnungen durchgefiihrt. Dabei wurden
aktuelle aber auch mégliche zukiinftige Triebwerkskonzep-
te in Kombination mit einem Flugzeugmodell heutiger
Technologie hinsichtlich ihres Emissionsverhaltens unter-
sucht.

Der Vergleich der betrachteten Anflugverfahren zeigt, dass
die l&rmarmen Anflugverfahren ein Potential zur Reduzie-
rung von CO, - und NO,-Emissionen in Bodennahe bieten.
Besonders Verfahren mit steilen Anflugsegmenten — und
damit geringem Schubbedarf — haben sich als emissions-
arm herausgestellt. Diese Zusammenhéange ergeben sich
aus der Tatsache, dass fir einen larmarmen Anflug &hnli-
che Bedingungen hinsichtlich der Flugbahn, Triebwerks-
leistungseinstellung und Konfiguration erfiillt sein miissen
wie flr einen emissionsarmen Anflug. Als besonders glins-
tig hinsichtlich der bodennahen Emissionen haben sich die
steile Variante des LDLP-Anfluges (SLDLP) und die seg-
mentierte Variante des CDA-Anfluges (SCDA) herausge-
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stellt. Einschrénkend in Bezug auf die kurzfristige Reali-
sierbarkeit dieser Verfahren sei angemerkt, dass steile
ILS-gestutzte Anflige anlagenseitig zurzeit nicht flachen-
deckend méglich sind und auch ein Mischbetrieb nicht
realisierbar erscheint.

Im Fall der Abflugverfahren kann kein eindeutiger Zusam-
menhang zwischen Larm- und Emissionseinsparung fest-
gestellt werden. Anders als bei den Anfligen widerspre-
chen sich bei Abfligen die Anforderungen an Bahnfiihrung
und Triebwerksleistung fir l&rmreduzierten und emissi-
onsarmen Steigflug. Es kann allerdings je nach Verfahren
eine rdumliche Umverteilung der Emissionen vorgenom-
men werden, d.h. der NO,-Ausstol} kann im H&henband
zwischen 1500 und 4000 FuB in bestimmten Grenzen
variiert werden. Das ICAOA-Verfahren, als ein Beispiel fir
ein Steilstartverfahren, bietet die Mdéglichkeit, die Emissio-
nen unter 3000 Ful® im Vergleich zum Referenzverfahren
(MODATA) zu reduzieren. Es fiihrt allerdings bei einer
anderen Wahl der Grenzhéhe fir die Emissionsmengen-
summierung (6000 FuB) zu hoheren CO,- und NO,-
Emissionen als das MODATA-Verfahren.

Die Untersuchung von Abfligen mit reduziertem Start-
schub hat gezeigt, dass sich im Vergleich zu Abfligen mit
vollem Startschub eine Verringerung der bodennahen
NO,-Emissionen erreichen lasst. Der Treibstoffverbrauch
unter den betrachteten Grenzhdhen erhoht sich im Fall der
schubreduzierten Abfliige geringfligig. Auch fiihren Abfli-
ge mit reduziertem Startschub nach LAnAb [10] nicht
generell zu einer Verminderung der La&rmimmissionen (vgl.
die Konturflachen des A-bewerteten Maximalschallpegels
75 dB(A) in Abbildung 3.4).

Die Ergebnisse fiir den Treibstoffverbrauch im Flughafen-
nahbereich lassen sich qualitativ auf die vollstdndige
Flugmission Ubertragen. Die absoluten Einsparungen
verstarken sich leicht durch geringere Reiseflugverbrau-
che aufgrund niedrigerer Flugzeuggewichte. Relativ zu
den Missionsverbrduchen sind die Einsparpotentiale durch
verénderte An- und Abflugverfahren gering (ca. 0.5-2% je
nach Missionsléange). Zu bemerken ist jedoch, dass diese
Einsparungen ohne aufwandige Technologiednderungen
zu erreichen sind und dadurch auf die bestehende Flug-
zeudflotte angewendet werden kénnen.

Die drei untersuchten Triebwerkskonzepte zeigen bezogen
auf die unterschiedlichen An- und Abflugverfahren qualita-
tiv ahnliche Emissionscharakteristiken. Das betrachtete
UHB-Konzept zeigt im Vergleich zum Referenztriebwerk
ein deutliches Einsparpotential beim Treibstoff und damit
bei den CO,-Emissionen. Aufgrund der erhéhten Verbren-
nungstemperaturen und —driicke erhéhen sich die NO,-
Emissionen der beiden betrachteten neuen Triebwerks-
konzepte im Vergleich zum Referenztriebwerk. Es sei
darauf hingewiesen, dass in dieser Studie bei allen model-
lierten Triebwerksvarianten herkdmmliche Brennkammer-
technologie angenommen wurde und deshalb keine Effek-
te durch neue Verbrennungskonzepte gezeigt werden.

In einer friheren Studie [8] wurden ahnlich wie in dieser
Arbeit anhand eines Modells einer Boeing 727 mit JT8D-
Triebwerken bodennahe Emissionen bei verschiedenen
An- und Abflugverfahren beschrieben. Die Ergebnisse
konnten nun in der hier vorgestellten Untersuchung hin-
sichtlich Ihrer qualitativen Giiltigkeit fir neuere Flugzeug-

Einfluss larmarmer An- und Abflugverfahren auf NOx- und...
H. Hemmer, M. Schaefer et al.

Triebwerks-Kombinationen bestatigt werden.

Kein direkter Bestandteil dieser Studie war die Beschrei-
bung des Effektes von Hochbypasstriebwerken mit deutli-
chem Schubliberschuss in der Startphase auf die Larm-
emissionen. Sowohl der konzeptbedingte Larmvorteil
(niedrige Strahlgeschwindigkeit und geringes Fandruck-
verhaltnis) als auch die operationellen Méglichkeiten (stei-
lere Abfliige) lassen ein deutliches Potential fir Larmein-
sparung vermuten.
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