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ANLAGE A: DATENANFORDERUNGEN

In Abschnitt 2.7.6 des Haupttextes werden in allgemeinen Worten die Anforderungen an
fallspezifische Flughafen- und Flughafenbetriebsdaten beschrieben, die fiir die Berechnung
von Larmkonturen benétigt werden. Die folgenden Datenblitter enthalten Beispieldaten fiir
einen hypothetisch angenommenen Flughafen. Die speziellen Formate der Daten hingen
generell von den Anforderungen und Erfordernissen des  jeweiligen
Larmmodellierungssystems und Untersuchungsszenarios ab.

Anmerkung: Es wird empfohlen, geografische Informationen (Bezugspunkte usw.) in
kartesischen Koordinaten anzugeben. Die Auswahl des entsprechenden
Koordinatensystems hiangt in der Regel davon ab, was fiir Karten verfligbar
sind.

Al — Allgemeine Flughafendaten

Bezeichnung des Flughafens Hypothetischer Flughafen
Koordinatensystem UTM, Zone 15, Referenz WGS-84
Flugplatzbezugspunkt, ARP 3600000 mE 6 300 000 m N

Mittelpunkt Start-/Landebahn 09L-27R

Hohe ARP 120 m/

Durchschnittliche Lufttemperatur am ARP* 12,0°C

Durchschnittliche relative Feuchtigkeit am ARP* 60 %

Durchschn. Windgeschwindigkeit und Windrichtung* 5 kt 270 Grad
Quelle der topografischen Daten Unbekannt

* fiir jedes interessierende Zeitintervall (Tageszeit, Jahreszeit usw.) zu wiederholen

A2 Bezeichnung der Start- bzw. Landebahn

Bezeichnung der Start- bzw. Landebahn 09L

Anfangspunkt S/L-Bahn 3599000mE 6302000 mN

Endpunkt S/L-Bahn 3603000mE 6302000 m N
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Start-of-Roll-Punkt 3599000 mE 6302 000 m N
Landeschwelle 3599700mE 6302000 mN
Hoéhe Anfang S/L-Bahn 110 m
Mittlere Bahnneigung (Gradient) 0,001

Handelt es sich um versetzte Landeschwellen, kann die Beschreibung der Start-/Landebahn
wiederholt werden; alternativ besteht die Moglichkeit, Erlduterungen zu den versetzten
Schwellen in den Abschnitt ,,Beschreibung des Kurses iiber Grund* aufzunehmen.

A3 Beschreibung des Kurses iiber Grund

Liegen keine Radardaten vor, so werden fiir die Beschreibung des Kurses iiber Grund die

folgenden Angaben bendtigt.

Strecke Nr. 001
Streckenbezeichnung Dep 01— 09L
Ab S/L-Bahn 09L
Streckentyp Abflug
Liange der Versetzung gegeniiber Start-of-Roll-Punkt Om

Anzahl Unterstrecken: 7

Beschreibung Kernstrecke

Gekrimmt Standardabweichung fiir
seitliche Streuung am
Segment Nr. | Geradlinig L/R Steuerkurs- Radius Segmentende [m]
[m] anderung [°] [m]
1 10000 2000
3 R 90,00 3000 2500
4 20000 3000
Strecke Nr. 002

Streckenbezeichnung

App 01 — 09L — Disp 300

Ab S/L-Bahn

09L
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Streckentyp

Anflug

Lange der Versetzung gegeniiber Landeschwelle

300 m

Anzahl Unterstrecken:

1

Beschreibung Kernstrecke

Gekrimmt Standardabweichung fir
seitliche Streuung am
Segment Nr. | Geradlinig L/R Steuerkurs- Radius Segmentende [m]
[m] anderung [°] [m]
1 30000 0
Angaben zur Anflugstrecke
Gleitwinkel fur Anflugstrecken 2,7°
Flughéhe bei Empfang der Gleitflugvorgabe 4000 ft
A4 Beschreibung Flugverkehr
366 d = 8748 h

Bezugszeitrahmen

(01.01.2014 bis 31.12.2014)

Tageszeitraum | Von 7 bis 19 Uhr =12h
Tageszeitraum Il Von 19 bis 23 Uhr =4h
Tageszeitraum il Von 23 bis 7 Uhr =8h

DATENBLATT FLUGVERKEHRSBESCHREIBUNG - BEWEGUNGEN PRO STRECKE

Kurs liber Grund Nr.

001

Streckenbezeichnung

Dep 01 — 09L

Bewegungen im Zeitraum

Flugzeugbezeichnung

A/C 1, Dep.1

20000

4000 1000
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A/C 2, Dep.4 10000 5000 500
A/C 4, Dep.3 2000 300 0
Kurs iiber Grund Nr. 002
Streckenbezeichnung Dep 01 — 09L — Disp 300

Bewegungen im Zeitraum

Flugzeugbezeichnung

AIC 1, App.1 18000 2000 5000
AIC 2, App.1 10000 3000 2500
AIC 4, App.1 1300 0 1000

AS Datenblatt Flugverfahren

Beispiel: Boeing 727-200 Kapitel 3 entsprechend der Ableitung aus den Radardaten mit Hilfe
der Hinweise in Abschnitt 2.7.9 des Haupttextes.

Flugzeugbezeichnung B727C3
NPD-ID-Kennung laut ANP-Datenbank JT8ES
Anzahl Triebwerke 3
Betriebsweise Abflug
Tatsachliche Flugzeugmasse [t] 71,5
Gegenwind [m/s] 5
Temperatur [°C] 20
Flugplatzhéhe NN [m] 83

Abstand zum

Geschwindigkeit
Bezugspunkt (RP)’

Hohe uber Grund

Segment Triebwerksleistung

' Der Bezugspunkt (RP) ist bei Abfliigen der Start-of-Roll-Punkt und bei Anfliigen die Landeschwelle.
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NF. [m] [m] [m/s] [?]
1 0 0 0 14568
2 2500 0 83 13335
3 3000 117 88 13120
4 4000 279 90 13134
5 4500 356 90 13147
6 5000 431 90 13076
7 6000 543 90 13021
8 7000 632 93 12454
9 8000 715 95 10837
10 10000 866 97 10405
11 12000 990 102 10460
12 14000 1122 111 10485
13 16000 1272 119 10637
14 18000 1425 125 10877
15 20000 1581 130 10870
16 25000 1946 134 10842
17 30000 2242 142 10763

Beispiel fiir ein Flugverfahrensprofil anhand der in der ANP-Datenbank abgelegten A/C-Daten:

Flugzeugbezeichnung laut ANP-Datenbank B727C3
NPD-ID-Kennung laut ANP-Datenbank JT8ES
Anzahl Triebwerke 3
Betriebsweise Abflug
Tatsachliche Flugzeugmasse [t] 71,5

> Die Einheiten entsprechen den Einheiten laut ANP-Datenbank.
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Gegenwind [m/s] 5
15
Temperatur [°C]
Flugplatzhéhe NN [m] 100
Segment Modus Ziel Klappen Triebwerksleistung
Nr.
1 Start 5 Starten
2 Anfangssteigflug Flughdhe 1500 ft 5 Starten
210 kt angezeigt (IAS)
3 Klappen einfahren 0 Max. Steigen
Steigrate ROC 750 ft/min
250 kt angezeigt (IAS)
4 Beschleunigen 0 Max. Steigen
Steigrate ROC 1500 ft/min
5 Steigflug 10000 ft 0 Max. Steigen
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ANLAGE B: FLUGLEISTUNGSBERECHNUNG

Begriffe und Symbole

Die in Anlage B verwendeten Bezeichnungen und Symbole entsprechen dem herkommlichen
Sprachgebrauch der Ingenieure im Bereich der Flugleistungsberechnung. Einige grundlegende
Begriffe werden im Folgenden im Interesse fachfremder Anwender ndher umrissen. Um
Widerspriiche mit dem Haupttext moglichst gering zu halten, sind die Symbole in dieser
Anlage meist separat definiert. Im Haupttext angegebene GroBen haben hier die gleichen
Symbole; einige wenige Groe werden abweichend verwendet und sind mit einem
Sternchen (*) versehen. Gelegentlich stehen US-Einheiten und SI-Einheiten nebeneinander;
auch das geschieht im Interesse der Konventionen, die den Anwendern verschiedener
Disziplinen geldufig sind.

Begriffe

Break-Point

Berichtigte Flug-
geschwindigkeit
(CAS)

Korrigierter

Nettoschub

Flat-Rating

Geschwindigkeit

,~Knickpunkt®, siehe Flat-Rating

(auch bezeichnet als kalibrierte, dquivalente oder korrigiert angezeigte
Fluggeschwindigkeit oder Gerategeschwindigkeit) Die
Geschwindigkeit des Luftfahrzeugs bezogen auf die umgebende Luft
entsprechend der Anzeige eines kalibrierten Bordinstruments. Die
Eigengeschwindigkeit (wahre Fluggeschwindigkeit) ist normalerweise
héher und kann bei bekannter Luftdichte anhand der korrigiert
angezeigten Fluggeschwindigkeit berechnet werden.

Der Nettoschub ist die Antriebskraft, die ein Triebwerk auf die
Flugzeugzelle ausiibt. Bei einer gegebenen Einstellung der Leistung
(EPR oder N;) nimmt diese Kraft bei wachsender Hohe mit der
Luftdichte ab; der korrigierte Nettoschub ist der Schub auf Hohe des
Meeresspiegels.

Bei bestimmten hohen Baugruppentemperaturen kommt es mit
ansteigender Umgebungslufttemperatur zu einem Abfall des
Triebwerksschubs — und umgekehrt. Das bedeutet, es besteht eine
kritische Lufttemperatur, bei deren Uberschreiten der Nennschub nicht
mehr erreicht werden kann. Bei neuesten Triebwerken wird das als
,Flat-Rated  Temperature bezeichnet, da bei niedrigeren
Lufttemperaturen der Schub im Interesse einer maximalen
Nutzungsdauer automatisch auf Nennschub begrenzt wird. Der Schub
féllt bei Temperaturen oberhalb dieser Grenztemperatur ohnehin ab.
Diese Leistungsgrenze wird oft auch als ,,Break-Point™ oder ,,Break-
Temperatur* bezeichnet.

Betrag des  Geschwindigkeitsvektors  (bezogen auf  das
Flugplatzkoordinatensystem)
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Nennschub

Schubeinstellungs-
parameter

Symbole

Die Nutzungsdauer eines Flugzeugtriebwerks hdngt stark von den
Betriebstemperaturen seiner Komponenten ab. Je hoher die erzeugte
Leistung bzw. der erzeugte Schub, desto hoher die Temperaturen und
desto kiirzer die Lebensdauer. Um die Anforderungen an Leistung und
Lebensdauer gleichermalf3en zZu berticksichtigen, haben
leistungsangepasste (,,flat-rated”) Triebwerke spezielle Nennwerte
(Schub-Ratings) fiir Abheben, Steigflug und Reiseflug, mit denen
maximal zuldssige Leistungswerte fiir den Normalbetrieb festgelegt
sind.

Der Pilot kann keinen speziellen Triebwerksschub anwihlen, sondern
wiahlt stattdessen eine geeignete Einstellung fiir diesen Parameter, der
im Cockpit angezeigt wird, iblicherweise das
Triebwerksdruckverhidltnis (EPR) oder die Drehzahl (N;) des
Niederdruckrotors (oder Fans).

Kenngrofen sind dimensionslos, soweit nicht anders angegeben. Symbole und Abkiirzungen,
die in der Liste fehlen, werden nur sporadisch gebraucht und an entsprechender Stelle im Text
definiert. Die Indizes 1 und 2 bezeichnen die am Anfang bzw. Ende eines Segments
vorliegenden Bedingungen. Uberstriche bezeichnen Segmentmittelwerte, d.h. dem
Durchschnitt von Start- und Endwerten.

a Mittlere Beschleunigung, ft/s”

Amax Maximal verfligbare Beschleunigung, ft/ s

A B C D Klappenbeiwerte

E F, Gyp H Triebwerksschubbeiwerte

F, Nettoschub je Triebwerk, Ibf

F,/5 Korrigierter Nettoschub je Triebwerk, Ibf

G Steiggradient

G’ Steiggradient bei Triebwerksausfall

Gr Mittlerer Start-/Landebahngradient, positiv bei Steigung
g Schwerebeschleunigung, ft/s*

1S4 Internationale Standardatmosphére

N * Anzahl der Schub erzeugenden Triebwerke
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ROC

STO8
STOG

STOW

T3

Ve

Vr

s

=

Gleitzahl Cp/C;,

Segment-Steigrate (ft/min)

Zuriickgelegter Weg auf dem Kurs tiber Grund, ft
Startstrecke bei Gegenwind von 8 kt, ft

Nach w und Gy, korrigierte Startstrecke, ft

Startstrecke bei Gegenwind w, ft

Lufttemperatur, °C

Break-Point-Temperatur, °C

Geschwindigkeit tiber Grund, kt

Berichtigte Fluggeschwindigkeit, kt

Wahre Fluggeschwindigkeit, kt

Flugzeuggewicht, Ib

Gegenwindgeschwindigkeit, kt

Auf den Kurs iiber Grund projizierte Segmentlinge in stiller Luft, ft
Gegenwindberichtigte bodenprojizierte Segmentlénge, ft

p/po, Verhidltnis AuBenluftdruck am Flugzeug zum Normalluftdruck auf
Meereshohe: po = 101,325 kPa (bzw. 1013,25 mb)

Querneigungswinkel, Radiant
Steigwinkel/Sinkwinkel, Radiant

(T + 273,15)/(T, + 273,15) Verhiltnis Lufttemperatur in der Hohe zur
Standardlufttemperatur auf Meereshohe: 7 = 15,0 °C

p/po = Verhiltnis Luftdichte in der Hohe zu NN-Wert (auch o = 6/0)



Endfassung — Seite 117

B1 Einfithrung
Flugbahnsynthese

In dieser Anlage werden Empfehlungen fiir Verfahren zur Berechnung des Flugprofils eines
Flugzeugs anhand spezifischer aerodynamischer und triebwerksbezogener Parameter, des
Flugzeuggewichts, der atmosphirischen Bedingungen, des Kurses iiber Grund und des
Betriebsverfahrens  (Flugkonfiguration, Leistungseinstellung, Vorwértsgeschwindigkeit,
Vertikalgeschwindigkeit usw.). Das Betriebsverfahren wird als Satz von Verfahrensschritten
beschrieben, mit denen vorgeschrieben wird, wie das Profil zu fliegen ist.

Das Flugprofil fiir Start oder Anflug wird von einer Reihe geradliniger Segmente dargestellt,
deren Endpunkte als Profilpunkte bezeichnet werden. Die Berechnung des Flugprofils erfolgt
mit aerodynamischen und schubkraftbezogenen Gleichungen, die zahlreiche Koeffizienten
und Konstanten enthalten, die fiir die spezielle Kombination von Flugzeugzelle und
Triebwerk bekannt sein miissen. Dieser Berechnungsprozess wird im Text als Synthese der
Flugbahn bezeichnet.

Neben den Leistungsparametern des Luftfahrzeugs, die aus der ANP-Datenbank bezogen
werden konnen, sind fiir diese Gleichungen folgende Angaben erforderlich: 1) Flugzeug-
Bruttogewicht, 2) Anzahl der Triebwerke, 3) Lufttemperatur, 4) Hohe der Start-/Landebahn
tiber NN und 5)die Verfahrensschritte (ausgedriickt als Leistungseinstellungen,
Klappenstellung, Fluggeschwindigkeit und — wihrend der Beschleunigung — durchschnittliche
Steig-/Sinkgeschwindigkeit) fiir jedes Segment wihrend Start und Anflug. Jedes Segment
wird dann eingeordnet als Startlauf, Abheben oder Landen, Steigflug mit konstanter
Geschwindigkeit, Leistungsdrosselung, Steigen mit Beschleunigung mit oder ohne
Klappeneinziehen, Sinken mit oder ohne Abbremsung und/oder Klappenanstellung, oder
Endanflug. Das Flugprofil wird Schritt fiir Schritt aufgebaut, wobei die Anfangsparameter
eines jeden Segments identisch mit den Endparametern des vorhergehenden Segments sind.

Die aerodynamischen Leistungsparameter in der ANP-Datenbank sollen die tatsdchliche
Flugbahn eines Flugzeugs fiir die angegebenen Referenzbedingungen mit ausreichender
Genauigkeit darstellen (siche Abschnitt 2.7.6 im Haupttext). Die Eignung der
aerodynamischen Parameter und Triebwerksbeiwerte fiir Lufttemperaturen bis 43 °C,
Flugplatzhéhen bis 4.000 ft und tiber einen in der ANP-Datenbank angegebenen
Gewichtsbereich ist nachgewiesen. Die Gleichungen gestatten demnach die Berechnung von
Flugbahnen fiir andere Bedingungen — d.h. Flugzeuggewicht, Windgeschwindigkeit,
Lufttemperatur und Flugbahnhdhe (Luftdruck) auBerhalb des Referenzbereichs — in der Regel
mit ausreichender Genauigkeit flir die Berechnung durchschnittlicher Schallpegelkonturen in
der Umgebung eines Flughafens.

Abschnitt B-4 erldutert, wie die Kurvenflugeffekte beim Starten beriicksichtigt werden.
Damit ldsst sich die Querneigung bei der Berechnung der seitlichen Richtwirkungseftekte
(Effekte der Triebwerksanbringung) einbeziehen. Beim Kurvenflug werden abhingig von
Kurvenradius und Flugzeuggeschwindigkeit in der Regel auch die Steiggradienten reduziert.
(Die Kurvenflugeffekte im Landeanflug sind komplexer und werden erst einmal ausgespart.
Das wirkt sich jedoch auf die Larmkonturen kaum aus.)
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In den Abschnitten B-5 bis B-9 werden die empfohlene Methodik fiir die Erstellung von
Abflugprofilen anhand von ANP-Beiwerten und Verfahrensschritten beschrieben.

Die Abschnitte B-10 und B-11 haben die verwendete Methodik fiir die Erstellung von
Anflugprofilen anhand von ANP-Beiwerten und Verfahrensschritten zum Gegenstand.

Abschnitt B-12 enthélt durchgerechnete Beispiele.

Fiir die Berechnung des Nettoschubs von Diisentriebwerken bzw. Propellern sind separate
Gleichungssitze vorgesehen. Sofern nicht anders angemerkt, gelten die Gleichungen fiir die
aerodynamische Leistung eines Flugzeugs fiir diisen- und propellergetriebene Flugzeuge
gleichermalf3en.

Mathematische Symbole sind am Anfang dieser Anlage und/oder beim ersten Auftreten im
Text definiert. In allen Gleichungen miissen die Einheiten der Beiwerte, Koeffizienten und
Konstanten natiirlich mit den Einheiten der entsprechenden Parameter und Variablen
iibereinstimmen. Um Ubereinstimmung mit den ANP-Datenbanken zu gewéhrleisten, wird in
dieser Anlage den im Bereich der Flugzeugleistungsrechnung iiblichen Konventionen gefolgt:
Angabe der Strecken und Hohen in FuB3 (ft), Geschwindigkeit in Knoten (kt), Masse in Pound
(Ib), Kraft in Pound-force (korrigierter Nettoschub fiir hohe Temperaturen) und so weiter —
auch wenn bestimmte Maf3e (z. B. Atmosphére) in SI-Einheiten ausgedriickt werden. Werden
bei der Modellierung abweichende Einheiten verwendet, sollte sehr sorgfiltig darauf geachtet
werden, dass bei Ubernahme der Gleichungen entsprechende Umrechnungsfaktoren zur
Anwendung kommen.

Flugbahnanalyse

In einigen Modellierungsprogrammen werden die Flugbahninformationen nicht als
Verfahrensschritte dargestellt, sondern als Positions- und Zeitkoordinaten, die gewohnlich
iiber die Analyse von Radardaten ermittelt werden. Dies wird in Abschnitt 2.7.7 des
Haupttextes erortert. In diesem Fall werden die hier vorgestellten Gleichungen ,,umgekehrt™
verwendet, d.h. die Schubparameter der Triebwerke werden aus der Bewegung des
Luftfahrzeugs abgeleitet und nicht umgekehrt. Nachdem die Flugbahndaten gemittelt und auf
Segmentform reduziert worden sind und jedes Segment nach Steigen oder Sinken,
Beschleunigen oder Abbremsen sowie Schub- und Klappenverdnderungen eingeordnet ist,
handelt es sich im Allgemeinen um einen relativ geradlinigen Vorgang, anders als bei der
Synthese, wo oftmals iterative Prozesse ablaufen.

B2 Triebwerksschub

Die von jedem Triebwerk erzeugte Antriebskraft ist eine der fiinf Groen, die am Ende jedes
einzelnen Flugbahnsegments festzulegen ist (neben Flughohe, Geschwindigkeit,
Leistungseinstellung und Querneigung). Der Nettoschub stellt diejenige Komponente des
Bruttoschubs eines Triebwerks dar, die fiir den Antrieb zur Verfligung steht. Bei
aerodynamischen und akustischen Berechnungen ist der Nettoschub auf Normalluftdruck auf
Meereshohe bezogen. Dies wird als korrigierter Nettoschub F,/d bezeichnet.
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Das ist entweder der Nettoschub, der verfiigbar ist, wenn mit einem vorgegebenen Schub-
Rating  gearbeitet wird, oder der Nettoschub, der sich ergibt, wenn der
Schubeinstellungsparameter auf einen bestimmten Wert gesetzt wird. Fiir ein Turbojet- oder
Turbofantriebwerk, das mit einem spezifischen Schub-Rating arbeitet, ergibt sich der
korrigierte Nettoschub aus der Gleichung

F/S=E+F-V.+G, h+G,-h>+H-T (B-1)

wobei Folgendes gilt:

F, Nettoschub je Triebwerk, Ibf

) Verhiltnis AuBlenluftdruck am Flugzeug zum Normalluftdruck
auf Meereshohe, d.h. zu 101,325 kPa (oder 1013,25 mb)
[Ref. 1]

F,/8 korrigierter Nettoschub je Triebwerk, 1bf

Ve berichtigte Fluggeschwindigkeit, kt

T AuBenlufttemperatur, in der das Flugzeug sich bewegt (°C),
und

E, F, G4 Gp,  Schubkonstanten oder Schubbeiwerte fiir Temperaturen

H unterhalb der Flat-Rating-Temperatur des Triebwerks bei
verwendetem Schub-Rating (am aktuellen Segment der
Flugbahn fiir Start/Aufstieg bzw. Anflug), 1b.s/ft, 1b/ft, lb/ftz,
Ib/°C. Konnen aus der ANP-Datenbank bezogen werden.

In der ANP-Datenbank werden auch Daten bereitgestellt, die die Berechnung des nicht
begrenzten Schubs in Abhdngigkeit von einem Schubeinstellungsparameter ermoglichen. Das
wird von einigen Herstellern als Triebwerksdruckverhdltnis EPR (Engine Pressure Ratio),
von anderen als ,,Low-Pressure Rotor Speed* oder Fandrehzahl N; bezeichnet. Wenn dieser
Parameter das Druckverhéltnis EPR ist, wird Gleichung B-1 ersetzt durch

F /6=E+F-V.+G,-h+G,-h>+H-T+K,- EPR+K,- EPR’ (B-2)

wobei K und K, Koeffizienten aus der ANP-Datenbank sind, die den korrigierten Nettoschub
und das Triebwerksdruckverhéltnis im Bereich des fiir die vorgegebene Machzahl des
Flugzeugs interessierenden Triebwerksdruckverhéltnisses verkniipfen.

Wenn das Flugpersonal die Triebwerkdrehzahl N; als Schubeinstellungsparameter verwendet,
sieht die verallgemeinerte Schubgleichung wie folgt aus

2
Fn/5=E+F-VC+GA-h+GB~h2+H-T+K3-[£J+K4-{£J (B-3)

o /e

wobei Folgendes gilt:
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N, Drehzahl von Niederdruckkompressor- (oder Fan-) und
Niederdruckturbinenstufe des Triebwerks, %
0 = (T + 273)/288.15, Verhiltnis der absoluten Gesamttemperatur

am Triebwerkseinlass zur absoluten Standardlufttemperatur auf
Meereshohe [Ref. [Ref. 1].

N, korrigierte Niederdruckrotordrehzahl, %; und
Vo
K, K, Konstanten, abgeleitet aus Triebwerksdaten, die die

interessierende Drehzahl N; umfassen.

An dieser Stelle ist anzumerken, dass E, F, G4, Gz und H in den Gleichungen B-2 und B-3
beim betreffenden Flugzeug andere Werte als in Gleichung B-1 annehmen kénnen.

Nicht jeder Term der Gleichung ist in jedem Falle erheblich. So kann sich beispielsweise fiir
Flat-Rated-Triebwerke der Temperatur-Term eriibrigen, wenn die Lufttemperatur unterhalb
des Break-Points (typischerweise 30 °C) liegt. Bei Triebwerken ohne Flat-Rating ist bei der
Schubbemessung die Umgebungstemperatur zu beriicksichtigen. Oberhalb der Flat-Rating-
Temperatur des Triebwerks miissen fiir die Bestimmung des verfiigbaren Schubs andere
Koeffizienten (E, F, G4, G und H)pe, verwendet werden. Die normale Vorgehensweise wire
dann, dass F,/0 mit Hilfe sowohl unterer als auch oberer Temperaturbeiwerte berechnet wird
und der hohere Schubwert fiir Temperaturen unter der Flat-Rating-Temperatur und der untere
berechnete Schubwert fiir Temperaturen ziber der Flat-Rating-Temperatur verwendet wird.

Soweit nur Schubbeiwerte fiir den unteren Temperaturbereich vorliegen, kann das folgende
Verhiltnis Verwendung finden:

(F,/8)yy =F Ve+(E+H T,)-(1-0.006-7 )/(1-0.006-7, ) (B-4)
wobei Folgendes gilt:
(F/8)nigh korrigierter Nettoschub fiir hohe Temperaturen (1bf),
Tg Break-Point-Temperatur (falls kein definitiver Wert vorhanden,

ist ein Standardwert von 30 °C anzusetzen).

Die ANP-Datenbank enthdlt Werte fiir die Konstanten und Koeffizienten (Beiwerte) der
Gleichungen B-1 bis B-4.

Fir propellergetriebene Flugzeuge sollte der korrigierte Nettoschub des jeweiligen
Triebwerks aus Diagrammen abgelesen oder mit folgender Gleichung berechnet werden:

F,/5=(3261-P, V)5 (B-5)

wobei Folgendes gilt:
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n Propellerwirkungsgrad einer gegebenen Art der
Propelleranbringung und in Abhingigkeit von
Propellerdrehzahl und Fluggeschwindigkeit des Flugzeugs

Vr wahre Fluggeschwindigkeit, kt

Nettoantriebskraft fiir die gegebene Flugbedingung, z.B.
maximale Startleistung oder maximale Steigleistung, hp

Py

Die Parameter in Gleichung B-5 werden in der ANP-Datenbank fiir die Einstellungen des
maximalen Startschubs und des maximalen Steigschubs bereitgestellt.

Die wahre Fluggeschwindigkeit V7 wird anhand der berichtigten Fluggeschwindigkeit V¢
nach folgender Beziehung schitzungsweise ermittelt:

V,=V./\o (B-6)
wobei o: Verhiltnis Luftdichte am Flugzeug zum Wert auf Hohe tiber NN.

Hinweise zum Arbeiten mit vermindertem Startschub

Es kommt nicht selten vor, dass das Startgewicht eines Luftfahrzeugs geringer ist als das
zuldssige Startgewicht und/oder die verfiigbare Startbahnldnge die fiir den maximalen
Startschub erforderliche Mindestldnge iiberschreitet. In solchen Fillen hat es sich in der
Praxis durchgesetzt, dass der Triebwerksschub im Interesse einer ldngeren Lebensdauer der
Triebwerke und teilweise auch aus Larmschutzgriinden auf Werte unter Maximum reduziert
wird. Der Triebwerksschub kann nur soweit herabgesetzt werden, wie dies die Sicherheit
nicht gefdhrdet. Das von Luftverkehrsgesellschaften verwendete Berechnungsverfahren zur
Bestimmung des Schubreduzierungsbetrags ist dementsprechend reguliert: das Verfahren ist
komplex und beriicksichtigt zahlreiche Faktoren wie Startgewicht, AuBenlufttemperatur,
gemeldete Startbahnstrecken, Startbahnhohe und Kriterien der Hindernisfreiheit. Deshalb
variiert die Schubreduzierung von Flug zu Flug.

Da die Auswirkungen auf die Larmkonturen im Startbereich enorm sein konnen, sollten die
Schubreduzierungen bei der Modellierung angemessen beriicksichtigt werden, wozu im
Interesse bestmoglicher Vorkehrungen praktischer Rat von den Luftverkehrsgesellschaften
eingeholt werden sollte.

Falls eine praktische Beratung nicht moglich ist, ist es auf jeden Fall ratsam, solche
Einrechnungen auf alternative Weise vorzunehmen. FEine direkte Ubernahme der
betriebstechnischen Berechnungen in die Larmmodellierung ist unpraktisch und wiére
angesichts der iiblichen Vereinfachungen und Niherungen, die zur Berechnung langfristiger
durchschnittlicher Schallpegel vorgenommen werden, auch nicht zweckdienlich. Die
folgenden Hinweise bieten eine praktikable Alternative. Da auf diesem Gebiet derzeit
umfangreiche Forschungsarbeiten laufen, bleiben Anderungen vorbehalten.
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Wie die Analyse der Daten von Flugdatenschreibern gezeigt hat, ist der Grad der

Schubreduzierung stark an das Verhéltnis des tatsdchlichen Startgewichts zum zuldssigen

Startgewicht (RTOW) gekniipft, bis hin zu einem festen unteren Grenzwert’; d. h.
E15=(F,15), W/ Woy (B-7)

wobei: (F,/0)ms maximaler Nennschub, W tatsichliches Bruttostartgewicht und Wrrow
zuldssiges Startgewicht.

Das zuldssige Startgewicht (RTOW) ist das zuldssige Startgewicht, das unter Einhaltung der
Startstreckenlédnge sowie Triebwerksausfall- und Hindernisanforderungen gefahrlos eingesetzt
werden kann. Das RTOW ist abhingig von verfiigbarer Startbahnlidnge, Flugplatzhohe,
Temperatur, Gegenwind und Klappenwinkel. Diese Informationen konnen bei den
Luftverkehrsgesellschaften eingeholt werden und diirften einfacher erhiltlich sein als
Angaben iiber tatsdchliche Schubreduzierungen. Das RTOW kann alternativ dazu mit Daten
aus Flughandbiichern berechnet werden.

Reduzierter Steigschub

Wenn Luftverkehrsgesellschaften mit reduziertem Startschub arbeiten, setzen sie oft, aber
nicht immer, den Steigschub im Verhiltnis zum Maximum herunter. Damit wird Situationen
vorgebeugt, in denen am Ende des mit Startschub vorgenommenen Anfangssteigflugs die
Leistung erhoht werden muss, statt dass sie zuriickgenommen wird. Hier ldsst sich jedoch
eine gemeinsame Basis schwieriger formulieren. Einige Gesellschaften verwenden unterhalb
des maximalen Steigschubs feste Stufen, die manchmal als Steigstufe 1 und Steigstufe 2
bezeichnet werden und den Steigschub typischerweise um 10 % bzw. 20 % gegeniiber dem
Maximum reduzieren. Es wird empfohlen, bei Verwendung eines reduzierten Startschubs
auch die Steigschubwerte um 10 % zu reduzieren.

B3 Vertikalprofile von Lufttemperatur, Luftdruck, Luftdichte und
Windgeschwindigkeit

Im Rahmen dieses Dokuments wird davon ausgegangen, dass die hohenabhingigen
Temperatur-, Druck- und Dichteschwankungen entsprechend der internationalen
Standardatmosphédre auf die Hohe iiber Normalnull bezogen sind. Die nachstehend
beschriebenen Methoden sind fiir Flugplatzhohen bis zu 4000 ft iiber Meereshohe und fiir
Lufttemperaturen bis zu 43 °C (109 °F) bestétigt.

Die mittlere Windgeschwindigkeit ist in Wirklichkeit zwar hohen- und zeitabhingig, aber fiir
die Modellierung von Larmkonturen ist eine Einrechnung dieser Variabilitdt in der Regel
nicht  praktikabel. Statt dessen beruhen die 1im  Folgenden angegebenen
Flugleistungsgleichungen auf der allgemeinen Annahme, dass das Flugzeug jederzeit direkt in

’  Lufttiichtigkeitsbehorden legen in der Regel eine untere Schubgrenze fest, oftmals 25 % unter dem

Hochstwert.

*  Reduzierte Schubwerte nach Anfangssteigflug mit Startleistung.
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einen (Standard-)Gegenwind von 8 kt hineinsteuert — unabhingig vom Kompasskurs (obwohl
in Schallausbreitungsrechnungen kein expliziter Ansatz einer mittleren Windgeschwindigkeit
erfolgt). Es werden Methoden =zur Anpassung der Ergebnisse an andere
Gegenwindgeschwindigkeiten angeboten.

B4 Kurvenflugeffekte

In den restlichen Abschnitten dieser Anlage werden die methodischen Ansdtze zur
Berechnung der erforderlichen FEigenschaften der Segmente, die die Profilpunkte s,z
verbinden und die zweidimensionale Flugbahn in der vertikalen Ebene iiber dem Kurs {iber
Grund definieren. Die Reihenfolge der Segmente folgt der Bewegungsrichtung. Am Ende
eines jeden Segments (bzw. am Anfang der Rollbewegung im Falle des ersten Segments einer
Abflugsequenz), wo die Betriebsparameter und der nichste Verfahrensschritt festgelegt
werden, miissen Steigwinkel und zuriickgelegte Strecke bis zu dem Punkt, an dem die
erforderliche Hohe und/oder Geschwindigkeit erreicht wird, berechnet werden.

Bei gerader Strecke wird hierzu ein einzelnes Profilsegment verwendet, dessen Geometrie
dann direkt (teilweise aber auch mit iterativem Anteil) bestimmt werden kann. Falls jedoch
eine Kurve beginnt oder endet oder sich der Radius bzw. die Richtung der Kurve éndert,
bevor die geforderten Endbedingungen erreicht sind, wire ein Einzelsegment unzureichend,
da sich Auftrieb und Luftwiderstand des Luftfahrzeugs mit der Querneigung éndern. Zur
Beriicksichtigung der Kurveneffekte auf den Steigflug sind zur Umsetzung des
Verfahrensschrittes zusétzliche Profilsegmente wie folgt erforderlich.

Die Konstruktion des Kurses iiber Grund ist in Abschnitt 2.7.13 des Haupttextes beschrieben.
Dies geschieht unabhingig vom Flugprofil eines Luftfahrzeugs (wobei aber sorgfiltig darauf
zu achten ist, keine Kurven zu definieren, die unter normalen Betriebszwiangen gar nicht
geflogen werden konnten). Da jedoch Kurven einen Einfluss auf das Flugprofil — Hohe und
Geschwindigkeit in Abhingigkeit von der zuriickgelegten Strecke — nehmen, ldsst sich das
Flugprofil nicht unabhéngig vom Kurs iiber Grund bestimmen.

Um in einem Kurvenflug die Geschwindigkeit zu halten, muss der aerodynamische Auftrieb
des Fliigels so erhoht werden, dass Fliehkraft und Flugzeuggewicht ausgeglichen sind. Das
erhoht jedoch den Widerstand und demzufolge den erforderlichen Antriebsschub. Die Effekte
des Kurvenflugs werden in den Gleichungen der Leistungsrechnung in Abhéngigkeit vom
Querneigungswinkel ¢ ausgedriickt, der fiir ein Luftfahrzeug, das im Horizontalflug mit
konstanter Geschwindigkeit auf einer kreisformigen Kurvenbahn fliegt, wie folgt gegeben ist:

2
&=tan"' {ﬂ} (B-8)
r-g
wobei V Geschwindigkeit tiber Grund, kt
r Kurvenradius, ft

g ist die Schwerebeschleunigung, ft/s”



Endfassung — Seite 124

Fiir alle Kurven wird ein konstanter Radius angenommen, wiahrend Effekte zweiter Ordnung
aus nichthorizontalen Flugbahnen aufBler Acht gelassen werden; die Querneigungswinkel
beruhen ausschlieBlich auf dem Kurvenradius » des Kurses liber Grund.

Zur Umsetzung eines Verfahrensschritts wird mit Hilfe des am Anfangspunkt bestehenden
Querneigungswinkels € — wie in Gleichung B-8 fiir den Streckensegmentradius » definiert —
ein vorldufiges Profilsegment berechnet. Falls die berechnete Lange des vorldufigen Segments
weder den Anfangspunkt noch den Endpunkt einer Flugkurve kreuzt, wird das vorldufige
Segment bestitigt und die Aufmerksamkeit wendet sich dem nichsten Schritt zu.

Falls aber das vorldufige Segment einen oder mehrere Start- oder Endpunkte von Kurven
kreuzt (mit Anderung von €)°, werden die Flugparameter am ersten entsprechenden Punkt per
Interpolation geschétzt (sieche Abschnitt 2.7.13) und gemeinsam mit dessen Koordinaten als
Endpunktwerte abgespeichert und das Segment entsprechend abgeschnitten. Der zweite Teil
des Verfahrensschritts beginnt dann am besagten Punkt — wobei vorldufig wieder davon
ausgegangen wird, dass dieser Teilschritt mit den gleichen Endbedingungen, aber mit neuem
Anfangspunkt und neuem Querneigungswinkel, in einem einzigen Segment abgeschlossen
werden kann. Falls dieses zweite Segment auf eine weitere Anderung des Radius bzw. der
Richtung der Kurve stoft, ist ein drittes Segment ndtig — und so weiter bis zum Erreichen der
Endbedingungen.

Néherungsmethode

Es wird deutlich, dass eine vollstindige Beriicksichtigung der Kurvenflugeffekte geméif
obiger Beschreibung ein rechnerisch hochkomplexer Vorgang ist, da das Steigprofil eines
Luftfahrzeugs fiir jeden von ihm iiberflogenen Kurs iiber Grund separat berechnet werden
muss. Da kurvenflugbedingte Anderungen des Vertikalprofils in der Regel einen deutlich
geringeren Einfluss auf die Konturen haben als Anderungen des Querneigungswinkels,
verzichten einige Anwender zur Umgehung dieser Komplexitit — wenn auch auf Kosten der
Prazision — auf die Profilauswirkungen von Kurvenfliigen, beriicksichtigen bei der
Berechnung der seitlichen Larmabstrahlung jedoch den Querneigungswinkel (siche Abschnitt
2.7.19). Bei dieser Approximation werden die Profilpunkte je Flug nur ein einziges Mal
berechnet, und zwar unter Zugrundelegung eines geradlinigen Kurses {iber Grund (mit € = 0).

B5 Startlaufstrecke

Der Startschub beschleunigt das Flugzeug auf der Startbahn bis zum Abheben. Die berichtigte
Fluggeschwindigkeit wird dann fiir die gesamte Anfangsphase des Aufstiegs als konstant
angenommen. Es wird angenommen, dass das Fahrwerk, sofern es einziehbar ist, kurz nach
dem Abheben eingezogen wird.

In die Larmberechnungen werden Untersegmente eingefiigt, um Konturspriinge an den Verbindungsstellen
zwischen Geradeaus- und Kurvenflug infolge abrupter Anderungen des Querneigungswinkels zu vermeiden
und lineare Querneigungswinkeliibergéinge iiber die ersten und letzten 5 Grad der Flugkurve zu ermdglichen.
In den Leistungsrechnungen ist das nicht notwendig; der Querneigungswinkel ist immer durch Gleichung B-
8 gegeben.
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Im Rahmen dieses Dokuments wird die tatsdchliche Startlaufstrecke anndherungsweise durch

eine dquivalente Startstrecke (mit Standard-Gegenwind von 8 kt), s7ps, bestimmt, die geméaf
Abbildung B-1 definiert ist als die auf der Startbahn gelegene Entfernung ab dem Losen der
Bremse bis zu dem Punkt, an dem eine geradlinige Verlingerung der mit eingezogenem
Fahrwerk vollzogenen anfénglichen Steigflugbahn die Startbahn schneidet.

Extrapolierung des
Anfangssteigflug-Segments

|= Aquivalente Startstrecke

e D

Anfangssteigflug

Abbildung B-1: Aquivalente Startstrecke

Fiir eine waagerechte Startbahn wird die dquivalente Startlaufstrecke srps in Full anhand der
folgenden Gleichung berechnet:

B,-0-(W/5)
S == B'9
T08 N . (F;l /5) ( )
wobei Folgendes gilt:
Bg Beiwert mit Eignung fiir eine spezielle Kombination von

Flugzeug/Klappenstellung fiir die ISA-Referenzbedingungen unter
Einbeziehung von Gegenwind mit 8 kt, ft/lbf

w Flugzeugbruttogewicht bei Losen der Bremse, 1bf

N Anzahl Schub erzeugender Triebwerke

Anmerkung: Da mit der Gleichung B-9 der unterschiedliche Schub in Abhingigkeit von
Fluggeschwindigkeit und Startbahnhohe beriicksichtigt wird, héngt der
Beiwert B; fiir ein gegebenes Flugzeug allein von der Klappenstellung ab.

Bei Gegenwind, der nicht der Standardgeschwindigkeit von 8 kt entspricht, wird die
Startlaufstrecke wie folgt korrigiert:

Vo w)
Srow = Stos * ((VC _1;/))2 (B-10)
c
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wobei Folgendes gilt:

Stow Startlaufstrecke korrigiert in Bezug auf Gegenwind w, ft
Ve (in dieser Gleichung) berichtigte Geschwindigkeit bei Startrotation, kt
w Gegenwind, kt

Die Startlaufstrecke wird wie folgt auch in Bezug auf den Startbahngradienten korrigiert:

a

Sro06 =Sron T——— B-11
TOG TOw (Cl _ g i GR) ( )
wobei Folgendes gilt:
Sroc in Bezug auf Gegenwind und Startbahngradient korrigierte Startlaufstrecke
(ft)

. : . ’ 2
a mittlere Beschleunigung auf der Startbahn, gleich (VC '\/E) 12 510,), ft/s
Gr Startbahngradient; positiv bei Steigung in Startrichtung

B6 Steigflug mit konstanter Geschwindigkeit

Dieser Segmenttyp wird durch die berichtigte Fluggeschwindigkeit des Flugzeugs, die
Klappeneinstellung und durch die Hohe und den Querneigungswinkel am Segmentende im
Zusammenspiel mit der Gegenwindgeschwindigkeit (Standardwert 8 kt) definiert. Wie bei
jedem Segment sind die Parameter am Segmentanfang, darunter der korrigierte Nettoschub,
identisch mit den Parametern vom Ende des vorhergehenden Segments — es kommen keine
Unstetigkeiten vor (auBler bei Klappenwinkel und Querneigungswinkel, fiir die in diesen
Berechnungen sprunghafte Anderungen zuldssig sind). Die Nettoschubwerte des
Segmentendes werden zuerst mit der zutreffenden Gleichung aus B-1 bis B-5 berechnet. Der
durchschnittliche geometrische Steigwinkel y (siche Abbildung B-1) ergibt sich dann durch

y =arcsin| K - N.F”=/5— R (B-12)
W/ié cose

wobei gilt: die Uberstriche bezeichnen Mittelsegmentwerte (= Durchschnitt aus Startpunkt-
und Endpunktwerten — in der Regel Werte aus der Segmentmitte) und

K geschwindigkeitsabhdngige Konstante, ist 1,01 bei V¢ <200 kt oder
sonst 0,95. Diese Konstante beriicksichtigt die Auswirkungen auf den
Steiggradienten durch einen Aufstieg bei 8 Knoten Gegenwind und die
immanente Beschleunigung bei einem Steigflug mit konstanter
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berichtigter Fluggeschwindigkeit (die Eigenfluggeschwindigkeit steigt
mit hohenbedingt abnehmender Luftdichte).

R Verhiltnis von Widerstandsbeiwert zu Auftriebsbeiwert des Flugzeugs
entsprechend der gegebenen Klappenstellung. Das Fahrwerk wird als
eingefahren angenommen.

€ Querneigungswinkel, Radiant

Der Steigwinkel wird um den Gegenwind w wie folgt korrigiert:

m=7-((IV/C—__fV)) (B-13)

wobei: 7y, mittlerer gegenwindbereinigter Steigwinkel.

Die Wegstrecke, die das Flugzeug liber Grund zuriicklegt, As, wéhrend es in einem Winkel
von 7,, von der Anfangshdhe 4, zu einer Endhdhe 4, aufsteigt, ergibt sich durch

As :(i’;n_—;h) (B-14)

In der Regel kommt der Steigflug mit konstanter Fluggeschwindigkeit in zwei getrennten
Phasen eines Abflugprofils vor. Die erste Phase, die zuweilen als Anfangssteigflug bezeichnet
wird, beginnt unmittelbar nach dem Abheben, wo aus Griinden der Sicherheit die
Fluggeschwindigkeit des Flugzeugs mindestens der sicheren Steigfluggeschwindigkeit
entsprechen muss. Dies ist eine vorgeschriebene Geschwindigkeit und muss bei Normalstart
spétestens in einer Hohe von 35 ft iiber der Startbahn erreicht werden. Es ist jedoch
allgemeine Praxis, im Anfangssteigflug eine Geschwindigkeit zu fliegen, die etwas hoher, und
zwar 10-20 kt hoher, als die sichere Steigfluggeschwindigkeit ist, was fiir einen tendenziell
besseren Steiggradienten in dieser Anfangsphase sorgt. Die zweite Phase beginnt nach dem
Riickfahren der Klappe und der Anfangsbeschleunigung und wird als Steigflug bezeichnet.

Im Anfangssteigflug hingt die Fluggeschwindigkeit von der Stellung der Startklappen und
vom Bruttogewicht des Flugzeugs ab. Die berichtigte Anfangssteiggeschwindigkeit Vero wird
in erster Ndherung wie folgt berechnet:

Viry = C AW (B-15)

Wobei C ein geeigneter Beiwert fiir die Klappeneinstellung (kt/vIbf) ist, der aus der ANP-
Datenbank ausgelesen wird.

Beim Steigflug nach erfolgter Beschleunigung ist die berichtigte Fluggeschwindigkeit ein
vom Anwender eingegebener Parameter.
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B7 Schubriicknahme (Ubergangssegment)

Der Schub wird an einem bestimmten Punkt nach dem Start reduziert bzw. gedrosselt
(Cutback), um die Triebwerke zu schonen und oft auch um in bestimmten Gebieten den
Larmpegel zu reduzieren. Die Schubreduzierung erfolgt normalerweise entweder in einem mit
konstanter Geschwindigkeit geflogenen Steigflugsegment (Abschnitt B6) oder in einem
Beschleunigungssegment (Abschnitt B8). Da es sich um einen relativ kurzen Vorgang
handelt, der in der Regel nur 3 bis 5 Sekunden dauert, wird die Schubriicknahme dadurch
modelliert, dass dem Primirsegment ein ,,Ubergangssegment® angefiigt wird. Dies erfolgt
gewoOhnlich fiir eine horizontale Bodendistanz von 1000 ft (305 m).

Betrag der Schubreduzierung

Im Normalbetrieb wird der Schub des Triebwerks auf die Einstellung fiir maximalen
Steigschub abgesenkt. Anders als der Startschub kann der Steigschub unendlich gehalten
werden, in der Praxis iiblicherweise bis zum Erreichen der ersten Reiseflughohe des
Flugzeugs. Der maximale Steigschub bestimmt sich aus Gleichung B-1 mit Hilfe der vom
Hersteller bereitgestellten maximalen Schubbeiwerte. Aus Griinden des Larmschutzes kann
jedoch eine zusitzliche Schubreduzierung erforderlich werden, die auch als ,,Deep Cutback*
bezeichnet wird. Aus Sicherheitsgriinden ist die maximale Schubreduzierung auf einen Betrag
begrenzt®, der sich aus der Flugzeugleistung und der Triebwerkzahl bestimmt.

Diese Untergrenze der Schubreduzierung wird manchmal auch als Engine-Out-
Schubreduzierung bezeichnet.

(F,/6) _(W/5z)_{Sin(arctan(O.OI-G'))Jr R }

. = B-16
engine.out (N _ 1) ( )

K cosée

wobei Folgendes gilt:

Sy Druckverhiltnis in Hohe h,

G’ Steiggradient bei Triebwerksausfall in Prozent:
=0% fiir Flugzeuge mit ATR-Schubautomatik; sonst,
= 1,2 % fiir Flugzeug mit 2 Triebwerken
=1,5 % fiir Flugzeug mit 3 Triebwerken

=1,7 % fiir Flugzeug mit 4 Triebwerken

Steigflugsegment mit konstanter Geschwindigkeit und Schubreduzierung

Der Gradient des Steigflugsegments wird mit Gleichung B-12 berechnet, wobei der Schub
entweder nach B-1 mit Maximalsteigungsbeiwerten oder bei reduziertem Schub nach B-16
berechnet wird. Das Steigflugsegment wird anschlieend in zwei Teilsegmente aufgeteilt, die
den gleichen Steigwinkel aufweisen. Das ist in Abbildung B-2 illustriert.

6 »Noise Abatement Procedures* ICAO Document 8168 ,,PANS-OPS* Vol.1 Part V, Chapter 3, ICAO 2004.
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}— Steigflugsegment —j-

Schub

Ubergang Feduznerschub Héhe

1ooo f

—_—

otart-

atart-
laufstrecle
1

Abbildung B-2: Steigflugsegment mit konstanter Geschwindigkeit und
Schubreduzierung (Abbildung nicht maflstabsgetreu)

Dem ersten Teilsegment wird eine Strecke iiber Grund von 1000 ft (304 m) zugewiesen, und
der korrigierte Nettoschub am Ende der 1000 ft wird auf den Wert der Schubreduzierung
gesetzt. (Wenn die urspriingliche horizontale Entfernung kleiner als 2000 ft ist, wird eine
Halfte des Segments fiir die Schubreduzierung verwendet.) Der Endschub am zweiten
Teilsegment wird auch auf den Wert der Schubreduzierung gesetzt. Damit wird das zweite
Teilsegment mit konstantem Schub geflogen.

B8 Beschleunigter Steigflug und Einfahren der Klappen

Dies schlieBt sich gewohnlich an den Anfangssteigflug an. Wie bei allen Flugsegmenten sind
die Werte flir Anfangshohe 4;, wahre Fluggeschwindigkeit V7 und Schub (F,/8); identisch
mit den Endwerten des vorherigen Segments. Die berichtigte Fluggeschwindigkeit V-, und
die mittlere Steigrate ROC am Endpunkt sind Anwendereingaben (Querneigungswinkel ¢ ist
abhingig von Kurvengeschwindigkeit und Kurvenradius). Aufgrund der wechselseitigen
Abhéngigkeit miissen die Endwerte der Hohe /,, der wahren Fluggeschwindigkeit /7, und des
Schubs (F,/5), sowie die Segmentstreckenlinge As durch Iteration berechnet werden; die
Endhohe £, wird eingangs geschitzt und anschlieBend mit den Gleichungen B-16 und B-17
wiederholt neuberechnet, bis die Differenz zwischen aufeinanderfolgenden Schétzungen
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kleiner ist als eine entsprechend vorgegebene Toleranz, z.B. 1 ft. Eine praktikable
Anfangsschitzung ist 4, = h; + 250 ft.

Die Schitzung der Segmentstreckenldnge (zuriickgelegte horizontale Entfernung) erfolgt
durch

Swg =0.95 k- (Vi =V7)/ 2(a,, =G g) (B-17)
wobei Folgendes gilt:

0,95 Faktor zur Beriicksichtigung des Einflusses des Gegenwinds von 8 kt beim
Steigen mit 160 kt.

k Konstante zur Konvertierung von Knoten in ft/s = 1,688 ft/s pro kt.
V) = wahre Fluggeschwindigkeit am Segmentende, kt V,, =V, /4o,

wobel: o, = Luftdichteverhiltnis in Endhoéhe 7/,

Amax = maximale Beschleunigung im Horizontalflug (ft/ sz)
=g/N-F,/6/(W/d)—R/cosg]

G = Steiggradient ~ ROC_
60- k-V,

wobei: ROC = Steigrate, ft/min

Mit Hilfe dieses Schitzwertes fir As wird darauthin die Endhohe h2' nach folgender
Gleichung neu bestimmt:

h'=h +s-G/0.95 (B-18)

So lange der Fehler |, — /| auBerhalb der vorgegebenen Toleranz liegt, so lange werden die
Schritte B-17 und B-18 mit den iterativ bestimmten aktuellen Segment-Endwerten fiir die
Hoéhe 4y, die wahre Fluggeschwindigkeit V7, und den korrigierten Nettoschub je Triebwerk
(F,/8), wiederholt. Sobald der Fehler im Toleranzbereich liegt, wird der iterative Zyklus
beendet und das Beschleunigungssegment bestimmt sich durch die letzten Segment-Endwerte.

Anm.: Falls wihrend des Iterationsprozesses der Fall (an., — G-g) <0,02g eintritt, ist die
Beschleunigung unter Umstinden zu klein, um die gewlinschte Vi, in einer
angemessenen Entfernung zu erreichen. In diesem Fall kann der Steiggradient auf
G = apar/g — 0,02 begrenzt und so die gewlinschte Steigrate reduziert werden, um
eine akzeptable Beschleunigung aufrechtzuerhalten. Falls G <0,01, ist daraus zu
schlussfolgern, das nicht geniigend Schub vorhanden ist, um die angegebene
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Beschleunigung und Steiggeschwindigkeit zu erreichen; die Berechnung sollte
daraufhin beendet und die Verfahrensschritte geindert werden’.

Die Liange des Beschleunigungssegments wird entsprechend dem Gegenwind w wie folgt
korrigiert:

as = ps. =) (B-19)

Beschleunigungssegment mit Schubreduzierung

Die Einrechnung der Schubreduzierung erfolgt hier genauso wie bei einem Segment mit
Konstantgeschwindigkeit, wozu die Umwandlung seines ersten Teils in ein
Ubergangssegment  erfolgt.  Der  Schubreduzierungswert wird so  wie im
Schubreduzierungsverfahren fiir Konstantgeschwindigkeit berechnet, und zwar nur nach
Gleichung B-1. Es ist anzumerken, dass es in der Regel nicht mdglich ist, zu beschleunigen
und den Steigflug durchzufiihren, wihrend die Schubeinstellung auf Engine-Out-Minimum
steht. Dem Schubiibergang wird eine Strecke iiber Grund von 1000 ft (305 m) zugewiesen
und der korrigierte Nettoschub am Ende der 1000 ft auf den Wert der Schubreduzierung
gesetzt. Die Geschwindigkeit fiir das Ende des Segments wird fiir eine Segmentlinge von
1000 ft per Iteration bestimmt. (Wenn die urspriingliche horizontale Entfernung kleiner als
2000 ft ist, wird eine Hilfte des Segments fiir die Schubdnderung verwendet.) Der Endschub
am zweiten Teilsegment wird auch auf den Wert der Schubreduzierung gesetzt. Damit wird
das zweite Teilsegment mit konstantem Schub geflogen.

B9 Zusitzliche Steig- und Beschleunigungssegmente nach Einfahren der Klappen

Enthélt die Bahn, in der der Steigflug beginnt, zusitzliche Beschleunigungssegmente, so
sollte nochmals mit den Gleichungen B-12 bis B-19 gearbeitet werden, um die Lénge des
Kurses iiber Grund, den mittleren Steigwinkel und den jeweiligen Hohenzuwachs zu
berechnen. Wie zuvor ist die abschlieBende Hohe des Segments mittels Iteration zu
bestimmen.

B10 Sinkflug und Verzogerung

Beim Anflug muss das Flugzeug normalerweise sinken und die Geschwindigkeit drosseln, um
die abschlieBende Anflugphase vorzubereiten, in der das Flugzeug durch die Betitigung der
Landeklappen und das Ausfahren des Fahrwerks konfiguriert wird. Flugmechanisch gibt es
keine Anderungen gegeniiber dem Abflug; der Hauptunterschied besteht darin, dass das

7 Das Computermodell sollte in beiden Fillen so programmiert werden, dass der Anwender iiber die

vorliegende Diskrepanz informiert wird.
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Hoéhen- und Geschwindigkeitsprofil grundsétzlich bekannt ist und hier fiir jedes Segment der
Triebwerksschub bestimmt werden muss. Die grundlegende Kréftebilanzgleichung lautet

R-cosy+siny+alg

Fl5=W-
N5

(B-20)

Gleichung B-20 kann auf zweierlei Art verwendet werden. Zuerst konnen die
Flugzeuggeschwindigkeiten am Anfang und am Ende eines Segments zusammen mit einem
Sinkwinkel (oder einer horizontalen Segmentdistanz) sowie mit Anfangs- und Endhohe des
Segments bestimmt werden. In diesem Fall kann die Geschwindigkeitsreduzierung
(Abbremsung) nach folgender Gleichung berechnet werden:

g (v, /cosy) —(V;/cosy) (B-21)
(2-As/cosy)

wobei Folgendes gilt: As ist die iiberflogene Kurs iiber Grund; V; und V5, sind die
Geschwindigkeiten iiber Grund am Segmentanfang bzw. Segmentende, die nach folgender
Gleichung berechnet werden:

B Vc-cosy_

Jo

Die Gleichungen B-20, B-21 und B-22 bestitigen, dass, wird die Geschwindigkeit iiber eine
vorgegebene Distanz mit konstanter Sinkrate verringert, ein stiarkerer Gegenwind dazu fiihrt,
dass zum Erzielen der gleichen Abbremsung mehr Schub bendtigt wird, wihrend bei
Riickenwind fiir die gleiche Abbremswirkung weniger Schub erforderlich ist.

4 (B-22)

In der Praxis erfolgen die meisten, wenn nicht alle Abbremsungen im Anflug mit
Leerlaufschub. Fiir die Zweitanwendung der Gleichung B-20 ist der Schub also als
Leerlaufeinstellung definiert, und die Gleichung wird iterativ gelost, um 1) die Abbremsung
und 2) die Hohe am Ende des Abbremssegments zu bestimmen — auf dhnliche Weise wie bei
den Beschleunigungssegmenten im Abflug. In diesem Fall kann der Abbremsweg je nach
Gegenwind und Riickenwind sehr unterschiedlich sein und mitunter ist fiir vertretbare
Ergebnisse eine Verminderung des Sinkwinkels notwendig.

Der Leerlaufschub ist bei den meisten Flugzeugen kein Nullschub und héngt bei vielen
Flugzeugen auch von der Fluggeschwindigkeit ab. Demnach wird zur Losung der Gleichung
B-20 im Anwendungsfall der Abbremsung ein Leerlaufschub eingegeben; der Leerlaufschub
wird durch eine Gleichung folgender Art berechnet:

(Fn /5) = Eidle + F:‘dle 'Vc + GA,idle “h+ GB,idle -h? + Hidle T (B-23)

idle

wobei (Eige, Fidgie, Gaidtee Gigle Und Higr.) Leerlaufschub-Triebwerksbeiwerte sind, die in der
ANP-Datenbank zur Verfiigung stehen.
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B11 Landeanflug

Die berichtigte Landeanfluggeschwindigkeit V¢, ist tiber eine Gleichung dhnlich B-11 an das
Bruttolandegewicht gekniipft:

Ves = DAIW (B-24)

wobei der Beiwert D (kt/N1bf) der Landeklappenstellung entspricht.

Die Berechnung des korrigierten Nettoschubs je Triebwerk wéhrend des Sinkflugs im
Anfluggleitweg erfolgt durch Losen der Gleichung B-12 nach dem Landegewicht W und der
Gleitzahl R entsprechend der Klappenstellung bei ausgefahrenem Fahrwerk. Die
Klappenstellung sollte den im tatsdchlichen Flugbetrieb typischen Wert annehmen. Beim
Landeanflug kann der Gleitwegwinkely als konstant angenommen werden. Fiir
diisenbetriebene und mehrmotorige propellergetriebene Flugzeuge ist y typischerweise —3°.
Fiir einmotorige propellergetriebene Flugzeuge ist y typischerweise —5°.

Zur Berechnung des durchschnittlichen korrigierten Nettoschubs wird Gleichung B-12 unter
Anwendung von K=1,03 umgekehrt, um die Eigenabbremsung eines Flugzeugs zu
beriicksichtigen, das auf absteigender Flugbahn einem Standardgegenwind von 8 Knoten

ausgesetzt ist, wihrend es mit konstanter berichtigter Fluggeschwindigkeit gemi3 Gleichung
B-24 fliegt, d. h.

Fio=010 (g, sy (B-25)
N 1.03

Bei Gegenwind mit anderen Windgeschwindigkeiten als 8 kt berechnet sich der
durchschnittliche korrigierte Nettoschub nach

(F75) =F /5 +1.03. /5. 307 (W=8) (B-26)
NV,
Die zuriickgelegte horizontale Entfernung wird berechnet durch:
As = (hy = 1) (B-27)
tan y

(positiv, weil h; > hy, und y ist negativ).
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ANLAGE C: MODELLIERUNG DER SEITLICHEN STREUUNG DES KURSES UBER GRUND

Bei fehlenden Radardaten wird die Modellierung der seitlichen Streuung des Kurses iiber
Grund empfohlen, ausgehend von der Annahme, dass die Streuung der senkrecht zur
Kernstrecke verlaufenden Strecken einer Gauflschen Normalverteilung folgt. Diese Annahme
ist erfahrungsgemal in den meisten Fillen vertretbar.

Bei Annahme einer Gauflschen Verteilung mit einer Standardabweichung S gemal
Abbildung C-1 liegen ca. 98,8 % aller Bewegungen in Grenzbereichen von +2.5-S (d. h.
innerhalb einer ,,Schneise® mit einer Breite von 5-5).

Streckenschneise
mit Unterstrecken

Verteilungs-
|| lea 1)
Flugstrecke (Unterstreclee—= funktion
_______________ Unterstrecke2-_______

§§§§§§§ Unterstrecke 4

Abbildung C-1: Unterteilung eines Kurses iiber Grund in sieben Unterstrecken. Die
Breite der ,,Schneise* betrigt das Fiinffache der Standardabweichung
der Streuung des Kurses iiber Grund.

Eine Gauflsche Verteilung ldsst sich normalerweise mit sieben einzelnen Unterstrecken

hinldnglich modellieren, die sich in gleichmiBigen Abstinden in den Grenzbereichen +2,5-S
der in Abbildung C-1 dargestellten ,,Schneise* befinden.

Die Hinlidnglichkeit dieser approximativen Bestimmung hidngt jedoch vom Verhiltnis
zwischen der Unterteilung der Strecke in Unterstrecken zu der jeweiligen Hohe des Flugzeugs
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ab. Allerdings kann auch der Fall eintreten (Strecken liegen sehr eng beieinander oder sehr
verstreut auseinander), dass eine abweichende Anzahl von Unterstrecken besser geeignet ist.
Bei zu wenig Unterstrecken kommt es bei der Kontur zu sogenannten ,,Fingern®. In den
Tabellen C-1 und C-2 sind die Parameter fiir eine Untergliederung in 5 bis 13 Unterstrecken
aufgefiihrt. Tabelle C-1 zeigt die Position der einzelnen Unterstrecken, Tabelle C-2 den

prozentualen Anteil an den Flugbewegungen je Unterstrecke.

Position der Unterstrecken bei Untergliederung in

Unterstrecke
Nr. 5 Unterstrecken | 7 Unterstrecken | 9 Unterstrecken | 11 Unterstrecken | 13 Unterstrecken
12/13 +2,31-S
10/11 +2,27-S +1,92-§
8/9 +2,22-§ +1,82-S *+1,54-S
6/7 +2,14-§ *+1,67-S +1,36-S *1,15-S
4/5 +2,00-§ +1,43-S +1,11-S +0,91-§ +0,77-S
2/3 +1,00-§ +0,71-§ 0,56-§ +0,45-S +0,38-§
1 0 0 0 0 0

Tabelle C-1:Position von 5, 7, 9, 11 bzw. 13 Unterstrecken. Die Gesamtbreite der
»3chneise“ (auf die 98 % aller Flughewegungen entfallen) betrigt das
Fiinffache der Standardabweichung

Anteil an den Flugbewegungen auf der Unterstrecke bei Untergliederung in

Unterstrecke
Nr. 5 Unterstrecken | 7 Unterstrecken | 9 Unterstrecken | 11 Unterstrecken | 13 Unterstrecken
12/13 1,1 %
10/11 1,4 % 2,5%
8/9 2,0 % 35% 4,7 %
6/7 3,1% 5,7% 7,1 % 8,0 %
4/5 6,3 % 10,6 % 12,1 % 12,1 % 11,5 %
2/3 24,4 % 22,2 % 19,1 % 16,6 % 14,4 %
1 38,6 % 28,2 % 22,2 % 18,6 % 15,6 %
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Tabelle C-2: Anteil an den Flugbewegungen bei 5, 7, 9, 11 bzw. 13 Unterstrecken. Die
Gesamtbreite der ,,Schneise* (auf die 98 % aller Flugbewegungen entfallen)
betrigt das Fiinffache der Standardabweichung.
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ANLAGE D: NEUBERECHNUNG VON NPD-DATEN FUR NICHT-REFERENZ-BEDINGUNGEN

Die Schallpegelanteile der einzelnen Segmente der Flugbahn werden von den NPD-Daten
abgeleitet, die in der internationalen ANP-Datenbank abgelegt sind. Hierbei ist jedoch zu
beachten, dass diese Daten mit Hilfe durchschnittlicher atmosphérischer Dampfungsraten
gemil SAE-AIR-1845 normalisiert wurden. Diese Raten sind Durchschnitte von Werten, die
im Rahmen der Priifungen zur Larmzertifizierung von Luftfahrzeugen in Europa und in den
USA ermittelt wurden. Die groBe Schwankungsbreite der atmosphirischen Bedingungen
(Temperatur und relative Luftfeuchtigkeit) wihrend dieser Tests ist in Abbildung D-1
dargestellt.

ACTUAL DAY CONDITIONS RECORDED
DURING CERTIFICATION TESTING

TEMPERATURE °C
SOUND ATTENUATION

B RATE AT 8KHz

(]

1

1
30 r- !

\ 5dB/100m

25 e

20 |~

s |

o\

10 =

LEGEND
OPEN =10m
SOLID = UPPER AIR < 500m
PRE ‘79  POST ‘79
L USA O—8 A4
EUROE O—@ YV—V
L 1L 1
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Abbildung D-1: Wihrend der Lirmzertifizierungspriifungen aufgezeichnete
meteorologische Bedingungen
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Die Kurven in Abbildung D-1, die mit Hilfe eines Industrienormmodells der
atmosphirischen Dampfung ARP 866A berechnet wurden, zeigen, dass {iiber die
Priifbedingungen hinweg mit einer erheblichen Schwankung der hochfrequenten (8 kHz)
Schallabsorption zu rechnen wére (obwohl die Schwankung der Gesamtabsorption
vergleichsweise gering wére).

Da die in Tabelle D-1 angegebenen Dimpfungsraten arithmetische Mittelwerte sind, kann der
komplette Satz nicht auf eine einzelne Referenzatmosphire (d.h. auf keine spezifischen
Werte fiir Temperatur und relative Luftfeuchtigkeit) bezogen werden. Die Dampfungsraten
lassen sich nur als Eigenschaften einer rein fiktiven Atmosphire begreifen, die als ,,AIR-
1845-Atmosphére* bezeichnet wird.

Tabelle D-1: Verwendete durchschnittliche atmosphirische Dimpfungsraten fiir die
Normalisierung von NPD-Daten in der ANP-Datenbank

Mittenfrequenz des Déampfungsrate | Mittenfrequenz des | Dampfungsrate
Terzbandes [Hz] [dB/100m] Terzbandes [Hz] [dB/100m]

50 0,033 800 0,459
63 0,033 1.000 0,590
80 0,033 1.250 0,754
100 0,066 1.600 0,983
125 0,066 2.000 1,311
160 0,098 2.500 1,705
200 0,131 3.150 2,295
250 0,131 4.000 3,115
315 0,197 5.000 3,607
400 0,230 6.300 5,246
500 0,295 8.000 7,213
630 0,361 10.000 9,836

Bei den Dampfungsbeiwerten in Tabelle D-1 kann davon ausgegangen werden, dass sie
hinsichtlich Temperatur und relativer Luftfeuchtigkeit iiber angemessene Bereiche hinweg
giiltig sind. Um jedoch den eventuellen Anpassungsbedarf zu priifen, sollten mit Hilfe von
ARP-866A mittlere Luftabsorptionsbeiwerte flir die durchschnittliche Flugplatztemperatur 7
und die relative Luftfeuchtigkeit RH berechnet werden. Sollten die auf diese Weise
gewonnenen Werte nach Vergleich mit den Werten aus Tabelle D-1 einen Anpassungsbedarf
erkennen lassen, so sollte nach der im Folgenden geschilderten Methodik vorgegangen
werden.
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Die ANP-Datenbank stellt fiir jede Leistungseinstellung die folgenden NPD-Daten bereit:

Maximaler Schallpegel versus Schrigabstand, L,,.(d)
Zeitintegrierter Pegel versus Abstand fiir Referenzfluggeschwindigkeit, Lg(d) und

ungewichtetes Referenz-Schallspektrum mit einem Schrigabstand von 305 m (1000 ft),
Ly, ef(dre), wobei n = Frequenzband (Bereich von 1 bis 24 flir Terzbidnder mit
Mittenfrequenzen von 50 Hz bis 10 kHz),

wobei alle Daten entsprechend der AIR-1845-Atmosphédre normalisiert sind.

Die Anpassung der NPD-Kurven an anwenderspezifische Bedingungen 7 und RH erfolgt in
drei Schritten:

1.

Zuerst wird das Referenzspektrum berichtigt, indem die atmosphérische Dampfung nach
SAE AIR-1845 ., entfernt wird:

L\ )= Lo\ 4 s (D-1)

wobei: L,(d.) — ungeddmpftes Spektrum bei d.,, = 305m und o, ., — Beiwert der
Luftabsorption fiir Frequenzband n aus Tabelle D-1 (aber ausgedriickt in dB/m).

Danach wird das korrigierte Spektrum mit Hilfe von Dampfungsraten fiir (i) die SAE-
AIR-1845-Atmosphire und (ii) die anwenderspezifische Atmosphére (anhand von SAE
ARP-866A) an jeden der zehn Standard-Larm-Leistungs-Abstinde (NPD) d; angepasst.

(1) Fur die Atmosphére nach SAE AIR-1845 gilt:

Ln,re_’f (dl ) = Ln (dref )_ 20 lg(dz / dref) - an,ref ’ di (D-z)
(i1) Fir die Anwenderatmosphére gilt:
Ln,866A (Ta RH, di ) = Ln (dref )_ 20'1g(di /dref) — U, 5664 (Ta RH)' d,' (D'3)

wobei: o, 5664 — Beiwert der Luftabsorption fiir das Frequenzband n (ausgedriickt in
dB/m), berechnet mit Hilfe von SAE ARP-866A mit Temperatur 7 und relativer
Luftfeuchtigkeit RH.

Bei jedem NPD-Abstand d; erfolgt fiir beide Spektren jeweils eine A-Bewertung und
Dezibel-Summierung zur Bestimmung der A-gewichteten Schallpegel L4 ss64 und Ly er -
die anschlieBend arithmetisch subtrahiert werden:

24 24
AL(T,RH,d,) = L gg5, — L,y =10-1g > 1000t TAA4II0 116 37 b (4410
n=1 n=1

(D-4)

Das Inkrement AL ist die Differenz zwischen den NPD-Werten in der anwenderspezifischen
Atmosphire und in der Referenzatmosphire. Dies wird zum NPD-Datenwert der ANP-
Datenbank hinzuaddiert, um die entsprechend angepassten NPD-Daten abzuleiten.
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Bei der Anwendung von AL zur Anpassung der NPD-Werte sowohl von L, als auch von Lg
wird praktisch unterstellt, dass unterschiedliche atmosphérische Bedingungen ausschlieflich
das Referenzspektrum beeinflussen und keine Wirkung auf die Form des Pegel-Zeit-Verlaufs
haben. Es kann davon ausgegangen werden, dass dies fiir typische Ausbreitungsbereiche und
typische atmosphérische Bedingungen giiltig ist.
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ANLAGE E: KORREKTUR AUFGRUND DES ENDLICHEN SEGMENTS

Diese Anlage enthilt die Ableitung der Korrektur aufgrund des endlichen Segments und des
damit verbundenen Energieanteilsalgorithmus geméf Abschnitt 2.7.19.

E1l Geometrie

Der Energieanteilsalgorithmus basiert auf der Schallabstrahlung einer 90-Grad-
Dipolschallquelle der vierten Potenz. Die Richtungseigenschaften &hneln den
Schallverhéltnissen von Diisenflugzeugen zumindest in dem Winkelbereich, der die
Schallereignispegel unter und seitlich der Flugbahn des Luftfahrzeugs am meisten beeinflusst.

t tp
g=-Vo —— 5
T=1-1
P P, o
Flugbahn
d d,
» O

Abbildung E-1: Geometrie zwischen Flugbahn und Beobachterstandort O

Abbildung E-1 illustriert die Geometrie der Schallausbreitung zwischen der Flugbahn und
dem Standort des Beobachters O. Das Luftfahrzeug in P fliegt in stiller gleichféormiger Luft
mit einer konstanten Geschwindigkeit auf einer geraden, horizontalen Flugbahn. Der Punkt
des kleinsten Vorbeiflugabstands vom Beobachter ist P,. Die Parameter sind

d Abstand des Beobachters zum Luftfahrzeug

d, senkrechter Abstand zwischen dem Beobachter und der Flugbahn (Schrigabstand)
q Abstand P zu Pp, = -Vt

Vv Geschwindigkeit des Luftfahrzeugs

t Zeit, zu der sich das Luftfahrzeug an Punkt P befindet

Zeit, zu der sich das Luftfahrzeug am Punkt des kleinsten Vorbeiflugabstands P,
befindet
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T Flugzeit = Zeit in Bezug auf Zeitpunkt P, =t - t,

W Winkel zwischen Flugbahn und Luftfahrzeug-Beobachter-Vektor

Es ist zu beachten, dass die Flugzeitt in Bezug auf den Punkt des kleinsten
Vorbeiflugabstands negativ ist, wenn sich das Luftfahrzeug vor der Position des Beobachters
befindet (wie in Abbildung E-1 dargestellt) und dass in diesem Fall somit die relative
Entfernung ¢ bis zum Punkt des kleinsten Vorbeiflugabstands positiv wird. Hat das
Luftfahrzeug den Beobachter passiert, wird g negativ.

E2 Schitzung des Energieanteils

Das Grundkonzept des Energieanteils besteht darin, die an der Beobachterposition erzeugte
Larmexposition £ aus einem Flugbahnsegment P1P, (mit einem Anfangspunkt P; und einem
Endpunkt P) auszudriicken, indem die Exposition E, aus der gesamten unendlichen
Vorbeiflugbahn mit einem einfachen Faktor multipliziert wird — dem Energieanteils-Faktor F:

E=F E, (E-1)

Da die Exposition in Bezug auf das Zeitintegral des mittleren quadratischen (gewichteten)
Schalldruckpegels ausgedriickt werden kann, d. h.

E= const~'[p2(r)dr (E-2)

muss zur Berechnung von E der mittlere quadratische Schalldruck in Abhdngigkeit von den
bekannten geometrischen und betrieblichen Parametern ausgedriickt werden. Das bedeutet fiir
eine 90°-Dipolschallquelle:

2 4
d d’

p2=p§-d—‘§~sin2w=pﬁ-? (E-3)

wobei p® und pp2 — die beobachteten mittleren quadratischen Schalldriicke, die vom
Luftfahrzeug beim Passieren der Punkte P und P, erzeugt werden.

Es hat sich gezeigt, dass dieses relativ einfache Verhéltnis den Diisenflugzeuglirm gut
nachbildet, obwohl die wirklichen Mechanismen #uBerst kompliziert sind. Der Term d,”/d" in
Gleichung E-3 beschreibt nur den Mechanismus der bei einer Punktquelle {iiblichen
kugelformigen Abstrahlung, unendlichen Schallgeschwindigkeit und gleichférmigen,
nichtdissipativen Atmosphire. Alle anderen physikalischen Effekte — Richtcharakteristik der
Schallquelle, endliche Schallgeschwindigkeit, Luftabsorption, Doppler-Effekt usw. — werden
implizit im Term sin’ y erfasst. Dieser Faktor bewirkt die inverse Abnahme des mittleren
quadratischen Schalldrucks als d*; daher der Ausdruck Schallquelle ,,vierter Potenz*.

Mit den Substitutionen
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2 2
d*=d’+q’=d;+( 1)’ and [a’iJ =1+ (Va’rJ

p p

kann der mittlere quadratische Schalldruck in Abhéngigkeit von der Zeit ausgedriickt werden
(wobei die Schallausbreitungszeit wiederum unberiicksichtigt bleibt):

2
V-t
pr=pt 1+[ J (E-4)

a=—L (E-5)

kann die Schallexposition am Beobachtungsort aus dem Vorbeiflug im Zeitintervall [71,7:]
ausgedriickt werden als

2 d T
E:const-pp-7 I 1+a) (E-6)

Die Losung dieses Integrals ist

d, 1{ a,
E =const - p, -—-—| —25 +arctana, — -

—arctan g, (E-7)
Vo 2\l+a; 1+a,

Die Integration iiber das Intervall [-c0,+o0] (d. h. {iber die gesamte unendliche Flugbahn) ergibt
den folgenden Ausdruck fiir die Gesamtexposition E. :

d
E, = const-%-p; -7” (E-8)

und damit ergibt sich fiir den Energieanteil nach Gleichung E-1

2

1 «a,
F=— > tarctana, —
+a; I+a,

—arctan o, J (E-9)

E3 Widerspruchsfreiheit zwischen den Hochst- und den zeitintegrierten Werten —
der skalierte Abstand

Eine Konsequenz aus der Verwendung des einfachen Dipolmodells bei der Bestimmung des
Energieanteils ist die implizite Unterstellung einer spezifischen theoretischen Differenz AL
zwischen den Schallereignispegeln L, und Lg. Wenn das Konturenmodell in sich
widerspruchsfrei sein soll, muss diese Differenz gleich der Differenz der aus den NPD-
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Kurven bestimmten Werte sein. Ein Problem besteht darin, dass die NPD-Daten von
Messungen des tatsdchlichen Fluglarms abgeleitet sind und nicht zwangsldufig mit der
einfachen Theorie libereinstimmen. Deshalb muss die Theorie um ein flexibles Element
erweitert werden. Da die Variablen «; und o, aber grundsitzlich iiber Geometrie und
Flugzeuggeschwindigkeit bestimmt werden, gibt es hier keinen zusdtzlichen Freiraum. Eine
Losung bietet das Konzept eines skalierten Abstands d,, das wie folgt aussieht.

Der Expositionspegel L, der in der ANP-Datenbank in tabellarischer Form in Abhédngigkeit
von d, fiir eine Referenzgeschwindigkeit V,.; enthalten ist, kann ausgedriickt werden als

]E pdt
L. ,)=10-Ig - (E-10)

wobel: po — ein Standard-Referenzdruck und ¢, — eine Referenzzeit (= 1 s fiir SEL). Das
ergibt fiir die tatsdchliche Geschwindigkeit

I/ref
Ly (V) =L, V) +10-1g = (E-11)
Dementsprechend lésst sich der maximale Schallereignispegel L., wie folgt ausdriicken:

2
L, =10-1g 2z (E-12)
Po

Fiir die Dipolschallquelle kann mit Hilfe der Gleichungen E-8, E-11 und E-12 unter
K d
Beriicksichtigung von (aus Gleichungen E-2 und E-8) I p’-dt :g- P, 7” , die Differenz

AL wie folgt dargestellt werden:

d 2
aL=L, —L, =10-1g [ Zpp %] 1 | 10.14 Pe (E-13)
’ Ve (2 v Do Ly Po

Diese kann nur dann dem aus den NPD-Daten ermittelten Wert von AL entsprechen, wenn der
zur Berechnung des Energieanteils verwendete Schridgabstand d, durch einen skalierten
Abstand d), ersetzt wird, der gegeben ist durch

2

d, ==Vt 10t )10 (E-14a)
v

ref ' ref

oder

(E-14b)
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Bei Ersatz von d, durch d) in Gleichung E-5 und Verwendung der Definition ¢ = V'7 aus
Abbildung E-1 lassen sich die Parameter o; und o in Gleichung E-9 wie folgt schreiben
(indem ¢g=¢; an den Anfangspunkt und ¢-A=¢q an den Endpunkt -eines
Flugbahnlédngensegments A gesetzt wird)

_—a
dl

_—q+A

Q,
d,

and a, (E-15)

Da der eigentliche Schrigabstand durch einen skalierten Abstand ersetzt werden muss,
verringert sich die Einfachheit des 90-Grad-Dipolmodells der vierten Potenz. Andererseits
erfahrt das Modell durch die Verwendung von messwertbezogenen Daten eine In-situ-
Kalibrierung, so dass der Algorithmus zur Berechnung des Energieanteils als halbempirisch
angesehen werden kann und nicht mehr nur rein theoretisch ist.
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