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Zusammenfassung
Diese Veroffentlichung zeigt die semi-empirische Larmmodellierung eines eVTOL (electric powered vertical
take-off and landing) UAVs (unmanned aerial vehicle) mittels Systemidentifikation aus Fluglarmmessdaten.
Ziel ist es Larmmodelle mittels eines kompakten analytischen Ansatzes fir Horizontal- und Schwebeflug zu
erstellen, die somit fir die Integration in ein Geoinformationssystem geeignet sind. Hierflir wurden Fluglarm-
messungen durchgeflhrt und ausgewertet. Ein bestehender Larmmodellansatz wurde auf das untersuchte
eVTOL UAV angepasst und die Larmmodelle wurden mit Hilfe der Ausgangsfehlermethode (AFM) aus den
Messdaten erstellt. Die resultierenden Modelle wurden durch Vergleich mit der Fachliteratur auf Plausibilitat
Uberprift. Das Horizontalflugmodell wurde einer Korrelationsanalyse unterzogen und meteorologische Ein-
flisse wurden betrachtet. Um die Voraussetzung fir eine Erhéhung der Genauigkeit zuklnftiger L&rmmodel-
lierungen zu schaffen, wurde eine Optimierung der Messmikrofonpositionierung und der Flugbahn durchge-

fOhrt.

1. MOTIVATION DER LARMMODELLIERUNG

Die Nutzung von Luftfahrzeugen hat stets ein gewisses
MafB an Larmemissionen zur Folge. Um diesen Larmein-
fluss zu quantifizieren und damit in Raumordnungs- und
Planungsprozessen beriicksichtigen zu kdnnen, werden
Larmmodelle eingesetzt. Fir die Untersuchung von
Larmauswirkungen durch Verkehrsflugzeuge existiert be-
reits eine Anzahl an etablierten Larmmodellen, wie bei-
spielsweise das Aviation Environmental Design Tool
(AEDT).

Urban Air Mobility (UAM) stellt Politik und Verwaltung vor
neue Herausforderungen in der Raumplanung, da sie, ne-
ben dem StraBenverkehr, zu zusatzlichen Verkehrs-
larmemissionen im stadtischen Bereich flhrt. Aus diesem
Grund sind Fluglarmmodelle notwendig, die den Larmein-
fluss von UAM Flugbewegungen abbilden.

Im Projekt ,Raumbezogene Modellierung zur Larmreduk-
tion elektrischer Senkrechtstarter” (RAUMOLES) wurde
durch den Lehrstuhl fir Luftfahrtsysteme (LLS) der Techni-
schen Universitdt Minchen (TUM) ein L&rmmodell des
Cargo-eVTOL UAVs ,Manta Ray“ des Projektpartners
Phoenix-Wings GmbH erstellt. Auftraggeber war das Bun-
desministerium fir Verkehr und digitale Infrastruktur im
Rahmen einer mFund-Férderung. Ziel war u.a. das Larm-
modell in ein Geoinformationssystem (GIS) der Prof. Schal-
ler UmweltConsult GmbH zu integrieren und den Larmein-
fluss des eVTOL Betriebs im stadtischen Bereich zu zeigen.

2. MODELLANSATZ

Aus dem Anwendungszweck ergibt sich die Anforderung ei-
nes kompakten analytischen Modellansatzes. Um die

Larmemission in jedem Flugzustand vorhersagen zu kén-
nen, missen die UAV-Zustandswerte als Modellparameter
in einen solchen Ansatz eingehen.

Aus diesen Grinden eignet sich ein semi-empirisches
Larmmodell, das mit Systemidentifikation aus Fluglarm-
messdaten bestimmt wird, wie in [1] vorgeschlagen. Es
handelt sich um ein punkiférmiges Emissionsmodell, das
den emittierten Schall in Abhangigkeit von Mandvern vor-
hersagen kann.

2.1. Semi-empirisches Larmmodell durch Sys-
temidentifikation aus Fluglarmmessdaten

Der Larmmodellansatz nach [1] charakterisiert sich durch
Postulieren einer analytischen Gleichung mit der Struktur
der Formel fir Schalldruckpegeladdition:
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Das Ergebnis von (1) entspricht dem Schalldruckpegel L;,
der an einer Beobachterposition i in Abhangigkeit von der
Distanz zwischen Beobachter und UAV d, Azimut ¢ und
Polarwinkel 9 der UAV-Schallemission, UAV-
Zustandswerten Z und dem zu identifizierenden, freien Pa-
rametervektor p abgestrahlt wird (BILD 1). Fir die einzel-
nen Pegelbeitrage gilt:

Lpirektiviear = f(_)‘ﬁ; 9,P)
Lschup = f(2,D) .
LAusbreitung = f(dr p)



LHintergrund = f(ﬁ)

Der Schalldruckpegel des UAVs Ly, ergibt sich aus drei
Beitragen:

Lyav = Lpirektiviear + Lschup + LAusbreitung

Die Verkniipfung von Formeln physikalischer Zusammen-
hange der Schallentstehung und —ausbreitung mit UAV-
Zustandswerten und freien, durch Systemidentifikation zu
bestimmenden Parametern, entspricht dabei dem Grey Box
Ansatz.
Weiter schlagt [1] die Lésung mittels Ausgangsfehlerme-
thode (AFM) unter Zuhilfenahme eines Maximum-Like-
lihood-Schéatzverfahrens (MLE) vor, welches sich durch Ro-
bustheit gegen normalverteiltes Messrauschen auszeich-
net.
Um Kompaktheit und Effizienz des Modells zu bewahren,
erfolgen seine Schallvorhersagen unter folgenden Ein-
schrénkungen:
»  Meteorologische Einflisse auf die Schallausbrei-
tung werden vernachlassigt.
*  Freifeldschall wird vorhergesagt, Reflexion und
Streuung von Schall werden vernachlassigt.
»  Der Dopplereffekt wird in der Schallausbreitung
nicht berlcksichtigt.
+ Die Laufzeit von Schallsignalen zwischen UAV
und Beobachter wird vernachlassigt.

BILD 1: schematische Darstellung, Abbildung aus [2] entnom-
men und bearbeitet

2.2. Mathematische Grundlagen von AFM und
MLE

Grundlagen zu AFM und MLE sind in [3] zusammengestellt.
Die AFM bestimmt den Parametervektor p so, dass das Re-
siduum zwischen Larmmessdaten an Mikrofonposition i
und der Larmmodellvorhersage L; minimal wird und heif3t
deshalb auch ,response curve fitting“.

Die MLE schatzt den Parametervektor so, dass eine ver-
schwindende Larmmodellabweichung

Li,Modell(ﬁv t) — Li,Messdaten(t) =0

fir alle Zeitpunkte t die gré3te Wahrscheinlichkeit aufweist.
Dabei hat der MLE folgende glnstige Eigenschaften eines
Schétzers: Er ist asymptotisch biasfrei, konsistent, normal-
verteilt und effizient.

Fir statistisch unabhangige Fluglarmmessdaten ist des-
halb zu erwarten, dass die Schatzung von p mit steigender
Zahl an Messdaten gegen den wahren Wert konvergiert [3,
S. 83]. Dies setzt voraus, dass das Messrauschen statis-
tisch unabhéngig ist [3, S. 84]. Zudem muissen die Ein-
gangsdaten, im Fall des Larmmodells d, @, 9 und Z, ausrei-
chend und adaquat verteilt und statistisch unabhangig sein,
um das ganze Spektrum des Systemverhaltens hinsichtlich

der Schallentstehung anzuregen [3, S. 83f.].

Vor diesem Hintergrund sind zwei Anforderungen an ein
postuliertes Modell zu stellen: Es muss im Idealfall alle in
den Messdaten auftretenden physikalischen Effekte abbil-
den, damit kein Prozessrauschen auftritt [3, S. 124]. Zudem
sind die Parameter in ihrer Art und Anzahl so zu wéhlen,
dass sie linear unabhangig sind und das Modell ausrei-
chend bestimmen [3, S. 377]. Die statistische Genauigkeit,
mit der das Modell die Messdaten abbildet, kann mit der
Parameterfehlerkovarianzmatrix bestimmt werden [3, S.
111]. Deren Diagonaleintrédge entsprechen der Genauigkeit
der Parameterschatzungen und die Nebeneintrdge geben
das MaB der linearen Abhangigkeit der Parameterschéat-
zungen untereinander an.

3. LARMMESSDATENERFASSUNG

Um mdglichst zuverlassige Schatzungen des MLE zu errei-
chen, ist schon beim Erfassen der Daten auf deren Qualitat
zu achten. Um dies zu gewahrleisten, wurde auf ein am
Lehrstuhl im Projekt DemUEB Phase 3 entwickeltes Larm-
Messsystem zurlickgegriffen. Die Larmimmissionen wur-
den an drei Messstationen jeweils durch kapazitive Mess-
mikrofone vom Typ Microtech Gefell MK221/MV203 aufge-
nommen und durch eine Soundkarte digitalisiert. Parallel
wurde Uber jeweils einen GPS-Empfanger die Position des
Mikrofons festgestellt und die GPS-genaue Uhrzeit aufge-
zeichnet. Hierdurch ist eine exakte zeitliche und 6rtliche Zu-
weisung der gemessenen Larmimmissionen mdglich. Das
Messmikrofon befand sich direkt auf einer Stahl-Mess-
platte, um nicht kontrollierte Reflexionen auszuschlieBen
(BILD 2). Der Freifeldschall wurde entsprechend [4] be-
rechnet. Das Messmikrophon wurde vor den Messungen
mithilfe eines Schalldruckkalibrators ,01dB Cal1“ (Klasse 1)
kalibriert. Dabei wurde darauf geachtet, dass die Kompo-
nenten bereits ausreichend aufgewarmt waren und daher
messsystembedingte Temperatureinflisse minimiert wur-
den. Eine regelmaBige Nachkalibrierung zwischen den
Messungen konnte keine nennenswerten Abweichungen
feststellen.

Bei ersten Messfliigen konnte die Positionierung der Mess-
stationen manuell verbessert werden, um mdglichst viele
relevante Flugzusténde zu erfassen.

Zuséatzlich wurden an einer Station die Umweltparameter
Lufttemperatur, -feuchte, sowie Windrichtung und —starke
aufgezeichnet.

Gemeinsam mit dem Projektpartner konnten in mehreren
Messkampagnen zwei eVTOL UAVs in verschiedenen Gro-
Ben, Konfigurationen sowie mit unterschiedlichen Modifika-
tionen untersucht werden. BILD 3 zeigt das Manta Ray
UAV dessen La&rmmodellierung Gegenstand dieser Verof-
fentlichung ist.

BILD 2: Alle drei Messstationen. im Bild ohne die Meteorolo-
gie-Messeinrichtung



BILD 3: Phoenix Wings eVTOL UAV ,,Manta Ray” [5]

Die Messwerterfassung flr unterschiedliche Emissionswin-
kel des eVTOL UAVs ist im Horizontalflug durch das Vor-
beifliegen an den Messstationen automatisch gegeben. Fir
eine erhdhte Anzahl an Messpunkten wurde der Vorbeiflug
in verschiedenen Entfernungen, Flughéhen und Flugrich-
tungen durchgefihrt.

Im Schwebeflug wurde dies durch ein Schweben an ver-
schiedenen Positionen angenahert. Ein langsames Gieren
auf der Stelle ermdglicht die Erfassung aller Azimutwinkel
an dieser Position. Findet ein Halten der Position statt, so
wird das im Folgenden als ,Schwebeflug® bezeichnet. Bei
Steigen oder Sinken wird die Bezeichnung ,Vertikalflug* ver-
wendet.

Die Aufbereitung der La&rmmessdaten fiir die Larmmodell-
bestimmung durch Systemidentifikation umfasst die
Schritte Synchronisation mit Flugdaten, Terzbandzerle-
gung, Dopplerkorrektur und A-Gewichtung der Larmdaten,
Berechnung des dopplerkorrigierten und A-gewichteten
Gesamtpegels, sowie Riickrechnung des Zeitvektors von
Mikrofonschallimmissionszeiten auf UAV-Emissionszeiten.
Insgesamt wurden zwei Fliige des Manta Ray fir die Larm-
modellierung verwendet. BILD 4 zeigt das Wasserfalldia-
gramm des zweiten Flugs. Wahrend des Horizontalflugs
sind die Blattfolgefrequenz bei ca. 160 Hz und ihre Harmo-
nischen als parallelversetzte Linien zu erkennen, der Schall
hat hauptsachlich tonalen Charakter. Wahrend Senkrecht-
start und -landung sind diese Linien ebenfalls zu erkennen,
der Larm ist hier insgesamt breitbandiger. In der Mitte des
Messflugs fand ein Dlsenflugzeugstart in der Nahe statt,
der deutlich zu erkennen ist.
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BILD 4: Wasserfalldiagramm

4. MODELLIERUNG

4.1.

Der erste Schritt der Modellbestimmung ist Formel (1) auf
das vorliegende UAV anzupassen. Lg.p,;, stltzt sich auf

Modellansatzbestimmung

den logarithmischen Zusammenhang zwischen Wellenleis-
tung des Propellers und Schalldruckpegel [6, S. 32], [1, S.
3]. Lpirextivicar Wird dagegen mafgeblich von Installations-
effekten beeinflusst. Der Term wurde deshalb als Polynom
formuliert, das mit einer minimalen Zahl an Parameterein-
tragen die Charakteristik der Direktivitdt des modellierten
UAVs abbildet (Formel 3). Fir diese ist das Abfallen des
Pegels hin zu sinkenden Polarwinkelwerten, sowie das Vor-
handensein eines Pegelmaximums flr einen Azimutwert
charakteristisch, siehe BILD 5.

Die Formulierung von Formel (1) wurde angepasst, sodass
sie hinsichtlich der Mathematik der AFM eine glnstigere
Gestalt erhalt:

(2) Li(dr (ﬁv 19' 2' ﬁ)
=10

. 10910 (10(LDirekt.+Schub+LAusbreitung)1/10

+ 10(LHintergrund)1/1o)
Die Vereinigung des Direktivitdts- und des Schubpegel-
terms verhindert, dass einer der Terme durch die Aus-

gangsfehlermethode zu Null gesetzt wird. Die einzelnen
Terme des Modellansatzes lauten:

(3) LDirekt.+Schub (@. 19' Pel: ﬁ)
=P -
“log(Per) - (1+ 2 - sin(@ — pa) - (9 +5))

2
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4) LAusbreitung d, 5) = —pe * 20 - log 40m

(5) LHintergrund (ﬁ) =p7

Z reduziert sich zum skalaren Wert P,;. Dieser entspricht
der entdimensionierten elektrischen Gesamtsystemleistung
des UAVSs, die von der Leistungsaufnahme der Propeller
dominiert wird. Eine Parameterfehlerkovarianzanalyse
zeigte, dass eine weitere Erhéhung der Parameterzahl im
Term Lpirere.+schup ZU Wachsenden linearen Abhangigkei-
ten zwischen den Parametern fihrt und deshalb im Sinne
der Modellgiite unglinstig ist.
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BILD 5: Blau Punkte: auf 30 m bezogene Lidrmmesspunkte der
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4.2. Ergebnisbetrachtung

Der Modellansatz wurde sowohl auf den Horizontalflug, als
auch auf den steigenden und den sinkenden Vertikalflug
angewandt. Da der GroBteil der Flugzeit auf den Horizon-
talflug entféllt, liegt fir diesen eine ausreichende Datenba-
sis fur die Parameterbestimmung durch die AFM vor. Die
Vertikalflugmodelle stiitzen sich im Wesentlichen auf die
vom Autopiloten geflogenen Senkrechtstarts- und landun-
gen zu Anfang und Ende jedes Flugs. Da diese Daten den
Emissionswinkelraum nicht ausreichend abdecken, muss-
ten sie durch Ausschnitte von Daten manuell geflogener
Vertikal- und Schwebeflige ergénzt werden. In den manu-
ellen Fligen traten hohe Drehzahlvariationen auf. Bei-
spielsweise war es im Schwebeflug haufig nétig, bei einer
Windbde gegenzusteuern, um die Position zu halten, was
zu diesen Drehzahlvariationen fuhrte. Aufgrund dieser ho-
hen Drehzahlvariationen waren die manuellen Daten im
Gesamten nicht fir die Modellierung verwendbar.

Die Parameterwerte der drei Fluglarmmodelle sind in nach-
folgender Tabelle dargestellt. Die Starke des Hintergrund-
rauschens wird Ubereinstimmend zu 40 dB(A) geschatzt.
Der Wert ist somit konsistent und stimmt mit der Beobach-
tung in den Larmmessdaten Uberein.

Parameter | Horizontal- Steigflug Sinkflug
flug
2\ 13.409 16.726 12.722
D 0.176 0.090 0.146
D3 -0.280 0.137 0.085
P4 -0.365 -0.151 -0.513
Ds 1.049 0.293 0.411
De 0.939 1.000 0.800
p 40.393 40.162 40.278

TAB 1: Parameterwerte der Flugldrmmodelle

BILD 6 zeigt, dass das Horizontalflugmodell den Trend der
Larmmessdaten wiedergibt. Es treten regelméBig Abwei-
chungen bis zu einer GréBenordnung von 5 dB auf.

BILD 7 zeigt den flachenhaften Schalldruckpegelverlauf
Uber den gesamten Schallemissionswinkelbereich und re-
prasentiert damit die Direktivitat der UAV-Schallemission.
Es zeigt sich eine hohe Ubereinstimmung mit der Direktivi-
tat, wie sie aus den Larmmessdaten in BILD 5 ersichtlich
ist. Theoriegeman ist der Schalldruckpegel, den ein unge-
stort angestrémter Propeller abstrahlt, in Achsrichtung ver-
nachlassigbar klein und erreicht sein Maximum unter einem
Winkel von 120° zur Propellerachse [6, S. 6], wobei Rotati-
onssymmetrie herrscht.

p3 Weist einen negativen Wert auf. Eingesetzt in Formel (3)
wird klar, dass die Schallabstrahlung unter einem Winkel
von 74° zur Propellerachse maximal ist. Dieses Ergebnis
widerspricht der Theorie fiir eine ungestorte Propelleran-
strémung, steht aber in Ubereinstimmung mit [7]. Dort wird
gezeigt, wie die durch einen Pylon gestdrte Anstrémung ei-
nes Pusher-Propellers bei mittlerer Schubstellung erst ab
Abstrahlwinkeln kleiner 90° zur Propellerachse zu signifi-
kanten Schalldruckpegelsteigerungen im Vergleich zum
ungestoérten Aufbau fuhrt. Diese Beobachtung plausibilisiert
das Horizontalflugmodell und legt nahe, dass Interaktions-
larm aus einer gestdrten Propelleranstrémung urséchlich
fOr die um 16° in Flugrichtung zeigenden Schalldruckpegel-
maxima ist.

Der mit Polarwinkelwerten von 0 bis — ”/2 fallende Schall-

druckpegel steht ebenfalls mit der theoriegeman zur Pro-
pellerachse rotationssymmetrischen Schallabstrahlung im
Widerspruch. Jedoch zeigt die aeroakustische Studie einer
Pusher-Propeller Konfiguration in [8], dass Stérungen der
Propelleranstrdomung, wie sie auch beim Manta Ray vorlie-
gen, zu einer deutlichen Abweichung von dieser Rotations-
symmetrie fiihren kénnen.

Im Vergleich zum Horizontalflug geben die Vertikalflugmo-
delle den Trend der Larmmessdaten ungenauer wieder.
BILD 8 zeigt den Senkrechtstart bis zu dem Bereich, ab
dem die Drehzahl des Pusher-Propellers mit einsetzender
Transition nicht mehr vernachlassigbar ist. Es treten teils
langer andauernde Abweichungen von 3-10 dB auf, das
Maximum bei 7 s wird nicht abgebildet.

BILD 9 lasst erkennen, dass im steigenden Vertikalflug
keine ausgepragte Richtungsabhangigkeit vorliegt. Die zu-
vor erwahnte theoretische Schallabstrahlung mit seiner
starken Richtungsabhéangigkeit hat Gultigkeit fir konventio-
nelle Propeller unter moderaten Blattspitzenmachzahlen
und Fluggeschwindigkeiten [6, S. 6]. Unter diesen Betriebs-
bedingungen wird vor allem tonaler Schall erzeugt. Im Ver-
tikal- und Schwebeflug verliert dieses Modell an Giltigkeit,
da nun auftretende Effekte, wie Blatt-Wirbel-Interaktion, zu
zusatzlichem, breitbandigem Larm fiihren [9].
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m und entdimensionierter Gesamtsystemleistung von 1.1 (Hori-
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BILD 9: Schalldruckpegelverteilung bei Referenzdistanz von 30
m und entdimensionierter Gesamtsystemleistung von 6.5 (Steig-
flugmodell)

5. FEHLERANALYSE

5.1.

Einerseits kbnnen hohe Abweichungen des Larmmodells in
den Fluglarmmessdaten begrindet sein. Wenn Messrau-
schen, Stérungen oder die Messdaten an sich nicht statis-
tisch unabhangig sind, gelten die in Kapitel 2.2. aufgeflhr-
ten Eigenschaften des Schatzers nicht. Dann kann bei-
spielsweise nicht von Biasfreiheit ausgegangen werden,
was einen falschen Schatzwert zur Folge haben kann. Glei-
ches gilt fur die hinreichende und ad&quate Verteilung der
SteuergréB3en in den Messdaten. Dabei sind im Sinne des
Larmmodells Distanz d, Azimut ¢ und Polarwinkel 9 der
UAV-Schallemission und P,; mit Steuergré3en gemeint. Es
wurden in der Modellierung nur die Larmmessdatenab-
schnitte verwendet, die frei von Fremdlarmereignissen
sind.

Weitere Griinde fiir hohe Abweichungen finden sich im Mo-
dellansatz und dessen Parametrierung. Falls physikalische
Effekte in den Messdaten vom Modellansatz nicht abgebil-
det werden kdnnen, fiihrt das zu Prozessrauschen. Ebenso
kann eine (ber- oder unterbestimmte Parametrierung
Grund hierflr sein.

Potentielle Fehlerquellen

5.2.

Ursé&chlich fir die groBen Abweichungen der Vertikalflug-
modelle ist im Wesentlichen das Prozessrauschen. Die
Komplexitét der Schallabstrahlung im Vertikal- und Schwe-
beflug ist durch die Uberlagerung der vier Propeller und die
groBen Drehzahlvariationen hoch. Mit versetzter Phase
drehende Propeller kbnnen beispielsweise zu Schallinterfe-
renzmustern flhren, weshalb ein nicht von Drehzahlen und
Phasen abhéangiger Direktivitdtsterm im Modellansatz not-
wendigerweise zu Prozessrauschen fihren muss. Die Me-
thode des iterativen Postulierens von Modellansatzen, Be-
stimmen der Modellparameter mit der AFM und Bewerten
der Gite des Modells fuhrte bei der bestehenden Daten-
lage zu keiner Genauigkeitssteigerung der Vertikalflugmo-
delle mehr. Deshalb ist eine grundséatzliche Untersuchung
anzustreben, welche Effekte die Schallabstrahlung im Ver-
tikal- und Schwebeflug eines eVTOL UAVs dominieren und
welche Anforderungen sich daraus an einen Modellansatz
ableiten.

5.3.

Das Horizontalflugmodell folgt den La&rmmessdaten insge-
samt in deutlich h6herem MaBe als die Vertikalflugmodelle.
Die bestehenden Abweichungen wurden analysiert und
sind im Folgenden dargestellt.

Vertikalflugmodelle

Horizontalflugmodell

5.3.1. Analyse eines exemplarischen Flugab-
schnitts

Die vom Horizontalflug beschriebene Flugbahn entspricht
einem wiederkehrenden Schleifenmuster. Um Flugbahnab-
schnitte mit signifikanten Larmmodellabweichungen zu
identifizieren, wird ein solcher exemplarisch betrachtet
(BILD 10). Die gemessene Windstarke des Siidostwinds
betragt im Mittel 13.0 km/h und die entdimensionierte Ge-
samtsystemleistung liegt wahrend des GroBteils des Flugs
Uber 1.3. Das UAV fliegt am Anfang des Abschnitts in 6stli-
cher Richtung von den Mikrofonen weg. Der Rollwinkelver-
lauf (BILD 12) zeigt, dass das UAV wahrendt =5 - 27 s
und t = 46 — 63 s im Kurvenflug ist. Der Schalldruckpegel-
verlauf (BILD 11) zeigt, dass die Larmmodellresiduen im
Geradeausflug deutlich kleiner sind als im Kurvenflug. So
kommt es in der zweiten Kurve zu einer 8 Sekunden andau-
ernden Abweichung von Uber 5 dB. Aus der versetzten
Flugbahn und der abfallenden Gesamtsystemleistung
(BILD 13) bei dennoch steigender Geschwindigkeit (BILD
14) ist zu erkennen, dass das UAV wahrend der zweiten
Kurve vom Wind abgetrieben wurde. Ein Vergleich der
Larmmodellabweichungen mit dem identischen Flugbahn-
abschnitt bei einer Windgeschwindigkeit von 7.6 km/h zeigt
jedoch keinen Winddrift und dennoch steigen die LArmmo-
dellresiduen in vergleichbarer Weise im Kurvenflug. Folg-
lich ist nicht der Wind die Ursache fir die Larmmodellab-
weichung im Kurvenflug in BILD 11. Das Larmmodell folgt
insgesamt dem Trend der Messdaten auch im Kurvenflug,
kann dabei jedoch den im Vergleich zum Geradeausflug
héheren Pegelfluktuationen nicht folgen.

Im Kurvenflug ist eine nicht-axiale, sowie durch Ruderaus-
schlage vom Geradeausflug abweichende Stérung der Pro-
pelleranstrémung anzunehmen. In Verbindung mit den ho-
heren Pegelfluktuationen legen diese Grlinde die Entste-
hung von gesteigertem Interaktionslarm im Kurvenflug
nahe. Da der L&rmmodellansatz diesen zusétzlichen Larm
nicht berticksichtigt, ist die resultierende Modellabweichung
im Sinne der Systemidentifikation als Prozessrauschen zu
interpretieren.
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5.3.2. Korrelationsanalyse

Nachdem zwei Kurvenfliige als Bereiche mit hohen Larm-
modellabweichungen identifiziert wurden, stellt sich die
Frage, inwiefern systematische Zusammenhange zwischen
Larmmessdaten, Larmmodellabweichungen, UAV-
Zustandswerten, Distanz und Larmemissionswinkeln be-
stehen.

Zur Klarung wurde eine Korrelationsanalyse der Messdaten
durchgeflihrt, die der LArmmodellierung zugrunde liegen.
Der Vektor der statistischen Variablen X enthalt die acht
Komponenten Geschwindigkeit, Drehzahl, Gesamtsystem-
leistung, Rollwinkel, Distanz UAV/Mikrofon, Polarwinkel
und Azimut der Schallemission und die Larmmodellabwei-
chung. Die Korrelationsmatrix

COU(XL',X]')
JVar(X) -Var(X;)

mit der Stichprobenkovarianz

6) Corr(X) =

N¢
1 _ _
(7) Cov(i)) = - ;(Xi(t) ~£) (50 - )
und der Stickprobenvarianz
N

1 _

®) Var(x) =g > (40 ~ K?
t=1

berechnet sich aus der Zahl der diskreten Datenwerte N,.
Die Nebeneintrage Corr(X;,X;) mit i #j nehmen Werte
zwischen -1 und 1 an. Bei Werten von -1 und 1 besteht ein
negativer bzw. positiver linearer Zusammenhang zwischen
den betrachteten statistischen Variablen, beim Wert 0 be-
steht kein Zusammenhang. Das Ergebnis ist in BILD 15
dargestellt. Die Korrelationsmatrix zeigt den naheliegenden
Zusammenhang zwischen Geschwindigkeit, Drehzahl und
Gesamtsystemleistung auf.
Des Weiteren existiert eine starke Korrelation zwischen
Rollwinkel, Distanz und Polarwinkel der Emission, die sich
durch den Umstand erklart, dass die Mikrofone in der Mitte
der Flugbahn angeordnet sind. Im Kurvenflug ist das UAV
im Mittel 400 m von den Mikrofonen entfernt, wobei der
Rollwinkel den Polarwinkel der Larmemission unmittelbar
beeinflusst. In Ubereinstimmung mit Kapitel 5.3.1. korrelie-
ren diese drei GréBen schwach mit der Larmmodellabwei-
chung und belegen damit statistisch, dass diese im Kurven-
flug steigt.
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BILD 15: Korrelationsmatrix

Da Distanz und Polarwinkel der LA&rmemission in das Larm-
modell eingehen, folgt, dass die Fluglarmmessdaten nicht
statistisch unabhéngig sind. Da dies eine Voraussetzung
der MLE ist, ist deshalb von einem Genauigkeitsverlust in
der L&rmmodellierung auszugehen.

Die statistische Abhangigkeit der Messdaten reduziert die
Zahl der linear unabhangigen Parameter, welche der MLE
in einem Larmmodell bestimmen kann. Diese Limitierung
des Modellansatzes in der Fahigkeit das tatsachliche Sys-
temverhalten wiederzugeben beginstigt notwendigerweise
Prozessrauschen.

5.3.3. Atmosphérische Dampfung

Meteorologische Einflisse kénnen die Larmmessdaten be-
einflussen. Um den Einfluss durch Wind minimal zu halten
wurden Messungen nur an windarmen Tagen durchgefiihrt.
Windgeschwindigkeiten von maximal 10 km/h wurden an-
gestrebt.

Durch molekulare Absorption kommt es bei der Schallaus-
breitung in Luft zu einer Pegelabnahme, die von Lauflange,
Frequenz und Luftfeuchtigkeit abhangt. Diese wird im Fol-
genden als atmosphérische Dampfung bezeichnet. Der fre-
quenzabhangige Dampfungswert wird nach [10, S. 197f] fir
die meteorologischen Bedingungen des zweiten Flugs be-
rechnet (BILD 16). Fir die Blattfolgefrequenz von 160 Hz
und deren erste Harmonische liegt der Einfluss bei Abstén-
den von 400 m deutlich unter 1 dB. Fir hdhere Harmoni-
sche und breitbandiges Rauschen dagegen gewinnt atmo-
sphérische Dampfung an Bedeutung.

Mit dieser Kurve wurden die Larmmessdaten des zweiten
Flugs korrigiert und ein Larmmodell wurde bestimmt, siehe
BILD 17. Im Vergleich zum Larmmaodell basierend auf nicht
korrigierten Larmdaten ist keine signifikante Anderung der
Modellvorhersage festzustellen. Zwischen 50 — 60 s sinkt
die Modellabweichung um Werte von 1- 2 dB. Um in zu-
kinftigen Modellierungen Prozessrauschen durch atmo-
sphéarische Dampfung auszuschlieBen, sollte eine Korrek-
tur der LArmmessdaten, ins besonders bei Lauflangen von
mehreren 100 m, in Betracht gezogen werden.
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BILD 16:atmosphdrische Ddmpfung pro 100 m Lauflinge bei
11°C und 45 % rel. Luftfeuchtigkeit
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BILD 17: SPL-Verlauf von nicht korrigierten und korrigierten

Messdaten und Lirmmodell (aus korrigierten Daten)

6. OPTIMIERUNG

Vor dem Hintergrund der Abh&ngigkeit von Distanz und po-
larem Emissionswinkel in den Fluglarmmessdaten stellt
sich die Frage nach der optimalen Mikrofonpositionierung
und Flugbahngestaltung fir zukiinftige Fluglarmmessun-
gen.

In der Optimierungsstudie wurde der vom Betrag her maxi-
mal auftretende Korrelationskoeffizient Corr(X;,X;) zwi-
schen den GréBen Gesamtsystemleistung, Emissionswin-
kel, Distanz und Rollwinkel minimiert. Die Minimierung von
Korrelationen wird als Maximierung der statistischen Unab-
h&ngigkeit der resultierenden Messdaten interpretiert. Des-
halb schafft die Minimierung der Korrelationen die mathe-
matischen Voraussetzungen fir eine genaue Parameter-
schatzung des MLE (Kapitel 2.2) und kann als Maximierung
der erzielbaren Modellglte verstanden werden. Der Roll-
winkel ist im Moment kein Bestandteil des Larmmodells,
spielt aber in zukinftigen Modellen aufgrund seiner Bedeu-
tung im Kurvenflug eine Rolle und wurde deshalb in die Op-
timierung miteinbezogen.

Die sechs Optimierungsvariablen (OV) entfallen auf die
Mikrofonverschiebungen. Jedes Mikrofon kann in zwei
Raumrichtungen bis zu einem Maximalwert in positive oder
negative Richtung verschoben werden. Die Flugbahn be-
steht aus drei Wiederholungen eines Horizontalflugschlei-
fenmusters, deren Héhen entsprechen den letzten drei OV.
Die Optimierung wird mit einem genetischen Algorithmus
durchgeflhrt.

Die Basislésung entspricht einer festen Flugh6he von 60 m
und der Mikrofonpositionierung, die bei der Manta Ray
Vermessung im RAUMOLES Projekt verwendet wurde. Der
maximale Korrelationskoeffizient ist 0.89, was mit dem Wert
des Horizontalfluglarmmodells des RAUMOLES Projekts



Ubereinstimmt, siehe BILD 15.

Das BILD 18 zeigt die Optimierungsergebnisse in Abhan-
gigkeit der maximalen Mikrofonverschiebung. In der ersten
Studie wurde die Flughéhe bei 60 m festgehalten, in den
folgenden Studien wurden Héhen von 50 — 150 m bzw. von
35 — 200 m erlaubt. Bei jedem Optimierungsergebnis ist
mindestens ein Mikrofon am OV-Rand positioniert und die
drei Flughéhen-OV sind stets auf die maximal- und minimal
madglichen Werte verteilt. Der Zielfunktionswert sinkt sowohl
mit zunehmender Mikrofonverschiebung, als auch mit zu-
nehmender Spreizung der Flughdhen.
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BILD 18: Ergebnis der Optimierungsstudie
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Der Vergleich der in BILD 18 markierten Optimierungser-
gebnisse zeigt, dass die Korrelation zwischen Rollwinkel
und Distanz mit zunehmender maximaler Mikroverschie-
bung verschwindet, da diese nicht mehr im Zentrum der
Flugbahn liegen (BILD 19 bis BILD 22).

Die Ergebnisse verdeutlichen, dass bei zukiinftigen Flug-
larmmessungen eine hohe statistische Unabhéngigkeit der
Messdaten in erster Linie durch eine hohe Spreizung der
Flughdhen im Horizontalflug realisiert werden sollte. Hohe
Mikrofonverschiebungen sind kritisch zu betrachten. Zum
einen bringen groBe Verschiebungen messpraktische
Nachteile mit sich. Zum anderen ist durch das Signal-
Rausch-Verhéltnis die maximale Distanz zwischen UAV
und Mikrofon, abhangig von der Hohe des UAV-
spezifischen Larms und des Hintergrundrauschens, limi-
tiert. Aus diesem Grund sollten Messanordnungen fur kinf-
tige Modellierungen unter Einbeziehung einer Distanz-
Restriktion optimiert werden, die sich aus Signal-Rausch-
Verhaltnis und messpraktischen Anforderungen ergibt.
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7. ZUSAMMENFASSUNG

Es wurden mit Hilfe eines Maximum-Likelihood-Schéatzers
(MLE) semi-empirische Larmmodelle fiir den Horizontal-
flug, sowie fir den steigenden und sinkenden Vertikalflug




eines eVTOL UAVs bestimmt. Durch Verwendung eines
kompakten analytischen Ansatzes sind diese Modelle fir
die Integration in ein Geoinformationssystem geeignet.

Das Horizontalflugmodell zeigt eine deutliche Richtungsab-
hangigkeit der Schallabstrahlung und ist in der Lage, dem
Trend der LArmmessdaten zu folgen. Eine Korrelationsana-
lyse belegt, dass die Abweichungen hauptséchlich im Kur-
venflug auftreten. Sie sind durch Interaktionslarm erklarbar.
Die Vertikalflugmodelle zeigen eine geringer ausgepragte
Richtungsabhé&ngigkeit in der Schallabstrahlung. Der Trend
der La&rmmessdaten wird durch diese Modelle in geringe-
rem Mal3e wiedergegeben als bei den Horizontalflugmodel-
len. Als Grund ist die komplexere Physik der Schallentste-
hung durch mehrere Propeller zu nennen.

Statistische Unabhéngigkeit in den SteuergréBen der
Messdaten ist eine Voraussetzung fir die Anwendung ei-
nes MLE. Um diese fir zuklnftige Modellierungen sicher-
zustellen wurde eine Optimierung von Mikrofonpositionen
und Flughéhen der Flugbahnabschnitten durchgefiihrt. Ziel
war die maximal auftretende Kovarianz in den Steuergré-
Ben zu minimieren. Es zeigte sich, dass bereits das Fliegen
auf verschiedenen Héhen ohne Anderung der Mikrofonpo-
sitionen die maximal auftretende Kovarianz in den Messda-
ten deutlich reduziert.

8. AUSBLICK

Durch die Schaffung von hinsichtlich statistischer Unabhén-
gigkeit der L&rmmessung optimaler Mikrofonpositionen und
Flugbahnen sind zukiinftig héherdimensionale und somit
genauere semi-empirische, durch Systemidentifikation ge-
wonnene Fluglarmmodellierungen zu erwarten.

Des Weiteren ist die Durchfihrung von numerischen Akus-
tikberechnungen mit einem hybriden Computational Fluid
Dynamics (CFD)/Ffowcs-William Hawkings(FW-H)-Ansatz
geplant. Aeroakustische Quellen werden dabei durch hoch-
aufgeldéste 3D Navier-Stokes CFD aufgeldst. Aus ihnen
wird mit einer FW-H Formulierung von Lighthills Akusti-
scher Analogie [11] der Schalldruck im akustischen Fern-
feld berechnet. Dieses Verfahren verspricht die Schallent-
stehung und -ausbreitung im Vertikal- und Schwebeflug zu
klaren, um geeignete L&rmmodelle entwickeln zu kénnen.
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