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Anderungsverzeichnis

Dieses Handbuch ist durch die sofortige Einarbeitung aller Anderungen stets
auf dem neuesten Stand zu halten,

Nach jeder Revision ist die enfsprechenqe Eintragung_in nachstehender Tabelle
vorzunehmen. Jede Sendung ist anhand der Anderungsmitteilung auf Vollsténdig-

keit zu Uberprifen.

In der Dokumentationsausgabe der Abteilung Flugtechnologie kann Ersatz fiir
fehlende oder verlorengegangene Seiten empfangen werden.
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Inderungsbetrefs
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" 15.10.87| L=430- 4779, 4/80; 4/67, 4/88; 4/89, 4/90;
-10-871 47413 4/145, 4/146; 4/147, 4/148
) Auswechseln der Seiten: O/ 1; 2/1/2//2; ‘2/3’
2 O8O V377 3/7a/3/25 5/5/374; 3/5/3/65 3/9/3/10;

3/11/3/12; 3/13/3/14; 3/15/3/16; 3/17/3/18;
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4/22; A/23/A/24; Af25/4/26; Af27/4/28; A/29/4/30;
4/31/4/32; 4/33/4/34; 4/35/4/36; 4/37/4/38; :

A/A1/A[A2; A/AS/A/46; A/AT/4/4A8; 4/63/4/64;
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1y 5/34a/5/34b; 5/35/5/36; 5/37/5/38; 5/39/5/40;

5/29/5/30; 5/30a/5/30b; 5/31/5/32; 5/33/45/34; .

5/41/5/42; 5/43/5/44; 5/47/5/48; 5/49/5/50;
5/51/5/52;-5/55/5/56;: 5/59/5/60; 5/61/5/62;

5/63/5/64; 5/65/5/66 ;
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Hinzufligen der Seiten: 1415/-; 2/2a/-; 2}467/-;
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Aufhebungsvermerk: Durch die 2. Anderung des

TH-AT0 werden die Flugbetriebsanweisungen
01/88, 02/88 und 04/88 aufgehoben.
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Einleitung
Hinweise fir den Nutzer - Vorwort

Das Luftfahrzeughandbuch - 410 enthalt die flur die Cockpitbesatzungen der bei INTERFLUG einge~-
setzten Serien des Luftfahrzeugtyps L-410 UVP verbindlichen Vorschriften fiir den Betrieb des
Luftfahrzeuges in seinen Rilstvarianten.

Es beruht auf folgenden Quellen:

- Originalflughandbuch des Herstellers
- Vorlaufiges Luftfahrzeughandbuch L-410 der INTERFLUG
-~ eingehende technische Anweisungen und Anderungen des Herstellers.

Versctiedene Festlegungen gehen auf Betriebserfahrungen der Halter des Luftfahrzeuges L 410 UVP
zurick. :
Dieses Handbuch wurde durch die Abteilung Flugtechnologie erarbeitet, die fur die weiteren Kor-
rekturen verantwortlich ist und Vorschldge zur Verbesserung der Darstellung sowie Hinweise auf
Fehler entgegennimmt.

Aufbau und Gliederung des Handbuches entsprechen den Empfehlungen des ICAO-Dokuments
9051-AN/896 (AIR WORTHINESS TECHNICAL MANUAL).

Gliederung:
Teil 1: Allgemeines
Teil 2: Beschrankungen
Teil 3: Notverfahren
Teil 4: Normale Verfahren
4.1. Anlagen
4.2. Flugbetrieb
Teil 5: Flugleistungen
Teil 6: Anhang

Allgemeine Angaben zum Inhalt und Inhaltsverzeichnis stehen am Anfang jedes Teils.

Die Verteilung der Pflichten .auf die einzelnen Besatzungsmitglieder wurde von der Beschreibung
des Betriebes des Luftfahrzeuges bis auf wenige Ausnahmen getrennt.

Da das LH-410 in Verbindung mit dem Flugbetriebshandbuch zu benutzen ist, enthdlt es keine
allgemeingiiltigen Vorschriften des Flugbetriebes und des Luftverkehrs.

Im Interesse einer straffen Gliederung wurde auf Erl&duterungen und Begrindungen weitgehend
verzichtet.

Aufbereitete Informationen, wie z. B, zum Teil 4.,1. Anlagen und Teil 5 Flugleistungen kdnnen
dem BDH-410 entnommen werden,

Das Luftfahrzeughandbuch 410 ist geeignet, dem auszubildenden Personal das fir Bedienung und
Betrieb erforderliche Wissen zu vermitteln und gedacht, dem ausgebildeten Personal ein Nach-
schlagewerk und Hilfsmittel fir Fehlersuche und Beanstandungsformulierung, beides in begrenz-
tem Umfange, in die Hand zu geben.

In diesem Handbuch wurde auf alle RiUstvarianten des Luftfahrzeuges, wie sie bei der INTERFLUG
zum Einsatz kommen, Bezug genommen.

Es werden im Luftfahrzeughandbuch 410 keine Hinweise auf Luftfahrzeugkennzeichen oder Werk-
nummern zur Beschreibung von Abweichungen gegeben, sondern der Giltigkeitsbereich geénderter
Daten und Parameter durch Angabe der Seriennummer gekennzeichnet. Vor der Arbeit mit dem
Handbuch ist es daher erforderlich, das jeweilige Luftfahrzeug einer Seriennummer zuzu-
ordnen (siehe S$,5/5),

Zur Variantenbeschreibung werden folgende Symbcle verwendet:

Luftfahrzeuge der 9. Serie: L~410 mit PTL-Triebwerk Walter M 601 B und
Luftschraube W 508 B
Luftfahrzeuge der 11. Serie: L~410 mit PTL -Triebwerk Walter M 601 D und
Luftschraube w 508 D
Bsp.: 0901 — gilt vom 1. Luftfahrzeug der 9. Serie an
——— 0910 gilt bis zum 10. Luftfahrzeug der 9. Serie
1101 - 1109 gilt vom 1. bis zum 9. Luftfahrzeug der 11. Serie

Angaben, die mit “max. TOW 6000 kg gekennzeichnet sind, gelten flr Flugzeuge mit einer
maximalen Startmasse von 6000 kg, die mit Triebwerken M 601 D mit auf 540 kW erhéhter
Startleistung ausgeristet sind.

Angaben, die mit "max. TOW 5800 kg gekennzeichnet sind, gelten fir Flugzeuge mit einer
maximalen Startmasse von 5800 kg, unabhi&ngig vom Triebwerkstyp, es sei denn, es er-
folgte zusétzlich die Angabe fir das Triebwerk.

01,09,.1989
Ausgabe: 2 0/1
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1.1,
1.1,1,

1.,1.2,
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Allgemeines
Verzeichnis der Abklrzungen
in russischer Sprache

A3C Sicherungsschalter

AHO Positionsleuchten

AHT Triebwerkleistungsstufe "Startleistung™ im Notfall
APK FunkkompaPl ARK

AVK Steuerung der Kompensationsinterzeptoren AUK
BKT eingeschaltet, einschalten

BOII Start- und Landebahn SLB

BHII ausgefahren, ausfahren

3AKP geschlossen, schlieRen

K/K Kommandant

MK Magnetkurs

MCA Internationale Normathmosphédre INA

1oc Enteisungssystem

juttil Gesamtdruckgeber

TICH, Geber des statischen Druckes

ncn Geber des Staudruckes (Sender der Uberziehwarnanlage)
PYB Luftschraubenverstellhebel

PYD Drosselhebel

CAPIIN Flugdatenschreiber SARPP

CAX mittlere aerodynamische Sehne th

CIy Bordsprechanktage SPU

TMT Temperatur zwischen den Turbinen ty

THB Lufttemperatur

YEP eingefahren, einfahren

U3BO Begrenzungssystem ZEBO

in deutscher und englischer Sprache

H Flughéhe

IAS Angezeigte Fluggeschwindigkeit Ve
LI Landeinterzeptor

LP Linker Pilot

My Drehmoment

MM Mittelmarker

N s Drehzahl der Luftschraube
Nty Drehzahl des Turboverdichters -
OM AuBenmarker

RP Rechter Pilot

st P, steuernder Pilot

TOW Startmasse

ABQ AuBenbordspannungsquelle

SA Sicherungsautomat

LF Leuchtfeld

VAM Volt-Ampere=Meter

KWF Kurswinkel zum Funkfeuer
MPF Magnetpeilung zum Funkfeuer
BP Beobachtender Pilot i
Bes Besatzung

LFZ Luftfahrzeug

ZFW Masse chne Kraftstoff

01.09.1989
Ausgabe: 2
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1.1.3. Sonstiges

B Einstellwinkel der Luftschraubenblétter, kleiner als die
minimale Steigung im Normalbetrieb

B Reibungskoeffizient

01.09.1989 1/1a
Ausgabe: 1
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Ausgabe: 1

2.
2.1.
2.2.
2.2.1,
2.2.2.
2.2.3.
2.3.
2.4.
2.5.
2.5.1.
2.5.2.
2.5.3.
2.6.

2.6.1.
2.6.2.
2.7.

2.7.1.
2.7.2.
2.8,

2.8.1.
2.8.2.
2.8.3.

2.9.
2.9.1.
2.9.2.

Beschrénkungen

Klassifizierung des Flugzeuges
Allgemeine Betriebsbegrenzungen
Betriebsarten

Einsatzbedingungen

Sténdige Betriebsbegrenzungen
Minimalbesatzung

Maximale Anzahl von Personen an Bord
Begrenzungen der Massen, Beladungen und Schwerpunktlagen
Begrenzungen der Masse

Begrenzungen der Beladungen
Begrenzungen der Schwerpunktlagen

Begrenzungen durch Windbedingungen und seitens des
Oberflachenzustandes der Start- und Landebahn

Windbedingungen

Zustand der Oberfléche der Start- und Landebahn
Geschwindigkeits~ und Lastvielfachenbegrenzungen
Geschwindigkeitsbegrenzungen
Lastvielfachenbegrenzungen

Begrenzungen infolge Stabilitdt und Steuerbarkeit
Abkippgeschwindigkeit, Abkippwarnung
Schréglagebegrenzungen

Evolutionsgeschwindigkeiten in der Flugkonfiguration
beim Steig~, Horizontal- und Sinkflug 2 400 m

Begrenzungen durch die Systeme des Flugzeuges
Allgemeine Begrenzungen des Triebwerkes
Weitere Betriebsbegrenzungen bei der Arbeit der Triebwerke

2/1
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2. Beschrankungen

2.1. Klassifizierung des Flugzeuges

1. Das Flugzeug L-410 UVP entspricht den sowjetischen Lufttlichtigkeitsnormen fir zivile
Flugzeuge (NLGS-2).

2. Die Passagiervariante ist fiir den Passagier-, Fracht- und Posttransport von unbefestigten
und befestigten Start- und Landebahnen zugelassen.

- Die Geschéaftsvariante ist fir den begrenzten Passagiertransport vorgesehen.
- Die LB~Variante der L=410 UVP ist vorgesehen flir aerofotogrammetrische Fliige.
~ Die Sanitétsvariante der L-410 UVP ist vorgesehen fir den Krankentransport.
- Die Frachtvariante der L-410 UVP ist vorgesehen fir die Frachtbeférderung.
3. Kunstflug ist nicht gestattet.

2.2. Allgemeine Betriebsbegrenzen
2.2.1. Betriebsarten (Fliige)

1. Das Flugzeug ist zur Durchflhrung von Fligen und Landungen nach IFR gemdB der entsprechen-
den Betriebsvorschrift zur Durchflhrung von Fliigen auf Flugplédtzen mit der entsprechenden
Bodenausristung zugelassen.

Nach seiner Ausristung und seinen Charakteristiken kann das Flugzeug Landungen gem&B Lande-
minimum der ICAO~Kategorie I durchfihren.

2. Das Flugzeug ist zu Fliigen unter den Bedingungen der schwachen und m&Bigen Vereisung im
Verlauf von héchstens 15 min bei AuBenlufttemperaturen von nicht unter =15 9C zugelassen.

3, Das Flugzeug ist zu Nachtfliigen zugelassen.

24242« Einsatzbedingungen
1. Maximale zul&ssige Flughdhen (nach dem barometrischen Druck)

1.1. ohne Sauerstoffausristung, ohne Passagiere 4000

m
1.2. ohne Sauerstoffausristung, mit Passagieren 3050 m
1.3. mit Sauerstoffausristung, ohne Passagiere 6000 m
1.4. mit Sauerstoffausristung, mit Passagieren 4200 m

2. Atmosphdrische Bedingungen
Der zuldssige Temperaturbereich der AuBenluft beim Start, beim Streckenfl i
Landung betragt -50 9C bis +50 ©C. ' sekentiug und bei der
Vor dem Start bei niedrigen Temperaturen ist es notwendig, die Flugzeugkabine vorzuwérmen.
Achtung! Beim Einsatz des Flugzeuges bei hohen oder niedrigen Temperaturen der AuBenluft

ist es notwendig, das Kihlungssystem der Triebwerke entsprechend der Vorschrift
fur technischen Betrieb des Flugzeuges, Abschnitt 12.12.00, umzustellen.

Anmerkung: D;ehFlugeigenschaften des Flugzeuges &ndern sich bei niedrigen Temperaturen
nicht.

3. Die zuléssige Maximalhéhe des Flughafens fiir Start und Landung betragt 2000 m.

2.2.3. Sténdige Betriebsbegrenzungen
1. Das Rauchen im Flugzeug ist verboten.

2, Es ist verboten, den vorderen Gepackraum mit leicht brennbaren Materiali
) e d ) ialien zu beladen
Belnder Beladung mit Gepéck sind besondere Vorkehrungen zu treffen, daB das Gepack niéht
ursdchlich zu einer Brandentstehung fihrt,

Der abkippbare Teil des rechten Pilotensitzes ist nur bei Luftb

4. Verboten ist die Beladung der Frachtbehalter
pgckter Fracht in Verpackung mit scharfen Kan
mit Metallbidndern, mit Draht usw.

5. Verboten ist die Beladung der Frachtbehdlter mit Schiitt

wenn es nicht in Sicherungsverpackungen
belages,"reht g p g (vor dem Auslau

ildflagen zu verwenden.

mit night verpackter Fracht oder mit ver-
ten, mit herausragenden Négeln, mit Bolzen,

gut mit hohem Feuchtigkeitsgehalt,
fen gesichert) oder in GefdBen ein~

6. Verboten ist die Beladung der Frachtbeh&lter mit Flissigkeit in GlasgefaBen.

2.3. Minimalbesatzung

Die Flugzeugbesatzung besteht minimal aus zwei Flugzeugfihrern.

01.09.1989
2/2 Ausgabe: 2
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2.4. Maximale Anzahl von Personen an Bord

1. Anzahl der Personen an Bord

als Passagierflugzeug (2FF, 13 Personen in der Kabine)
als Geschaftsflugzeug (2FF, 7 Personen in der Kabine)

als Fernerkundungs- und Forschungsflugzeug, Frachtflug-
zeug, Sanitatsflugzeug (2FF, Besetzung der Kabine
nach Anzahl der Sitzplatze bzw. Tragen)

2+ Anzahl der Notausginge

Anmerkungen: a) Unter dem Begriff Fernerkundungs- und Forschungs-

flugzeug sind einzuordnen:

= Luftbildvariante

= Inspektionsvariante

- alle Mischvariantsn mit Sondereinbauten

b) Zusadtzliche Bestimmungen fir den Einsatz zur
Personenbeférderung:

= Zur Personenbeférderung gegen Entgeld dirfen Flugzeuge
mit Kraftstoffzusatzbehdlter im Rumpf nicht eingesetzt

werden

= Bedingungen fir die Personenbeférderung gegen Entgeld

auf internationalen Strecken:
1. Der Transponder muB funktionstiichtig sein

2. Den Ein= und Uberflugsléndern ist bei der Fluganmeldung
der Ausriistungszustand mit Navigationsanlagen mitzu=-

teilen

3. Die Einhaltung der Strecken muB navigatorisch mit der

vorhandenen Ausriistung gewdhrleistet sein,

2.5. Begrenzungen der Massen, Beladungen und Schwerpunktlagen

2.5.1.
1.
2.

Anmerkung: In Einzelféllen, die nicht mehr als 3% der festgelegten Anzahl der
Landungen betragen diirfen, ist eine Landung mit einer Masse von 5600&Z
Landemasse < 5800 kg (5800<& Landemasse & 6000 kg fiir Flugzeuge mit max,

TOW 6000 kg) zuldssig. Jeder Fall dieser Landung ist durch die Besatzung im
Beanstandungsbuch als,Landung mit Oberschreiten der Landemasse einzutragen,
Dabei ist zu informieren, ob vor Erreichen der Rollgeschwindigkeit ( & 30 km/h)

Begrenzungen der Massen
Maximale Startmasse 5800
Maximals Landemasse 5600

die Bremsen eingesetzt wurden oder nicht,

3. Maximalmasse des Flugzeuges ohne Kraftstoff (ZFW) 5270
4, Minimalmasse des Flugzeuges (fiir Start und Landung)
- Varianten des Fernerkundungs- und Forschungsflug-
zeuges

ohne Rumpfbehilter 4230

mit Rumpfbehdlter 4280

- Frachtvariante 4285

= Sanitdtsvariante ] 4255

- Passagisr- und Geschaftsvariante 4280

§., Maximale Rollmasse 5830

6. Masse des ausgeriisteten Flugzeuges

Anmerkung:

01.09,.1989
Ausgabe: 2

kg
kg

kg

kg
kg

kg
kg
kg

kg

siehe Punkt 5,3.,2.,1.
bzw., BDH - 410

Die genannten Massen baeiéren auf einer durchschnittlichen Leermasse des Flug-
zetiges von 3945 kg bei LFZ mit max, TOW 5800 kg und 4000 kg bei LFZ mit max.
TOW 6000 kg (ainschlieBlich beider eingebauten Illuminatoren). Fir Flugzeuge
mit Kraftstoffzusatzbehdlter wurden 3990 kg bzw, 4045 kg zugrunde gelegt.

15
9

Begrenzung
nach Startmasse
und Schwerpunkttage

1

6000 kg
5800 kg

~—_

5500 kg

i

~..4285 kg
- 4330 kg

4340 kg
4310 kg
4335 kg

6000 kg

2/2a
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2,5,2,

1.

1)

2.

3.

4,

5.

6.

2.5.3.

1.

2.

Begrenzung der Beladungen

Maximale Nutzlast
~ Vaianten als Fernerkundungs- und Forschungsflugzeug

ohne Rumpfbehalter
mit Rumpfbehilter

- Frachtvariante

=~ Sanitdtsvariante

- Passagier- und Geschéftsvariante ohne Illuminatoren
= Passagier= und Geschéftsvariante mit Illuminatoren

gelten jeweils fir max, Betankung,
Maximallast im Gepéackraum - vorn

Maximallast im Gepéackraum - hinten

Maximale Fliéchenbelastung suf dem Boden der Kabine

Die hier fir Flugzeuge mit max, TOW 6000 kg genannten Werte

Maximale Fléchenbelastung auf dem Boden des Gepéckraumes

- vorn
- hinten

Maximalgewicht des Kraftstoffes
- in den Tragflachenbehiltern

« im Rumpfbehilter
Nichtausfliegbarer Kraftstoffrest
- aus den Tragfléchenbehidltern

- gus dem Rumpfbehalter

( Dichte 0,775 kg/l1)

Begrenzungen der Schwerpunktlagen

1000 kg
230,9 kg

12 kg
2,9 kg

1165
880

1140
1080
1215
1115

140
150

400

300
400

(1290
( 298

kg
kg

kg
kg
kg
kg

kg
kg

kg/m2

kg/mg
kg/m

1)
1)

1)
1)

Der Schwerpunkt des Flugzeuges muB sich immer innerhalb der Kurven befindan,
die in den Abbildungen 2.,5.3/1 bzw, 2,5.3/2 gezeigt sind,

Die Lage der mittleren aerodxnamischen Flageltiefe ist ebenfalls den Abb.

2.5.,3/1 und 2,5.3/2 zu entnehmen,
Die Abmessungen sind in den Abb, in mm angegeben,

840
570

1140
1080
1215
1115

kg
kg
kg
kg
kg
kg

1)
1)
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2.6. Begrenzungen durch Windbedingungen und seitens des Oberfl&dchenzustandes

der Start- und Landebahn
2.6.1. Windbedingungen
1. Maximal zuldssige Gegenwindkomponente 18 m/s
2. Maximal zulédssige Rickenwindkomponente 5 m/s
3. Maximal zul&dssige Seitenwindkomponente

a) bei trockenen und feuchten Betonbahnen bei einem Reibungs-
koeffizienten 2 0,5 und auf unbefestigten Landebahnen 10 m/s

b) auf Betonbahnen, die mit einer Schicht Schlamm oder nassem
Schnee bedeckt sind 5 m/s

c) auf Betonbahnen mit einem Rgibungskoeffizienten unter 0,5
in Ubereinstimmung mit Abb. 2.6.2/1

4. Verankerung des Luftfahrzeuges beim Abstellen > 20 m/s

2.6.2. Zustand der Oberfldche der Start- und Landebahn
1. Landebahnen mit kinstlicher Befestigung

Der Start und die Landung ist auf befestigten SLB erlaubt, die folgenden Anforderungen
genigen:

~ Der Reibungskoeffizient der Landebahn darf nicht kleiner als 0,3 sein

- die Landebahn darf nicht vereist sein

- die Stdrke der Wasserschicht darf nicht gréBer als 10 mm sein

- die Starke einer Schlammschicht oder vom nassen Schnee darf nicht gréBer als 12 mm sein
- die Starke einer trockenen Schneeschicht darf nicht groéBer als 50 mm sein.

01.09.1989
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2. Unbefestigte Landebahnen

a) Die Festigkeit des Grundes der Landebahn darf in Abhéngigkeit vom Gewicht des Flugzeuges
nicht kleiner als die 1lt. Tabelle festgelegte sein:

Gewicht (lg) l Festigkeit des Grundes (kp/cmz)
5700 - 5800 6,0

5350 5,5

5000 5,0

Fir Zwischenwerte der Festigkeit des Grundes ist zur Bestimmung des Startgewichtes des
Flugzeuges die lineare Interpolation zu verwenden.

b) Festigkeit einer festgefahrenen Schneeliberdeckung der Landebahn:

- flr regulédre Fluge 8,0 kp/cm2
-~ flir Einzelflige zum entsprechen- 2
den Flughafen 5,0 kp/cm

¢) Erlaubt sind Starts und Landungen auf unbefestigten Flugh&fen bei einer trockenen
Schneeschicht von hochstens 50 mm und bei einer feuchten Schneeschicht von héchstens

12 mm.
Verboten sind Start und Landung auf einer unbefestigten Landebahn mit einer aufge-

weichten oberen Schicht (Schmutz).

5
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03 o4 ) as az as
AHoartrerbourgsberwert
Abb. 2.6.2/1 Haftreibungsbeiwert
Beispiel: Reibungsbeiwert der SLB M= 0,42
max. Seitenwind (aus 0900) = 8 m/s
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l 2.7. GeSchwindileits- und Lastvielfachenbegrenzungeh l
2.7.1. Geschwindigkeitsbegrenzungen

Geschwindigkeit Symbol Ve Symboldziikggzﬁ:riftung
km/h

Rechnerische Grenz- v
geschwindigkeit max. max 410 -
Puldssige Gerate- v v
geschwindigkeit G zul . 355 G max
Maximal zulédssige Gerate- v _ 0 v 0
geschwindigkeit bei aus- a Lk =15 250 € max - LK 15
gefahrenen Landeklappen _ [5)

vg LK = 357 205 VG max - LK 35°
Maximal zulédssige Geréte- v 250 . v
geschwindigkeit fir das G Fw Gmax-FW
Ein- und Ausfahren des FW
Maximal zuléssige Geréte-
geschwindigkeit zum Aus- vg Int 180 Vemax-Int.
fahren der Interzeptoren
Anrollevolutions- v
geschwindigkeit ev Roll 125 -
Startevolutions- Vev Start 130 -
geschwindigkeit a

Evolutionsgeschwindig- v
keit fir den Obergang ev Ob 125 -
lin die 2. Platzrunde

Landeevolutionsge= v

[schwindigkeit ev Lande 120 -

Min. Fluggeschwindig-
keit (IAS) in ruhiger
Luft oder bei schwacher

Turbulenz
bei LAF
LK = 0° Vmin A0 190
LK = 15° v

min Aa 170

2.7.2, lLastvielfachenbéegrenzungen
1. Das positive zuléssige Betriebslastvielfache betrégt
- mit ausgefahrenen Landeklappen n = 2,0
y, zul. Betr. = 3,3 fiir LFZ mit max, TOW 5800 kg

Ay, zul. Betr. = 3,0 fir LFZ mit max. TOW 6000 kg
2. Das negative zuldssige Betriebslastvielfache betriagt
- mit ausgefahrenen Landeklappen n

= mit eingefahrenen Landeklappen n

y. zul. Betr.
- mit eingefahrenen Landeklappen n

(o)
-1 no

y, zul, Betr. =
y. zul. Betr. -

Anmerkung: Bei den zuldssigen Fluggeschwindigkeiten wird durch einen vollen Héhen -
ruderausschlag Ny, zul. Betr. = =~0,5 erreicht.

3. Lastvielfachenbegrenzung bei der Landung in Abhdngigkeit von der Landemasse
des Flugzeuges

M ande My, zul. Betr.
5400 3,08
8500 3,07
5600 3,06
5700 3,05
5800 3,04
6000 3,00

01.09.1989
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Anmerkung: Eine harte Landung erfolgte, wenn mindestens eine der nachfolgenden Bedin-

gungen eintrat:

- I"Iy>2,5

- Aufsetzen zuerst mit dem Bugfahrwerk
- Aufsetzen mit groRem Querneigungswinkel

= Landung vor der SLB

= Hinausrollen iber die SLB
Die Eintragung einer solchen Landung erfolgt im Beanstandungsbuch,

2.8.

2.8.1. Abkippgeschwindigkeit, Abkippwarnung

Begrenzungen infolge Stabilitat und Steuerbarkeit

l

Konfiguration Abkipp- Warn- x) Geschwindigkeit
geschwindigkeit geschwindigkeit bei cp, zul.
Flugmasse LK Fw Ve Ve ve

6000 o° eingef. 136 156 153
15° eingef., 122 143 135

35° ausgef. 109 129 121

o® eingef. 134 153 150

5800 15° eingef. 120 141 133
35° ausgef. 107 127 119

0° eingef. 131 148 146

5500 15° eingef. 116 137 128
35° ausgef. 103 122 114

x) Als Warngeschwindigkeit wird die Geridtegeschwindigkeit bezeichnet, bei der die Abkipp-
warnung anspricht (Tonsignal + Leuchtfeld der Warngeschwindigkeit). Wird die Flugge-
schwindigkeit verringert, dann beginnt das Flugzeug zu schiitteln (siehe 5,1.3.).

2.8.2. Schréaglagebegrenzungen

1. Zuléassige Schrédglagen beim Kurvenflug ohne Schisben:

a) mit zwei arbeitenden Triebwerken

b) mit einem arbeitenden Triebwerk

c) mit einem ausgefallenen Triebwerk
bei vg < 190 km/h

2.8.3.

a) Mit
b) mit

01,09,1989
Ausgabe: 1

zwei arbeitenden Triebwerken
éinem arbeitenden Triebwerk

maxXx., TOW 5800 kg I max o

G
Ve

30°

30°

1+ 5+

1+

15°

Evolutionsgeschwindigkeit in der Flugkonfiguration beim Steig-, Horizontal-
und Sinkflug in H = 400 m

TOW 6000 kg

220 km/h
190 km/h

Ve

Ve

225 km/h
195 km/h

2/6a
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2.9. Begrenzungen durch die Systeme des Flugzeuges

Die durch die Betriebszusténde und -arten der Systeme, Agjregate und Ausristung bedingten
Begrenzungen werden im Abschnitt 4.1. "Inbetriebnahme der Systeme und Ausriistungen” be-

schrieben.

2.9.1. Allgemeine Begrenzungen der Triebwerke

Benennung des Parameters MaB- Wert des Parameters
einheit min. Normal max.
Anlassen
Lufttemperatur zum Anlassen der Triebwerke o
ohne Vorwérmung C -20 - -
Temperatur zwischen den Turbinen beim Anlassen o
it AuBenbordspannungsquelle c - - 700
emperatur zwischen den Turbinen beim Anlassen o
mit Bordakkumulatoren ) (o - - 735
(730)
Drehzahl des Turboverdichters nach dem Durch-
drehen durch den Starter 18 -~ -
Hohe zum Anlassen des Triebwerkes im Fluge m - - 4000
Anzahl der AnlaBversuche -(und Kaltanlassen)
nacheinander mit Intervallen von 3 min - - - 5
IAuBentemperatur zum Anlassen im Fluge °c -20 - (+30)
Spannung der AuBenbordspannungsquelle
beim Anlassen (Leerlauf) \ 20 - 31
Zuldssiger Spannungsabfall der Bordakkumulatoren
bei Beginn des Anlassens (fir eine Zeit kleiner
4 s) v 14 - -
(-..) werte fur M 601 D
&
01.09,19389
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M601n/ 2) 601 B

L

Benennung des Parameters Mg&; it Wert des Parameters
e € min. normal max.
. 1) MPa 0,12
Schmierstoffdruck M/cm 1:2 -5 -
Echmierstoffdruck bei Moy MPa _  p.asbiso0,2q _
BO ... 101,5 % M/cm 1.8 bis 2,7
uldssige Erhdhung des Schmierstoffdruckes 1) MPa _ _ 0,01
bei Ultemperaturen von +20 °C bis +55 ©C M/cm 0,3
Kurzzeitiger Schmierstoffdruck beim Anlassen 1 MPa _ - 0,35
bei Temperaturen unter Null kg/cm 3,5
Benennung des Parameters :?E;eit Wert dee FParametors
min. normal max.
Flughdhe bei Ausfall aller Kraftstoffpumpen m - - 4000
Bchmierstoffsystem
Schmierstoffmenge im Behdlter eines 1 5 5 - 70
Triebwerkes ' )
Schmierstofftemperatur °c -20 -
Schmierstofftemperatur fiir die Beschleunigung 'oc 20 _ 85
des Triebwerkes
2) +0,02
Schmierstoffdruck MPa 0,12 0,25 0,35
(kp/em?)  [(1.2) j (2.5 £ 0,2) | (3.5)
Kurzzeitiger Schmierstoffdruck beim Anlassen 2) MPa - - 0,4
bei Temperaturen unter Null (kp/cm?2) (4)
Kurzzeitiger Abfall des Schmierstoffdruckes s - - 10
uf Null
Wassereinspritzsystem
Lufttemperatur zur Anwendung des Systems °¢c 21 - -
der Wassereinspritzung
Temperatur zum Ablassen des Wassers aus °c +é0 - _
idem System (am Boden)
Anwendungszeit min - - 1
Begrenzersystem
Spannung des Bordnetzes zur Anwendung v 20 - -
des ZEBO
Automatische Segelstellung
Flughohe mit eingeschaltetem System m - - 3000
01,09,1989
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2.9.2. Weitere Betriebsbegrenzungen bei Arbeit der Triebwerke

1

1.

Luftentnahme fir das Flugzeug

Die Luftentnahme darf bei Startleistung und Sonderleistung des Triebwerkes nicht gedffnet
werden. Diese Beschrédnkung betrifft nicht die Luftentnahme zur Erzeugung eines Unter-
druckes in den Protektoren der pneumatischen Enteisung der Vorderkanten des Tragfligels
und des Leitwerkes.

Bei Einschaltung der Entnahme erhéht sich die Gastemperatur bis zu 30 ®c. Deshalb ist nach
Einschalten der Luftentnahme die Leistungsstufe der Triebwerke so einzustellen, daB die
Temperatur zwischen den Turbinen den zulassigen Wert nicht Ubersteigt.

2. Probelauf der Triebwerke am Boden
Bei Startleistung der Triebwerke darf das Flugzeug wegen der verringerten Adhésionskraft
nicht ausschlieBlich mit Hilfe der Bremsen am Ort gehalten werden,
Deshalb sind beim Probelauf eines Triebwerkes mit Startleistung Bremsklétzer vor die
Haupt fahrwerke zu stellen und das Flugzeug gegen den Wind aufzustellen,

3. Anwendung Schubumkehr
Die Schubumkehr darf nur bei der Landung nach dem Aufsetzen und beim Rollen angewandt
werden. Die Anwendung im Flug ist verboten!

01,09,1989

Ausgabe: 2

2/9



[F Flugbetriebsdokymentation LH-410
[

3.

3.1.
3.1.1.
3.1.2.
3.2.
3.2.1.
3.2.1.1.
3.2.1.2.
3.2.1.3.
3.2.1.4.
3.2.2.
3.2.2.1.
3.2.2.2.
3.2.2.3.
3.2.2.4.
3.2.3.

3.2.3.1.
3.2.3.2.
3.2.3.3.
3.2.3.4.
3.2.3.5.
3.2.4.

3.2.4.1.
3.2.4.2.
3.2.4.3.

3.2.4.4.

3.2.4.5.
3.2.5.
3.2.5.1.
3.2.5.2.
3.2.5.3.
3.2.5.4.
3.2.6.
3.2.6.1.
3.2.6.2.
3.2.6.3.
3.3.
3.3.1.

3.3.2.
3.3.3.
3.3.4.
3.3.5.
3.3.6.
3.4.

3.4.1.

3.4,2,

01.09,1989
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Notverfahren

Kontrollkarten fir besondere Félle

Ubersicht der Kontrollkarten

Nutzung der Kontrollkarten

Handlungen in besonderen F&allen
Triebwerksbrand

Allgemeines

Triebwerksbrand am Boden

Triebwerksbrand (Tatigkeiten)

Triebwerksbrand nach Abstellen der Teiebwerke am Boden
Brand in den Flugzeugkabinen und im Frachtraum
Brand im Cockpit oder in der Passagierkabine
Brand im Gepéackraum

Nutzung der Handfeuerldscher

Brand im Flugzeug am Boden

Handlungen bei einer Notlandung auf dem Festland und
Havarie am Boden

Allgemeines

Handlungen der Besatzung vor der Notlandung

Technik der Notlandung

Evakuierung der Passagiere

Tatigkeiten der Besatzung bei einer Havarie am Boden
Landung mit defektem Fahrwerk

Allgemeine Reihenfolge der Handlungen

Landung mit eingefahrenem Fahrwerk

Landung mit ausgefahrenem Bugfahrwerk
(Hauptfahrwerke eingefahren)

Landung mit den Hauptfahrwerken
(Bugfahrwerk ist eingefahren)

Landung auf dem Bugfahrwerk und einem Hauptfahrwerk
Handlungen bei einer Notlandung auf dem Wasser
Allgemeines

Handlungen der Besatzung vor der Notlandung
Technik der Landung auf dem Wasser

Evakuierung der Passagiere

Landung bei Ausfall beider Triebwerke
Allgemeine Anweisungen

Stillstand beider Triebwerke in Héhen H 2 400 m
Stillstand beider Triebwerke in Hohen H < 400 m
Not- und Rettungsausriistung

Unterbringung der Not- und Rettungsausristung,
Evakuierungswege

Notausstieg

Handfeuerldscher -

Notbeil

Rettungsweste

Sanitédtskasten

Weitere besondere Fdlle (Verhalten)

Ausfall eines Triebwerkes beim Start, Landeanflug,
beim Durchstarten oder bei der Landung

Ausfall eines Triebwerkes und des Systems der automatischen
Segelstelilung beim Start oder beim Durchstarten

3/1
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3.4,3,

3‘.4 .4 L]
3,455,

3.4,10,
3.4,11,
34512,
344,13,
3,414,
3.45,15,
34516,
3'edta 17,
34,18,
3.4.19.
3,420,

34,21,
3.4.22,

3.4,23,
3,424,

3.4,25,

3.4,26,
3.4,27,

3,4,28,
3.4,.29,
3.4,30,

3.4,31,
3.4.32,
3.4,33,

34,34,

3,4.35,
3,4,36,
3,4,37,
3,4,38,
3,4,39,
3.4.40,

01,09,1989
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Ausfall eines Triebwerkes und vollsténdiger Ausfall
des Segelstellungssystems im Fluge

Nichtausfahren des Kompensationsinterzeptors nach Triebwerksausfall

Fehlende Signalisation des ausgefahrenen Kompensationsinterzeptors
bei Triebwerksausfall .

Selbsténdiges Einfahren des Kompensationsinterzeptors
beim Start mit einem ausgefallenen Triebwerk

Ausfall der Bereitschaftssignalisation des Kompensationsinterzeptors
beim Anrollen bis zum Erreichen der vy

Ausfall des Seitentrimmers in Neutralstellung und
nachfolgender Triebwerksausfall

Ausfall des Quertrimmers in Neutralstellung mit nachfolgendem
Triebwerksausfall

Selbstidndiges Fahren des Seitenrudertrimmers

Selbsténdiges Verstellen des Quertrimmers

Selbstandiges Ausfahren der Landeklappen

Selbsténdiges Einfahren der Landeklappen

Nichteinfahren der Landeklappén nach dem Start

Selbstdndiges Ausfahren des Kompensationsinterzeptors

Falsche Anzeige der Triebwerksbrandsignalisation

Ausfall des Hydraulikhauptéystems

Ausfall des Hydraulikhaupt= und Notsystem

Ausfall der Scheibenwischer wegen Druckabfall im Hydrauliksystem

Bremsen der Réder ist weder mit Haupt= noch mit Notsystem méglich,
Ausfall Bugradsteuerung und Scheibenwischerantrieb

Ausfall der Scheinwerfer beim Landeanflug in der Nacht

Ausfall beider Generatoren beim Start, Steigflug und beim
Streckenflug

Ausfall der Speisung von der Schiene S28
Nichtsignalisierter Ausfall eines der kunstlichen Horizonten

Aufeinanderfolgender Ausfall von zwei Horizonten

Ausfall beider Funkkompasse ARK~15M

Gleichzeitiger Informationsverlust vom System GMK-1GA,
den beiden ARK-15M und dem AGB-2 des zweiten Flugzeugfuhrers

Ausfall des Landeanflugsystems
Ausfall aller barometrischen Héhenmesser

Nichtansprechen des Enteisungssystems des Tragfligels
und des Leitwerkes

Ausfall der Enteisung eines Luftschraubenblattes
Vollstandiger Ausfall der Luftschraubenenteisung

Ausfall der Enteisung der 1, Gesamtdrucksonde und der .
linken Sonde fiir den statischen Druck bei Start und Landung

Ausfall der Enteisung der 2, Gesamtdrucksonde und der
rechten Sonde fir den statischen Druck bei Start und Landung

Ausfall der Beleuchtung der Gerite

Ausfall der Funkverbindung

Ausfall der Scheibenwischer

Startabbruch aus Grinden nicht in Verbindung mit TW=Ausfall
Ltockerung der Fracht

Nichteinfahren des Fahrwerkes nach dem Start
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3.1.
3.1.1.

3/2

Kontrollkarten fir besondere Falle
Ubersicht der Kontrollkarten

Triebwerksbrahd

X N O U N B

10
11

Brandhahn
Heizung
Loschen-Haupt
Drosselhebel
LS~Hebel
Stopphahn
Generator

Anlassen, ZEBO, Isolierventil,
KS-Pumpe

Wenn der Brand nicht geléscht ist:
(nach 10'' nach Ausldsen Hauptsystem)

Léoschen-Reserve
FS-Dienst
Landung

schlieBen
schlieBen
dricken
Leerlauf
Segelstellung
schlieRen
abschalten

abschalten

dricken
melden
durchfihren

Brand in den Kabinen und im Gepédckraum

1 Notsinken beginnen

2 FS-Dienst melden

3 Atemschutzmasken (bei Rauchentwicklung) aufsetzen

4 Kabinen und Gepéckraum kontrollieren

5 Handfeuerloscher anwenden

6 MaBnahmen zur Beliftung der Kabine anwenden

Triebwerksausfall

1 LS-Hebel Segelstellung
Generator abschalten

3 Stopphahn schlieBen
Nach Abstellen des Triebwerkes

4 KS-Pumpe ausschalten

5 Brandhahn schlieBen

6 Nicht bendtigte TW-Schalter ausschalten

7 Drosselhebel Leerlauf

01.01.1985
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l Anlassen des Triebwerkes in der Luft
1 Brandhahn ‘ - 6ffnen
2 | LS-Hebel ’ Segelstellung
3 | Drosselhebel ] Leerlauf
4 | Stopphahn ) schlieBen
5 Heizhng schlieBen
6 Leuchtfeld KS-Druck B leuchtet nicht
7 | Stopphahn 7 6ffnen
8 | Anlassen Triebwerk driicken )
Nach Einnahme Leerlauf :
9 | LS-Hebel o ' | kleine Stellung
[ Besondere Falle (Havarie) am Boden 3.2.3. J
Notlandung auf dem Festland 3.2.3.; 3.2.4. l‘
[ Notlandung auf dem Wasser 3.2.5. J

3.1.2. Nutzung der Kontrollkarten

1. Die Kontrollkarten sind ein Mittel zur Organisation der notwendigen schnellen Handlungen
der Besatzung in besonderen Fallen und bei der Entstehung schwieriger Situationen, her-
vorgerufen durch Defekte am Flugzeug, die unmittelbar die Flugsicherheit beeinflussen.

2. Auf den Kontrollkarten sind die notwendigen Handlungen verallgemeinert bezeichnet. Neben
der Bezeichnung der Karte ist ein Hinweis auf den entsprechenden Abschnitt des Handbuches
gegeben, der eine detaillierte Darlegung des gesamten Komplexes der Handlungen in besonde-
ren Féllen, die diese Karte vorsieht, beinhaltet.

Die Kontrollkarten: Besondere Félle (Havarieram Boden,
Notlandung auf dem Festland und
Notlandung auf dem Wasser)

sind in Anbetracht der Kompliziertheit der jeweiligen Situation und des Umfanges der
Handlungen in der Ubersicht als Kontrollkarte nicht erfaBt.

Aus den gleichen Grinden wird auch die Kontrollkarte "Brand in den Kabinen und im
Gepdckraum” nicht ausflhrlich ausgefuihrt.

3. Die Punkte der Karte, die durch einen senkrechten Strich gekennzeichnet sind, sind erst-
rangig und missen von der Besatzung ohne Hilfsmittel beherrscht werden, damit sie in
einer Notsituation ohne Zeitverlust in der richtigen Reihenfolge und im erforderlichen
Umfang ausgefihrt werden.

4. Bei einer Notsituation und vorhandener Zeitreserve ist der zweite Flugzeugfihrer ver-
pflichtet, nach der Durchfithrung der besonders gekennzeichneten Handlungen die entspre-
chende Kontrollkarte vorzulesen und dem Kommandanten bei der Abarbeitung der T&tigkeiten
die notwendige Unterstitzung zu geben sowie die Oberpriifung ihrer Ausfiihrung zu erméglichen.

3.2. Handlungen in besonderen Féllen
3.2.1. Triebwerksbrand
3.2.1.1. Allgemeines

1. Bei Entstehung eines Brandes in der Triebwerksgondel leuchtet an der entsprechenden
Signaltafel das Leuchtfeld “BRAND" auf und die Klingel ertént. Wenn der Brand in der 2.
Zone (Zone des Eingangsteils des Verdichters) entsteht, wird (automatisch) durch SchlieBen
einer Klappe der Ulkihler vom Brandherd getrennt.

2, Nach Ansprechen der Signalisation arbeitet der beobachtende Pilot die Reihenfolge der
Tatigkeiten bei Triebwerksbrand (Heizung aus = durch linken Piloten).

Achtung! Beachte eventuelles Fehlansprechen der Trlebwerksbrand31gnal1sat1onl
Vergleiche dazu 3.,4,16.

3. Die Reihenfolge der Handlungen &ndert sich bei visueller Feststellung des Brandes, wenn die
Signalisation nicht angesprochen hat, nicht.

(
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4. Das Léschsystem wird unmittelbar von den Bordakkumulatoren gespeist. Infolge
die Knépfe LOSCHEN HAUPT/RESERVE auch dann unter Spannung, wenn die Schalter
"AKKUMULATOR I/II" ausgeschaltet sind.

LH-410

dessen stehen
“GENERATOR L/R",

3.2.1.2. Triebwerksbrand am Boden

Beim Entstehen eines Triebwerkbrandes beim Rollen oder auf dem Abstellplatz ist

entsprechend
Punkt 3.2.1.3. TRIEBWERKSBRAND IN DER LUFT zu handeln.

3.2.1.3. Triebwerksbrand (Tétigkeiten)
Nach dem Aufleuchten des Leuchtfeldes "BRAND" mit gleichzeitigem Erténen der Klingel ist die

Kontrollkarte "TRIEBWERKSBRAND" abzuarbeiten. -

1. Brandhahn ‘ schlieBen

2. Hebel=-Heizung schlieBen (nach unten)
3. Knopf "LOSCHEN-HAUPT™ dricken (Flombe losen)
4. Drosselhebel Leerlauf-

5. LS-Hebel Segelstellung

~6. Stopphahn schlieBen

7. Schalter “GENERATOR" ausschalten

8. Sicherungsschalter:
ANLASSEN, ZEBO, ISOLIERVENTIL

KS-Pumpe ausschalten

Wenn es-nicht gelungen ist,
Leuchtfeld "BRAND"

{nach 10 s nach Ausldsen des Hauptsystems)

den Brand zu léschen,
verlischt nicht

9. Knopf "LOSCHEN-RESERVE" dricken
In diesem Fall wird das brennende Triebwerk vom Feuerldsch- -
system des einsatzbereiten Triebwerkes versorgt.
Damit bestehen keine weiteren Léschméglichkeiten.
Achtung! Ein Anlassen des Triebwerkes nach dem Brand
ist verboten!
10. Flugsicherungsdienst melden
Wenn der Brand geléscht ist:
11. Sinken -und Landung auf ndchsten Flugplatz durchfihren
Wenn der Brand nicht geléscht ist: h
12. Notsinken und Landung auf dem nédchsten Flugplatz oder
; einer geeigneten Notlandeflache durchfihren

Anmerkung: Nach Abstellen des Triebwerkes ist der Flug
mit einem ausgefallenen Trlebwerk durchzu- .
fuhren.

3.2.1.4. Triebwerksbrand nach Abstellen des Triebwerkes am Boden

Wenn nach dem Abstellen des Triebwerkes Kraftstoffreste in der Brennkammer oder im Gasaus-
trittssystem .verbrennen, kommt es zu Rauch- und manchmal sogar zu Flammenaustritt am Gasaus-
trittssystem. Dabei ist auf Grund ungleichm&Biger Erwarmung eine Besch&digung der Brennkam-
mern méglich.

Bei Rauch- und Flammenaustritt nach dem Abstellen des Triebwerkes ist sofort. entsprechend
Punkt 4.1.2.3. "KALTDURCHDREHEN DES TRIEBWERKES" zu handeln.

3.2.2. Brand in den Flugzeugkabinen und im Frachtraum
(Allgemeine Handlungen entsprechend FBH ausfiihren)

3.2.2.1. Brand im Cockpit oder in der Passagierkabine

1. Bei Entstehung von Rauch im Cockplt sofort die in der Ndhe der Rauchquelle sich befind-
liche Klapptlir des Cockpits &ffnen.
Bei Schwierigkeiten in der Bestimmung der Rauchentwicklungsstelle ist es notwendig, bis zur
Rauchbeseitigung beide Klapptiren des Cockpits zu 6ffnen.
Falls sich an Bord Rauchschutzmasken befinden, legt der Kommandant die Rauchschutzmaske an
und gibt danach dem zweiten Flugzeugfihrer das Kommando zum Anlagen der Rauchschutzmaske,

Bei der Entstehung von Rauch in der Passagierkabine sofort beide Klapptiren des Cockpits
bis zur Rauchbeseitigung &6ffnen,

, ) 01.01.1985
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2, Brandherd bzw. Rauchquelle ermitteln und mit dem Handfeuerldscher léschen.

3. Bei Brédnden im Flugzeug ist zu verhindern, daB sich die Passagiere im hinteren und vorderen
Teil des Flugzeuges konzentrieren, weil sonst eine unzuléddsige Schwerpunktlage entsteht.

Die Besatzung hat zu verhindern, daB unter den Passagieren Panik entsteht. Der zweite
Flugzeugfiihrer hat die Passagiere einzuweisen. ‘

4. Wenn der Brand im FIug nicht beseitigt werden kann, sind nach der Landung des Flugzeuges
alle Rettungsmittel fir die Evakuierung der Passagiere aus dem Flugzeug und ihren Abtrans-
port in sichere Entfernung zu benutzen.

3.2.2.2. Brand im Gepéckraum einschlieBlich Bereich Dunkelkammer

Bei einem Brand im hinteren Gepdckraum hat die Besatzung ebenso zu handeln wie unter
Punkt 3.2.2.1. - :

3.2.2.3. Nutzung der Handfeuerldscher

Zum Ldschen von Braénden an Bord des Flugzeuges sind zwei Handfeuerléscher mit einem Inhalt von
je 0,5 1 vorhanden. - -

1 Feuerldscher im Cockhit
1 Feuerldscher in der Passagierkabine

Die Unterbringung der Feuerléscher ist auf der Abb. 3.3.1/1 dargestellt,
Die Gebrauchsanleitung wird im Punkt 3.3.3. beschrieben.
Auf dem Gehduse des Feuerldschers ist ebenfalls eine Gebrauchsanleitung abgebildet.

3.2.2.4. Brand im Flugzeug am Boden

Einen Brand im Flugzeug am Boden hat der Kommandant sofort dem Flugsicherungsdienst zu melden.
Der zweite Flugzeugfilhrer hat mit dem Léschen des Brandes zu beginnen. Er hat unter Ausnutzung
aller Bordrettungsmittel das Verlassen des Flugzeuges durch die Passagiere einzuleiten und
daflir zu sorgen, dal sie sich in sicherer Entfernung vom Flugzeug aufhalten.

3.2.3. Handlungen bei einer Notlandung auf dem Festland und Havarie am Boden
3.2.3.1. Allgemeines

Hauptaufgabe der Besatzung bei einer Notlandung ist die Gewéhrleisfung der Sicherheit der
Passagiere bis zur Landung und beim Verlassen des Flugzeuges. ° '

Die Besatzung hat- alle erforderlichen MaBnahmen entsprechend FBH 5,2,1., durchzufiihren.
Der zweite Flugzeugfiihrer hat die Passagiere auf die Notlandung vorzubereiten,

3.2.3.2, Handlungen der Besatzung vor der Notlandung

1. ?er zweite Flugzeugfihrer schaltet auf Kommando des Kommandanten das Leuchtfeld
'Bltte'anschqallen" ein, 6ffnet die Tiiren zwischen Cockpit und der Passagierkabine und
informiert die Passagiere (ber die bevorstehende Notlandung.

“2. Der 2. Pilot muB den abnehmbaren Teil des Sitzes entfernen (nur LB-Variante).
Mit der linken Hand ist der Stift in Richtung nach vorn herauszuziehen und damit den
abnehmbaren Teil des Sitzes zu entfernen (der Stift befindet sich zwischen dem festen
und abnehmbaren Teil des Pilotensitzes). :

3. Der.z.A?ilot"befestigt beide Halften der Zwischenwand zwischen Cockpit und Passagier=~
kabine -in gedffneter Stellung und Uberzeugt sich von der geéffneten Stellung der Sperre
des Notausstieges. - '

- .
e
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3.2.3.3. Die Technik der Notlandung
1. Allgemeine Lage - .

a) In allen Féllen der Notlandung auf dem Festland wird die Landung mit Landeklappenstel

" lung 35° und ausgefahrenem Fahrwerk empfohlén, mit Ausnahme der Landung auf Oberfléchen
mit starken Unebenheiten, bei denen die Landung mit eingefahrenem Fahrwerk empfohlen
wird. ’
Die Entscheidung iber das Ausfahrerides Fahrwerkes auBerhalb des Flugplatzes f&llt der
Kommandant selbstandig in Abhéngigkeit vom Zustand der Oberfléche des ausgewéhlten
Platzes und vom Relief der Umgebung. . )
Die Mittel zum Bremsen sind nach Einschdtzung des Kommandanten vellsténdig oder teil-
weise in Abhangigkeit von den Bedingungen der Landung zu verwenden. -

b) Vor der Landung ist nach Moéglichkeit die Flugmasse durch den Verbrauch des Kraftstoffes
* auf das notwendige Minimum zu reduzieren.

¢) Bei der Landung mit zwei stehenden Triebwerken ist es notwendig zu bericksichtigen, daB
die beste aerodynamische Giite, die die Flugweite des"motorlosen_Flug§euge§ bestimmt, mit
eingefahrenen Landeklappen erreicht wird. Dabei betrégt die M191malhohe fir das Ausfah-
ren des Fahrwerkes mit dem Notsystem 300 m/etwa 60 s und die Hbhe fir das Ausfahren der
Klappen auf 35° noch 250 -~ 300 m/etwa 25 s.

d) In Féllen der Landung mit zwei stehenden Triebwerken oder des Ausfalls beider Generato-
ren vor dem Landeanflug ist es notwendig, alle Verbraucher, deren Sicherungsschalter an
der Deckenschalttafel nicht gelb markiert sind, auszuschalten.

"Bei der Landung -in der Nacht ist der Schalter "Notbeleuchtung" einzuschalten.

e) Vor der Landung missen beide Flugzeugfiihrer die Stellung der Sessel und den Festsitz der
Gurte Uberprifen. . :

2. a) Vor dem Landeanflug kontrolliert der 2. Flugzeugfihrer, daB alle nicht gelb gekennzeich-

neten Sicherungsschalter ausgeschaltet:sind (sofern nicht benttigt; vgl. mdégliche Arten
einer Notlandung nach FBH 5.2.1.). . )

Beim Anflug in der Nacht wird die Stellung des Schalteréi“Notbeleuchtung“ in der Stellung
"ein" kontrolliert,

b). Auf Kommando des Kommandanten sind durch den 2. Piloten die Fahrwerke auszufahren und da-
nach die Landeklappen auf 35°.

c) Der Ubergang zur Landung erfolgt wie bei einer gewdhnlichen Landung. Beim Landeanflug mit
2 stehenden Triebwerken ist nach den Empfehlungen des Abschnittes "Landung bei Ausfall
beider Triebwerke" zu verfahren. Falls die Fahrwerke nicht ausgefahren werdén kodnnen
oder bei Notwendigkeit einer Landung mit eingefahrenem Fahrwerk ist nach den Empfehlungen
des Abschnittes 3.2.4. “Landung mit defektem Fahrwerk" zu verfahren. :

Beim Landeanflug in der Nacht sind nach dem Sinken auf die Hothe 100 - 150 m die Schein-
werfer einzuschalten. '
Besondere Aufmerksamkeit ist auf die Bestimmung der Hthe des Abfangens zu legen.

d) Bei Notlandung auBerhalb von Flugpl&tzen sind die Interzeptoren nicht zu benutzen,
e) Unmittelbar vor der Bodenberihrung sind durch den 2. Piloten die Triebwerke abzustellen

und die Brandhéhne zu schlieBen (die Hebel der Brandhdhne sind in die Stellung “ge-
schlossen” zu stellen).

f) Nach der Landung ist die Stromversorgung des Flugzeuges abzustellen.

Warnung! Die Evakuierung aus der Tir des Notausstieges auf der rechten Bordseite kann
- beginnen, nachdem man sich Uberzeugt hat, daB sich die Luftschraube des rech-
ten Triebwerkes nicht dreht.

3.2.3.4. Evakuierung der Passagiere ; '
1. Allgemeines

a) Alle Vorbereitungen der Passagiere, ihre Einweisung und die Uberprifung der getroffenen
MaBnahmen missen im Moment der Landung abgeschlossen sein.

b) Die Handlungen aller Besatzungsmitglieder nach dem Stillstand des Flugzesuges sind auf
der Grundlage des Ablaufplanes durchzufihren (siehe Pkt. 2.)

Erst nach Stillstand des Flugzeuges sind die Handlungen zu beginnen. Spezielle Komman-
dos fir die Rettungshandlungen werden nicht gegeben.

c) Das Verlassen des Flugzeuges durch die Passagiere hat in der festgelegten Reihenfolge
sofort nach dem Stillstand des Flugzeuges zu beginnen.

Anmerkung: 1. Im Falle einer starken Beschddigung des Flugzeuges bei der Notlandung und
dem VerschluB beider Tiliren (Einstiegstir und Nottir) muB die Besatzung
durch Schaffung einer Not6ffnung (mit dem Notbeil) im hinteren Teil des
Rumpfes unterhalb der Kleiderablage den Ausstieg der Passagiere gewdhr-
leisten.

2. Bei der Evakuierung aller Personen aus dem Flugzeug miissen nach Méglichkeit
beide Tlren zur Beschleunigung des Verlassens ausgenutzt werden.

01.09,1989
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2. Ablaufplan nach der Notlandung auf dem Festland
a) Kommandant: '
- leitet das Verlassen des Flugzeuges
- verlaBt als Letzter das Flugieug.
b) Zweiter Flugzeugfihrer:

- Eingangstir in der linken Rumpfseite 6ffnen (bei Verkeilung der Tir des vorderen Not~-
ausstieges ist mit der Axt im hinteren Teil des Rumpfes im Bereich der Garderobe eine
Uffnung in die Rumpfbehdutung zu schlagen (Abb. 3.2.3/1) :

- mit Hilfe eines vorher ausgesuchten Passagiers das Verlassen des Flugzeuges gewédhr-
leisten

- verlaBt das Flugzeug nach dem letzten Passagier
~ alle Passagiere sind mindestens 100 m vom Flugzeug entfernt in Sicherheit zu bringen

- bei Notwendigkeit erweist er den Passagieren 1. Hilfe, die sich bei der Notlandung
verletzt haben.

Abb. 3.2.3/1 Schaffung einer Not6ffnung zum Verlassen des Flugzeuges

3.2.3.5. Tatigkeiten der Besatzung bei einer Havarie am Boden

1. Bei einer Havarie am Boden wéhrend des Starts, der Landung, des Rollens oder im Stand,
wenn keine Zeit zur Durchfihrung aller VorbereitungsmaBnahmen ist, ist die Besatzung ver-
pflichtet, sofort alle MaBnahmen zur Evakuierung der Passagiere aus dem Flugzeug und zur
Brandverhitung zu treffen.

2. Sowie festgestellt wurde, daB die Situation im Flugzeug eine Notsituation ist, beginnen
der 1. und 2. Flugzeugfihrer nach dem Havarieplan auf dem Lande zu handeln,
vgl. Punkt 3.2.3.4.2,

3.2.4. Landung mit defektem Fahrwerk
3.2.4.1. Allgemeine Reihenfolge der Handlungen
1. Allgemeine Anweisung

In dem Fall, wenn trotz Einleitung aller MaBnahmen gemdB LH 4.1.1.4. alle 3 Fahrwerke

nicht ausgefahren und in ausgefahrener Stellung verriegelt werden kénnen, dann ist es

notwendig, in Abhdngigkeit von der Situation und unter Beachtund der Empfehlungen, die
in den Punkten 3.2.3.2., 3.2.3.3., 3.2.3.4. und 3.2.3.5. dieses Abschnittes festgelegt
sind, die Landung durchzufiihren.

Warnung! Eine Landung mit defektem Fahrwerk ist niemals auf einer Landebahn mit be-
festigter (kinstlicher) Oberflédche durchzufihren.

C1.01.1985
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2. Reihenfolge der Handlungen
a) Bis zum Beginn des Manévers "Ubergang zur Landung"
- AZS Leuchttableau: einschalten

- Anschnallgurte des Piloten: Zuverldssigkeit der Befestigung
Uberprifen.

b) Der Ubergang zur Landung ist in normaler Art und Weise durchzufihren, dabei sind Uber-
méBig groBe Gleitwinkel zu vermeiden, weil der Widerstand des Flugzeuges mit eingefahre-
nem Fahrwerk kleiner ist.

c) Im Verlauf des Ubergangs zur Landung:

- Landeklappenhebel: 35°
- AZS Kraftstoffpumpen links und rechts: ausschalten
- die lUbrigen nicht bendtigten elektrischen

Verbraucher: ausschalten

Achtung! Es ist selbstverstédndlich, daB im eingeschalteten Zustand verbleiben:

Akku I, II; Signalisationstableau (4 AZS); Brandsignalisation; Fahrwerk;
Landeklappe; Havariedatenregistriergerat; Notbeleuchtung.

d) Vor dem Beginn des Abfangens

- Drosselhebel der Triebwerke: Leerlauf

- Stopphahn: geschlossen

- Brandhahn: geschlossen

- Verstellhebel der Luftschraubensteigung: Segelstellung
- Flugzeug stromlos machen, AZS Akku I, II: ausschalten

e) Nach dem Stillstand des Flugzeuges ist durch die Besatzung aus der Kabine der Umfang der
Beschadigungen zu uUberprifen, besonders an den Stellen der Kraftstoffbehdlter und Trieb-
werke.

Die Besatzung hat sich zu Ulberzeugen, daB kein Anzeichen eines Brandes vorliegt. Bei
Vorhandensein von Anzeichen eines Brandes sind MaBnahmen der Brandbekampfungzu ergreifen.

f) Die Evakuierung der Passagiere ist in Ubereinstimmung mit der Havarieinstruktion durch-
zufihren.

3.2.4.2. Landung mit eingefahrenem Fahrwerk

Wenn es auch mit dem Notsystem nicht méglich ist, das Fahrwerk auszufahren oder der Kommandant
entscheidet, daB eine Landung mit eingefahrenem Fahrwerk vorzuziehen ist (bei Notlandung auBer-
halb eines Flughafens), dann ist es notwendig, folgende Reihenfolge der Handlungen zu be-
achten:

- Auswédhlen der geeigneten Umgebung ohne Hindernisse, nach Méglichkeit mit weichem Grund
(z. B. Wiese, abgeerntetes Feld usw.).

- Das Flugzeug muB die Erde mit minimaler Landegeschwindigkeit berihren, ohne Uberschuf an
kinetischer Energie, um einen nicht steuerbaren Aufprall des Flugzeuges bei Bodenberihrung
zu vermeiden.

- Vor der Bodenberiihrung muB das Flugzeug in die Lage gebracht werden, daB die erste Beruh-
rung am Heckteil des Rumpfes erfolgt. Niemals ist eine Landung sofort mit der gesamten un-
teren Oberfléche des Rumpfes durchzufilihren.

Im dbrigen ist die allgemeine Reihenfolge der Handlungen wie bei Landungen mit defektem
Fahrwerk durchzufihren, die im Pkt. 3.2.4.1. angefiuhrt ist.

3.2.4.3. Landung mit ausgefahrenem Bugfahrwerk (Hauptfahrwerke eingefahren)

Wenn es mdglich ist, das Bugfahrwerk einzufahren, dann wird empfohlen, die Landung mit ein-
gefahrenem Fahrwerk (s. Pkt, 3.2,4.2.) durchzufdhren

Wenn sich das Bugfahrwerk nicht einfahren 1&Bt, dann ist, indem man die allgemeine Reihen-
folge der Handlungen anwendet, die im Punkt 3.2.4.1. angefihrt ist, das Flugzeug vor der
Beriuhrung mit der Erde so auszurichten, daB der erste LandestoB auf das Heckteil des
Rumpfes erfolgt.

3.2.4.4. Landung mit den Hauptfahrwerken (Bugfahrwerk ist eingefahren)

Indem man die gllgemeine Reihenfolge der Handlungen beachtet, die im Punkt 3.2.4.1. angefihrt
sind und die normale Steuertechnik anwendet, ist anzustreben, beim Ausrollen mit Hilfe des
Héhenruders die Nase des Flugzeuges nach Méglichkeit so lange wie méglich iber dem Horizont
zu halten. ’

Warnung! Die Breméanlage ist nicht zu benutzen!

01.01.1985
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3.2.4.5. tandung auf dem Bugfahrwerk und einem Hauptfahrwerk

Unter Einhaltung der allgemeinen Reihenfolge der Handlungen, die im Punkt 3.2.4.1. angefihrt

sind, ist das Flugzeug vor dem Aufsetzen nach der Seite des ausgefahrenen Hauptfahrwerkes zu

neigen, und diese Schrédglage ist nach Méglichkeit so lange wie méglich mit Hilfe der Querruder
und der Bugradlenkung zu halten.

Achtung! Zur Verkirzung des Rollweges kann eine geméBigte Bremsung des Rades des ausgefah-
renen Hauptfahrwerkes erfolgen.

3.2,5. Handlungen bei einer Notlandung auf dem Wasser
3.2.5.1. Allgemeines

1. Hauptaufgabe der Besatzung bei einer Notlandung auf dem Wasser ist die Gewahrleistung der
Sicherheit der Passagiere, ihrer Evakuierung und der notwendigen Hilfeleistung (Handlungen
entsprechend FBH 5.2.2.).

3.2.5.2, Handlungen vor der Notlandung

1. Der zweite Flugzeugfihrer schaltet auf Kommando des Kommandanten das Leuchtfeld "Bitte
anschnallen” ein, 6ffnet die Tiren zwischen dem Cockpit und Passagierkabine und infor-
miert die Passagiere Uber die bevorstehende Landiung auf Wasser.

2. Der 2. Flugzeugfithrer verriegelt die Tiiren vom Cockpit zur Passagierkabine in gedffneter
Stellung, kontrolliert die Entriegelung der Nottir und bereitet die Schwimmwesten fir den
Kommandanten und fir sich vor.

3.2.5.3. Technik der Landung auf dem Wasser

1. Allgemeine Festlegungen

a) In allen Fallen von Landungen auf dem Wasser ist die Landung mit eingefahrenem Fahrwerk
und Landeklappen in Stellung 35° durchzufihren, Beim Landeanflug mit 2 defekten Trieb-
werken ist zu bedenken, daB das beste Gleitvermégen (Gleitzahl) des Flugzeuges, das
eine bestimmte Flugweite des motorlosen Sinkens erméglicht, mit eingefahrenen Lande-
klappen erreicht wird, o
Die Minimalhéhe fiir den Beginn des Ausfahrens der Landeklappen auf 35  vom Nothydraulik=-
system betrédgt 300 m.

b) In den Féllen der Landung mit 2 defekten Triebwerken oder mit 2 defekten Generatoren
s;nd vzrldem Obergang zur Landung alle fir die Notlandung nicht benétigten Verbraucher
abzuschalten.

c) Vor dem Ubergang zur Landung ist das Ventilationssystem abzuschalten (zur Vermeidung
Qes Wassereinbruchs in den Rumpf nach der Wasserung), und beim Ubergang zur Landung
in der Nacht ist die Notbeleuchtung einzuschalten.

d) Vor der Landung sind von beiden Piloten nacheinander die“Rettungswesten anzulegen,
diese sind nicht aufzublasen.
Die Arretierung der Sitze und der Anschnallgurte ist zu iberprifen.

2. Auswahl des Landeplatzes auf dem Wasser

Die Auswahl des Landeplatzes erfolgt nach FBH 5,2.2. Punkt 1 .

01.09,1989
Ausgabe: 2 3/9



U[J_EI Flugbetriebsdokumentation LH-410
| o

3. Durchfihrung des Uberganges zur Landung und die Landung

a) Beim Ubergang zur Landung ist durch den Kommandanten des Luftfahrzeuges das Ventilations-
system abzuschalten (der Handgriff Ventilation ist in die &uBerste untere Stellung zu
schieben), die Notbelepchtung ist einzuschalten (bei Landung in der Nacht) und die ein-
gefahrene Stellung der Fahrwerke ist zu kontrollieren (der Fahrwerksbedienhebel befindet
sicz in Stellung eingefahren, die grinen Lampen der ausgefahrenen Stellung leuchten
nicht),

b) Auf Kommando des Kommandanten sind durch den 2. Piloten die Landeklappen in Landestél—
lung (35°) auszufahren. -

c) Der Ubergang zur Landung bis zum Beginn des Abfangens ist so wie bei einer gewdhnlichen
Landung durchzufihren. Die Abfanghéhe ist mit dem Funkhéhenmesser zu kontrollieren.
Beim Ubergang zur Landung mit 2 defekten Triebwerken ist nach den Empfehlungen des Ab-
schnittes "Landung bei Ausfall beider Triebwerke", Abschnitt 3.2.6., zu verfahren.
Bei Landung auf dem Wasser in der Nacht sind nach dem Sinkflug auf eine Hdhe von
100 - 150 m die Scheinwerfer einzuschalten. Besondere Aufmerksamkeit ist auf die Ermitt-
lung der Abfanghéhe zu legen.

d) Bei der Landung sind die Interzeptoren nicht auszufahren.

e) Zu Beginn des Abfangens ist durch den 2. Piloten in die Passagierkabine zu melden:
"Achtung, Landung!".

f) Im Abfangprozef meldet der 2. Pilot dem Kommandanten laufend die Werte des Gleitwinkels
nach dem Index des Horizontes.

g) Am Ende des Abfangens ist das Flugzeug in unmittelbarer Ndhe zur Wasseroberflédche zur
Wasserung mit méglichst geringer Geschwindigkeit zu halten. -
Der Anstellwinkel im Moment der Wasserung wird mit bis 10° empfohlen, Schrédglagen und
Schieben sind nicht zulédssig.

Warnung! Eine Erhéhung des Anstellwinkels am Ende des Abfangprozesses uUber 10° ist
nicht zulédssig, um eine gefdhrliche Anndherung zum Winkel des Strémungsabrisses
zu vermeiden.

Es ist notwendig, den empfohlenen Gleitwinkel mit gleichm&Bigen Bewegungen der Steuer-
sdule herzustellen, plotzliche VergroBerungen des Gleitwinkels sind nicht zuléssig.

h) Unmittelbar nach der Wasserung sind durch den 2. Piloten beide Triebwerke abzustellen und
die Brandhéhne zu schlieRBen (die Brandhdhne sind in die Stellung "Geschlossen" zu
stellen).

i) Nach der Wasserung ist das Flugzeug stromlos zu machen.

3.2.5.4. Evakuierung der Passagiere
.1. Allgemeine Festlegungen

a) Die gesamte Vorbereitung der Passagiere und die Uberprifung der durchgefihrten Sicher-
heitsmafnahmen muB im Moment der Landung vollsténdig abgeschlossen sein.

b) Die Handlungsweise beider Besatzungsmitglieder nach dem Stillstand des Flugzeuges
basiert auf dem Havarieablaufplan, s. Pkt. 2.
Der Handlungsbeginn des Havarieablaufplanes ist der Stillstand des Flugzeuges. Jeder
der Piloten muB seine Pflichten in den Handlungen nach dem Havarieablaufplan genau
kennen. Spezielle Kommandos bei der Durchfiihrung der Havariehandlungen werden nicht
gegeben.

c) Nach dem Stillstand des Flugzeuges wird sich eine Schréglage von ca. 12° nach links
oder rechts ergeben, dabei liegt eine der beiden Rumpftliren unter dem Wasserspiegel.
Bei einer Schraglage auf die linke Tragflédche erfolgt die Evakuierung der Passagiere
durch die Tir des Notausstieges (vorn), bei Schrédglage auf die rechte Tragflédche durch
die Einstiegstir. "

d) Die Evakuierung der Passagiere in der Reihenfolge, die im Havarieablaufplan festgelegt
wurde, muB sofort nach dem Stillstand des Flugzeuges beginnen.
2. Havarieablaufplan nach der Wasserung
a) Kommandant des Luftfahrzeuges
~ leitet die Evakuierung

~ schaltet das System der Gasfillung der Rettungsweste ein und evakuiert sich nach
Evakuierung aller Passagiere und des 2. Piloten aus dem Flugzeug.

b) 2. Pilot

6ffnet in Abhingigkeit von der Lageldes Flugzeuges die Tiir, die sich lber dem Wasser-
spiegel befindet :

- gibt den Passagieren das Kommando zum Einschalten der Gasflillung der Rettungswesten

- evakuiert mit Hilfe eines vorher ausgewdhlten und eingewiesenen Passagiers die
Passagiere

schaltet nach der Evakuierung aller Passagiere die Gasfiullung der Rettungsweste ein
und evakuiert sich aus dem Flugzeug.

01.01.1985
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3.2.6. Landung bei Ausfall beider Triebwerke

3.2.6.1. Allgemeine Anweisungen

Im Falle des Stillstandes:beider Triebwerke im Flug ist es notwendig, folgende optimale Ge-
schwindigkeiten in Abhéngigkeit von der Landeklappenstellung des Flugzeuges (bei Flugmassen
von 5500 lkg) aufrecht zu halten:

Ausfahrwinkel der Landeklappen 0° | 15° 15° l 35°
Stellung des Fahrwerkes_ eingefahren ausgefahren

optimale Geschwindigkeit EE (VIAS) 180 180 165 155
Maximale Gleitzahl K 14 12,3 10,3 8,9

3.2.6.2. Stillstand beider Triebwerke in Hdéhen H 2 400 m

1.

10.

11.

1z2.

01.
Ausgabe: 1

Die Geschwindigkeit im Sinkflug ist aufrecht zu halten, die in der Tabelle in Abh&ngigkeit
von der Landeklappenstellung des Flugzeuges ausgewiesen ist. Zur Sicherung einer Reserve an
kinetischer Energie fir die Berichtigung méglicher Fehler bei der Berechnung des Landeanflu-
ges und des Abfangens usw. wird empfohlen, die optimalen Geschwindigkeiten, die in der Ta-
belle ausgewiesen sind, um 5 bis 10 % zu erhdhen.

Durch den 2. Piloten sind die Handlungen in UObereinstimmung mit den ersten Punkten der Not-
kontrollkarte "Ausfall des Triebwerkes", LH Pkt. 3.1.1. durchzufihren.

Alle Verbraucher, die nicht mit gelben Streifen an den oberen Paneelen gekennzeichnet sind,
sind auszuschalten. ’

Dem Flugsicherungsdienst ist der besondere Flugzustand des Flugzeuges mitzuteilen.
Die Flugweite des Flugzeuges ist nach der Formel

L =KxH )
zu bestimmen.

Der Landeplatz ist auszuwdhlen.

Die Notlandung auBerhalb des Flughafens wird empfohlen, nach Méglichkeit mit ausgefahrenen
Fahrwerken durchzufiihren. Die Entscheidung lber die ZweckméBigkeit des Fahrwerkausfahrens
entscheidet in Abhéngigkeit vom Zustand und Relief des Notlandeplatzes der Kommandant des
Flugzeuges.

Das Fahrwerkausfahren ist vom Notsystem durchzufihren. Die Zeit zum Ausfahren des Fahrwerkes
vom Notsystem betrédgt ca. 60 s.

Es wird empfohlen, eine Geschwindigkeit von 5 bis 10 % Uber der optimalen, die in der Ta-
belle fir die entsprechende Landeklappenstellung angegeben wurde, aufrecht zu halten. Da-
bei betrégt die vertikale Sinkgeschwindigkeit mit eingefahrenen Landeklappen und ausge-
fahrenem Fahrwerk ca. 4,5 - 5,0 m/s und mit eingefahrenem. Fahrwerk ca. 4 - 4,5 m/s.

Bis zu einer Hohe von 300 m wird .empfohlen, den Flug mit eingefahrenen Landeklappen durch-
zufihren. *

Bei Vorhandensein einer Hb6henreserve und bei GewiBheit, die Berechnung des Landeanfluges
richtig durchgefiihrt zu haben, ist die Landeklappe vom Notsystem auf 15° auszufahren.

Es wird empfohlen, die Fluggeschwindigkeit im Verhdltnis zu der Tabelle angegebenen um

5 - 10 % zu erhéhen, um eine Reserve an kinetischer Energie zur Berichtigung-mdglicher
Fehler und zur Prézisierung des Landeanfluges zu schaffen.

Das Ausfahren der Landeklappen auf 35° ist bei Vorhandensein einer Hohenreserve durchzu-
fahren.

Die vertikale Sinkgeschwindigkeit beim Flug mit optimaler Geschwindigkeit mit Landeklappen,
die auf 35° ausgefahren sind, betrédgt mit ausgefahrenem Fahrwerk ca. 5,5 m/s und mit einge-
fahrenem Fahrwerk-ca. 5,0 m/s.

Die Abfanghdéhe ist wie die bei normaler Landung, dabei ist das Abfangen energischer durch-
zufihren.

Vor der Landung mit ausgefahrenem Fahrwerk ist der Druck im Hydraulikdruckspeicher des
Bremssystems zu Uberpriufen. Bei einem Druck Uber 40 kp/cm2 ist eine normale Bremsung ge-
wihrleistet. Bei einem Druck unter 40 kp/cm2 oder bei fehlendem: Druck ist eine Notbremsung
mit Hilfe der Standbremse durchzuflhren. Die Notbremsung erfolgt durch den 2. Piloten auf
Kommando des Kommandanten. '

Beim Landeanflug sind die Verbraucher von Elektroenergie auszuschalten, mit Ausnahme von:

- Akku I, II; Signalisationstableau (4 AZS); Brandsignalisation; Fahrwerk; Landeklappen;
Havariedatenregistriergerédt, Notbeleuchtung.

Vor dem Beginn des Abfangens sind die ‘Sicherungsautomaten auszuschalten und die Elektrover-
sorgung des Flugzeuges abzuschalten.

Anmerkung: Unmittelbar von den Akkumulatoren werden folgende Verbraucher versorgt:

vom Akku I - System SARPP - 12
-~ linker Feuerléscher
- Notbeleuchtung

vom Akku II - rechter Feuerldscher

Bei Landeanflug in der Nacht ist vor dem Abschalten des Elektronetzes durch den Kommandan-
ten die Notbeleuchtung einzuschalten.

01.1985
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13. Nach der Landung sind durch die Besatzung die Handlungen entsprechend Abschnitt 3.2.3.
"Handlungen bei Notlandungen auf dem Festland und bei Notsituationen auf der Erde", Unter-
abschnitt 3.2.3.4. und 3.2.3.5. durchzufihren.

3.2.6.3. Stillstand beider Triebwerke in Hhen < 400 m

1. Es sind die Handlungen durchzufiihren, die im Punkt 1. bis 5. des Unterabschnittes 3.2.6.2. -
vorgesehen sind.

2. Der Landeplatz ist auszuwdhlen.
Die Entscheidung lber die ZweckmdBigkeit des Fahrwerkausfahrens ist zu f&llen in Abhadngig-
keit von der Héhe des Ausfalls der Triebwerke, vom Zustand und Relief des Notlandeplatzes
unter Beachtung dessen, daB der HShenverlust bei Notausfahren der Fahrwerke ca. 300 m be-
tragt.

3. Bei Ausfall der Triebwerke in Héhen unter 300 m ist das Fahrwerkausfahren nicht durchzu-

flihren. Die Landeklappen sind vom Notsystem auf 159 auszufahren, danach bei Vorhandensein
einer Hbhenreserve auf 35°.

Dabei betrédgt die vertikale Sinkgeschwindigkeit mit eingefahrenem Fahrwerk und Landeklap-
pen auf 159 ca. 4 bis 4,5 m/s und mit Landeklappen in Stellung 35° ca. 5 m/s.

4. Die Reihenfolge der weiteren Handlungen erfolgt gem3B Punkt 10. bis 13. des Unterabschnit-
tes 3.2.6.2.

3.3. Not=- und Rettungsausriistung

3.3.1. Unterbringung der Not- und Rettungsausristung und die Evakuierungswege der Passagiere
und Besatzungsmitglieder siehe Abb. 3.3.1/1.-=5,

Die Schwimmwesten werden nur im Bedarfsfall (Fliige Uber See) mitgefihrt, Die Ausriistung
mit Sauerstoffanlagen ist in drei Varianten méglich (stationére Ausriistung, transportable
Ausristung, Notausriistung im Dunkelkammerbereich). Die  Zuordnung zu den einzelnen Ma-
schinen ist dem BDH=410 zu entnehmen, In weiteren als den hier aufgefihrten Varianten
wird die Not~ und Rettungsausristung analog untergebracht.

3.3.2. Notausstieg
1. Reihenfolge des Uffnens des Notausstieges
a) vom Platz des 2. Flugzeugfilhrers aus:

- sich iiberzeugen, daB die Sicherung (1) an der Vorderkante der Tir gebéffnet ist,
siehe Anmerkung;

- Turklinke (2) um 90° nach oben drehen;
- Tir durch Wegdricken &ffnen.

Anmerkung: 1. Die Sicherung (1) muB der 2. Flugzeugfiihrer vor dem Flug 6ffnen (siehe
kontrolliiberprifungskarte "Vor Anlassen der Triebwerke"”, Abschnitt 4,2,2,3,

2. Um den Durchgang der Passagiere zum Notausstieg zu gewdhrleisten,
6ffnet der 2. Flugzeugfilhrer die rechte Verbindungstiir von der Flugzeug-
fihrerkabine zur Passagierkabine.

b) Reihenfolge des Uffnens der Nottiir vom Platz des Passagiers
vom Platz des Passagiers.auf dem ZuBeren rechten Sitz in der ersten Reihe
- Abtrennen der Schutzkappe (3), die die Klinke (4) abdeckt
-~ Drehen der Klinke (4) um 90° zu sich hin
- Tir durch Wegdricken &6ffnen.

2. Ein Uffnungsschema des Notausstieges und der Eingangstir zeigen die Abb. ,3.3.1/6 und
3.3.1/7.

3.3.3. Handfeuerléscher
1. Bestimmung und Beschreibung

Die Handfeuerléscher vom Typ WOSA sind zur Brandléschung in der Piloten- und Passagier-
kabine der Flugzeuge bestimmt. ) ) ) .
Der Feuerléscher besteht aus einem Zylinder mit Diise und einem Ventil, das durch einen

i a d Ventils gedffnet wird.
gggdg;t:ilggcﬁZngzih,ezas in dengFeuerléschern verwendet wird, beschadigt Baumwollstoffe
und Leder und fordert die Korrosion von Duralteilen. Deshalb ist es notwendig, so schnell
wie méglich nach der Anwendung des Feuerléschers die Reste des Feuerldschmittels vom Flug-
zeug zu entfernen.

01.09,1989
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3.3.4. Notbeil

Das Notbeil ist bestimmt zur Freilegung des Durchganges zum Notausstieg und zum Durchschlagen
der Rumpfbehdutung bei gleichzeitiger Verklemmung der Einstiegstir und des Notausstieges.

Der Ort zum Durchschlagen der Rumpfbehdutung befindet sich unter der Kleiderstange an der
Einstiegstir, s. Abb. 3.2.3/1.

3.3.5. Rettungsweste ASSch-63P (wenn vorhanden)

1.

3.3.6. Sanitatskasten

1.

Benutzungsregeln

a) Ldosen des Schlosses der Befestigungsschellen des Feuerléschers
b) Abnehmen des Feuerléschers

c) wdhrend man den Feuerléscher mit dem Ventil nach oben hélt, ist die Dise in Richtung
des Feuers zu drehen und das Ventil durch Drehung des Handgriffes nach links zu &ffnen.

Anmerkung: Die wirksamste Entleerung des Geradtes erhdlt man bei einer geringen Neigung
desselben-in Richtung der Ausstrémrichtung des Feuerl&schgemisches.

Verwendungszweck und Beschreibung

Die Rettungsweste ASSch-63P ist zur Rettung der Passagiere und Besatzungsmitglieder im
Falle einer Notlandung auf dem Wasser bestimmt.

Die Rettungsweste ASSch-63P ist aus gummiertem Stoff gefertigt und besteht aus 2 voneinan-
der getrennten Sektionen. Die Rettungsweste ist bestimmt zur Aufrechterhaltung der Schwimm-
lage eines Menschen nach der Evakuierung aus dem Flugzeug auf dem Wasser.

Die Weste hat das Aussehen eines Brustlatzes, wird iber den Hals durch eine Uffnung in der
Weste angezogen und am Giirtel mittels Bdndern befestigt.

Benutzungsregeln

Zur Oberfiihrung der Weste in die Arbeitsstellung ist es notwendig, den Startknopf des Gas-
ballons zu ziehen und die Weste mit Kohlenséure zu fillen (Fillzeit S - 10 s). Im Falle des
Ausfalls des Ballons ist die Weste mit dem Mund iber ein Aufblasréhrchen aufzublasen
(Fillzeit 25 - 30 s). Zur Signalisation auf dem Wasser bei schlechter Sicht ist an der Ret-
tungsweste ein Signalstab befestigt. Zur Abgabe eines Signals in der Dunkelheit ist an der
Weste ein Signallampchen und eine Batterie befestigt.

Unterbringung

Die Westen fir die Passagiere sind in Hillen unter den Passagiersitzen untergebracht. Die
Westen flir die Besatzungsmitglieder sind hinter den Rickenlehnen der Pilotensitze unterge-
bracht.

Das Inhaltsverzeichnis der Sanitétskasten befindet sich in der Besatzungskabine und in der
Passagierkabine. .

Inhalt eines Sanitdtskastens der Besatzungékabine:

Schnellverband Nr. 2

Schnellverband Nr. 3

GepreBter Mull

Dreieckstuch

PVC-Tuch

Arterienabbinder zur Stillegung von Blutungen
Verbandspflaster

Mundschutz fir Beatmung
Isolations-(Trenn-)Verband

Jod=-Tinktur

Inhalt Sanitatskasten in der Passagierkabine

Verbandsmaterial

watte (25 g)

Schnellverband Nr. 2

Schnellverband Nr. 3

Verbandspflaster

GepreBter Mull

Arterienabbinder zur Stillegung von Blutungen

RPRRBNRRERRRR

PNRBRRRP

Medikamente

Tinktur Ajatin (50 ml)
Neuralgin (10 Stck.)

Acylpyrin (10 Stck.)
Nasentropfen (1 %) (Sanorin)
Kinedryl oder Tesdryl

b RpRpR

01.09.1989 .
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Not~ und Rettungsausriistung - Sanitdtsvariante

Unterbringung der Not- und Rettungsausristung und Evakuierungswege

Abb. 3.3.1/1

: 01.09.1989
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Not- und Rettungsausristung - Frachtvariante

Unterbringung der Not- und Rettungsausriistung und Evakuierungswege

ARSI

N *

Abb. 3.3.1/2

01.09.1989 3/15
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Not=- und Rettungsausristung - Luftbildvariante

Unterbringung der Not~ und Rettungsausristung und Evakulerungswege

Abb. 3.3.1/3

01.09.1989
3/16 Ausgabe: 2



HE’ Flugbetnebsdokumentataon | LH-410

Not= und Rettungsausriistung = Luftbildvariante (LFZ mit Zusatzbehalter)

Unterbringung der Not- und Rettungsausristung und Evakuierungsweg

\——uz:

zusatzbehalter

— 8

g Kraftstoff-

=

Abb., 3.3.1/3a

01.09.1989
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Not- und Rettungsausriistung - Passagiervariante

Unterbringung der Not- und Rettungsausriistung und Evakuierungswege

@] | ] ":J(_] R.1 ”

L= |: L:::]L::U _
? : rl;? R.2
clisE/
guilisaimal Ny
=&
gRiiizkisn R. S
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Abb. 3.3.1/4

01,.,09,.1989
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Not- und Rettungsausristung - Geschaftsvariante

Unterbringung der Not- und Rettungsausriistung und Evakuierungswege

Abb. 3.3.1/5

01,09.1989

3/18 Ausgabe: 2



[F Flugbetriebsdokumentation | LH-410
r ~ T

Abb. 3.3.1/6 Schema des Uffnens des Notausstieges

01.01.1985
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Abb. 3.3.1/7 Uffnungsschema der Einstiegstir

01.01.1985
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3.4. Weitere besondere Falle :

Allgemeine Aufgaben
- In allen F&llen handelt der 2. Pilot auf Anweisung des Kommandanten.

- Bei Triebwerksausfall in einer beliebigen Etappe des Fluges ist es notwendig, schnell den
asymmetrischen Schub durch das Seitenruder zu korrlgleren, um die Flugrichtung beizube-
halten.

Erst beim Erreichen oder Unterschreiten einer IAS = 180 km/h, wenn das Seitenruder bis zum
Anschlag ausgeschlagen ist und die Landeklappen auf 15° ausgefahren sind, wird mit Schrég-
lage zur Seite des arbeitenden Triebwerkes die Richtung'gehalten. Die Schréglage darf 5°
nicht dberschreiten.

Das Einnehmen anderer Schiebezustédnde ist verboten.

Beim Kurvenflug ist darauf zu achten, daB sich die Kugel des Wendezeigers im Zentrum be-
findet. Die Kugel wird ausschlieBlich durch das Seitenruder in dieser Stellung gehalten.
Bei Geschwindigkeiten unter IAS = 190 km/h sind Schraglagen tiber 1590 verboten.

3.4.1. Ausfall des TW beim Start, Landeanflug. beim Durchstarten oder bei der Landung
3.4.1.1. Ausfall eines Triebwerkes beim Start

1. Das Flugzeug ist so beschaffen, daB bei Ausfall eines Trlebwerkéé beim Start ein gefahrlo-
ser Abbruch oder eine sichere Fortsetzung des Starts in Abhdngigkeit von der Geschwindig-
keit, bei der der Ausfall festgestellt wird, gewdhrleistet sind,

Das sind: -

a) die automatische Segelstellung der Luftschraube des ausgefallenen Triebwerkes
b) der Kompensationsinterzeptor V

c) die Radbremsen

d) die Landeinterzeptoren.

2. Bei Ausfall eines Triebwerkes in einer beliebigen Etappe des Starts (bis zu einer Geschwin-
digkeit von IAS = 205 km/h stellt sich die Luftschraube des ausgefallenen Triebwerkes auto-
matisch in Segelstellung, und der Kompensationsinterzeptor wird auf der Seite des arbeiten~
den Triebwerkes automatisch ausgefahren.

Der zweite Flugzeugflhrer hat sofort nach Feststellung des Trlebwerkausfalles das System
der automatischen Segelstellung durch Verstellen des Luftschraubenhebels auf "Segelstel-
lung” und des Drosselhebels des ausgefallenen Triebwerkes auf "Leerlauf" zu doublieren:

3. In Abhéngigkeit von der Geschwindigkeit, bei der der Trlebwerksausfall festgestellt wird,
hat der Kommandant:

- bei Ausfall des Triebwerkes mit einer Geschwindigkeit kleiner oder gleich vq {Entschei-
dungsgeschwindigkeit) den Start abzubrechen;

~ bei Ausfall des Triebwerkes mit einer Geccnw1ndlgke1t groBer als v4 den Start fortzu-
setzen.

" 4. Handlungen bei Startabbruch

a) Die Drosselhebel beider Triebwerke werden auf Leerlauf gestellt, bei Bedarf ist Schub-
umkehr des arbeitenden Triebwerkes anzuwenden.
Die Rollrichtung wird bei Anwendung der Schubumkehr mit Hilfe der FuBsteuerung des
Bugrades durch Bremsen und Driicken der Steuersdule gehalten.

Achtung! Wenn der Start mit Wassereinspritzung erfolgt, hat der zweite Flugzeugfuhrer
sofort den Knopf "Aus” unter der Klappe."WASSEREINSPRITZUNG" am vorderen Be-
dienpult zu dricken.

Achtung! a) Bei Startabbruch unter Bedingungen verringerter Reibungsbeiwerte auf unbefe-
stigter und Beton-SLB bzw. gewalzter Schneestrecke kann auf der Bremsstrecke
Schubumkehr des arbeitenden Triebwerkes angewandt werden. Dabei kann entspre-
chend der Seitenabweichung das Pedal vollstdndig ausgetreten sowie ein in-
tensives, differenziertes Bremsen angewendet werden.

‘b) Die Landeinterzeptoren werden ausgefahren.

Anmerkung: Die Anwendung der Landeinterzeptoren erhéht die Effektivitét der
Bremsung und verkirzt die Ausrollstrecke.

c¢) Es ist intensiv zu bremsen.

d) Der Stopphahn des ausgefallenen Triebwerkes ist zu schlieBen.

5. Handlungen bei Startfortsetzungen

a) Das Anrollen ist mit Startleistung des arbeitenden Triebwerkes bis IAS=145 km/h
fortzusetzen bis IAS®150 km/h
fir Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kg.

b) Bei Erreichen von IAS=145 km/h. bzw, IAS=150 km/h bei Flugzeugen mit max, Start=
masse 6000 kg ist das Flugzeug abzuheben, Sofort mach dem Abheben ist annahernd 5° Schrag=-
lage zur Seite des arbeitenden Triebwerkes zu geben., Dabei darf die L&ngsmeigung von 5°
nicht Gberschritten werden, -
Der Drosselhebel des arbeitenden Trlebwerkes kann, wenn erforderlich, auf Sonderleistung
verstellt werden,

01.09,1989
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Achtung! gaaimal zuléssige Zeit der Arbeit des Triebwerkes bei Sonderleistung betragt
inuten.

¢) In 3 bis 5 m Hbéhe ist das Fahrwerk abzubremsen und einzufahren.

d) Steigflug mit IAS = 145 km/h durchfihren -
mit IAS 150 km/h fir Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kj.

e) In 120 m Hdhe ist auf IAS = 170 km/h zu beschleunigen, und die Landeklappen sind einzufahren.

f) Es ist auf IAS = 190 km/h (bzw. 195 km/h fir Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 k) zu be-
schleunigen und der weitere Steigflug durchzufihren.

g) Nach Einstellen des Steigfluges fiihrt der 2. FF auf das Kommando des Kommandanten die
Handlungen nach der Kontrollkarte “Triebwerksausfall” durch (siehe 3.1.1.)

h) Zwei Minuten nach Einnehmen der Sonderleistung ist die Trisbwerksleistung auf Startléistung
zZu verringern. .

i) Nach Beendigung des Starts sind die Kompensationsinterzeptoren auszuschalten. Der Horizon-
talflug erfolgt mit min. IAS = 190 km/h bzw. min. IAS = 195 km/h bei Flugzeugen mit max.
Startmasse 6000 kj. Die Landung erfolgt auf dem Startausweichflugplatz.

3.4.1.2. Landung mit einem ausgefallenen Triebwerk (Luftschraube in Segelstellung)

1. Nach der vierten Kurve ist das Fahrwerk auszufahren und min. IAS = 190 km/h bzw.
min. IAS = 195 km/h flr Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kg zu halten.

2. Vor dem Dbergang‘in den Gleitweg sind die‘Landeklappen auf 15° auszufahren und
IAS = 180 km/h zu halten.

3. In 60 m Hohe sind bei EntschluB zur Landung die Landeklappen auf 35° zu fahren und IAS=160 km/h
zu halten. ’

4, In einer Hohe von maximal 5 m sind die Drosselhebel auf Leerlauf zuritickzunehmen,
Achtung! Beim Sinkflug mit einem ausgefallenen Triebwerk sind ein Sinken unter den Gleitweg -

) und ein Geschwindigkeitsverlust nicht zuzulassen, Erforderlichenfalls ist rechtzeitig
durch geringfligiges Verstellen des Drosselhebels die Triebwerksleistung zu erhéhen,
da ein erhebliches VergréBern der Triebwerksleistung bei verringerten Geschwindige
keiten den Trimmzustand des Flugzeuges stért und gréBere Ruderausschlage erforderlich
macht . '

3,4.1.3. Durchstarten mit einem arbeitenden Triebwerk (Luftschraube in Segelstellung)

Das Durchstarten mit einem arbeitenden Triebwerk mit der Luftschraube des ausfallenden
Triebwerkes in Segelstellung und mit auf 15~ gusgefahrenen Landeklappen kann sicher aus
Hohen dber 60 m durchgefiihrt werden, Dabei ist folgende Reihenfolge der T&tigkeiten einzu=
halten, ’ -

1, Sinkflug im Gleitweg
a) Drosselhebel des arbeitenden TW auf Startleistung Verstellen
b) Fahrwerk einfahren

2, Das Flugzeug in den Steigflug Uberfihren und IAS3170-180 km/h halten (bei Bedarf Sonder~
leistung des arbeitenden TW),

3, In einer Hohe von 120 m AAL sind die Landeklappen bei einer Geschwindigkeit nicht unter
IAS=170 km/h einzufahren, .

4, Der Horizontalflug erfolgt mit einer Geschwindigkeit nicht unter IAS=190 km/h (bzw.
IAS=195 km/h fir Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kg) mit eingefahrenen Landeklappen,

3.4.1.4. Ausfall des Triebwerkes beim Landeanflug

1. Bei Ausfall eines Triebwerkes in einer Héhe liber 60 m hat der zweite Flugzeugfihrer ent=
sprechend den besonders gekennzeichneten Punkten der Kontrollkarte "Triebwerksausfall®,
siehe. Punkt 3.1:1,, zu handeln, Der weitere Landeanflug ist mit einer IAS nicht unter
160 km/h durchzuflihren, ohne ein Sinken unter den Gleispfad zuzulassen, Vor der Erhéhung
der Triebwerksleistung ist eine Schréglage von 3 bis 5 nach der Seite des arbeitenden
Triebwerkes einzunehmen. Nach dem Uberflug der SLB-Schwelle ist das arbeitende Triebwerk
auf Leerlauf zu drosseln,

2, Bei Ausfall eines Triebwerkes in einer Hohe unter 60 m ist die Luftschraube des ausgefal-
lenen Triebwerkes nicht in Segelstellung zu fahren, Die Landung hat mit autorotierender
Luftschraube zu erfolgen. .

a) Nach Feststellen des Ausfalls wird der Landeanflug mit min. IAS = 160 km/h fortgesetzt.,
b) Die Zuriicknahme des Triebwerkes auf Leerlauf erfolgt vor dem Aufsetzen,

'  01.09.1989
3(22 Ausgabe: 2



UE Flugbetriebsdokumentation - LH-410
I "

3. Nach der bLandung wird die Steuers&ule voll in gedrickte Stellung gebracht und die Schubum-

kehr des arbeitenden Triebwerkes bei trockener SLB vollstédndig und bei vermindertem Reibungs-
beiwert den Seitenabweichungen angemessen mit. voller Betatigung des der Schubumkehr entge-

- gengesetzt wirkenden Pedalausschlages genutzt.- -
Achtung! Eine Verminderung der Geschwindigkeit unter die festgelegten 'Werte ist zu vermei-

den, da ihre Widderherstellung durch den geringen LeistungsiiberschuB beim Flug mit
einem arbeitenden Triebwerk wesentlich lénger dauert und sehr schwierig ist.

Anmerkung: 1. Die ‘erforderliche Leistungsstufe im Landeanflug mit Segelstellung betragt fir

das arbeitende Triebwerk MG = 40 bis 60 %.
2. Die erforderliche Leistungsstufe. im Landeanflug mit Autorotation der Luftschraube
betragt flr das arbeitende Triebwerk My = 50 bis 70 %.

3.,4.1,5. Ausfall eines TW beim Durchstarten

3

1

Das sichere Durchstarten mit TW-Ausfall wdhrend des Durchstartens ist bei einer Hohe ;_30 m
gewédhrleistet. Dabei ist . folgende Handlungsreihenfolge -einzuhalten:

Bei Ausfall des Triebwerkes vor Erreichen der Startleistung

a) Sofort bei Auftreten von Anzeichen eines Triebwerksausfalls hat der 2. FF entsprechend
den besonders gekennzeichneten Punkten der Kontrollkarte "Triebwerksausfall", siehe
Pkt. 3.1.1. zu handeln. Der Drosselhebel des arbeitenden Triebwerkes ist auf Startlei-

stung zuy stellen. . f
b) Es ist eine Schréglage von ungefahr 5° nach der Seite des arbeitenden Triebwerkes einzu-
nehmen und das Abkurven des Flugzeuges zu verhindern.

¢) Eine Verringerung der Geschwindigkeit unter IAS = 150 km/h ist nicht zuzulassen. Die
Landeklappen sind auf 150 zu verstellen, und das Fahrwerk ist einzufahren.

d) Das Flugzeug in den Steigflug iberfihren und dabei eine IAS=170-180 km/h halten. Bei Bedarf
ist die Sonderleistung des arbeitenden Triebwerkes zu nutzen.

e) In einer Hohe von 120 m AAL sind bei einer Geschwindigkeit nicht unter IAS=170 km/h-die

- Landeklappen einzufahren.

f) Der Horizontalflug erfolgt mit einer Geschwindigkeit nicht unter IAS=190 km/h (bzw.
IAS=195 km/h fir Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kg) mit eingefahrenen Landeklappen,

Anmerkung: Nach der Einnahme des Steigflugregimes hat der 2. FF die reétliﬁhen Punkte
- der Havariekontrollkarte "Triebwerksausfall" (Pkt. 3.1.1.) abzuarbeiten.
Bei Ausfall des Triebwerkes nach Erreichen der Startleistung

a) Sofort bei Auftreten von Anzeichen eines Triebwerksausfalls hat der zweite Flugzeug-
fuhrer, entsprechend den besonders gekennzeichneten Punkten der Kontrollkarte "Trieb-'
werksausfall”, laut dem Punkt 3.1.1. zu handeln. Der Drosselhebel des arbeitenden
Triebwerkes ist auf Startleistung stehenzulassen.

b) Es ist eine Schriglage von etwa 5° nach der Seite des arbeitenden Triebwerkes einzu-
nehmen und das Abkurven des Flugzeuges zu verhindern.

c) Es ist kein Absinken der Geschwindigkeit unter IAS=170 km/h zuzulassen und das Flugzeug
in den Heorizontalflug zu iberfiihren,
d) Landeklappen auf 15° einfahren, Fahrwerk einfahren,

e) Das Flugzeug in den Steigflug iberfihren und dabei IAS=170-180 km/h halten, Bei Bedarf ist
die Sonderleistung des arbeitenden Triebwerkes zu nutzen. )

f) In einer Hohe von 120 = AAL sind bei einer Geschwindigkeit nicht unter IAS=170 km/h die
Landeklappen einzufahren,

Anmerkung: Nach dem Einnehmen des Steigflugregimes hat der 2.FF die restlichen Punkte der
: Kontrellkarte "Triebwerksausfall"™ (Pkt, 3.1.1,) abzuarbeiten,

»4.2. Ausfall eines Triebwerkes und des Systemsder automatischen Segelstellung beim Start
oder Durchstarten

- Startabbruch und fortgesetzter Start bei Ausfall eines Triebwerkes mit gleichzeitigem Aus~

fall des Segelstellungsautomaten unterscheiden sich vom normalen Startabbruch
fortgesetzten Start, siehe Punkt 3.4.1., durch den léngeren ProzeR Eisazumugrrggghzzrz:i
Segelstellung der Luftschraube. Der Ubergang zur Segelstellung beginnt nicht mit dem
Triebwerksausfall, sondern erst mit der Verstellung des Luftschraubenhebasls auf Segel-~
stellung. Der Flug ist entsprechend dem Punkt 3.4.1.1, und 3.4.1.2, fortzusetzen.

Ausfall des Triebwerkes und des-Segelstellungsautomaten beim Durchstarten /

unterscheidet sich vom Punkt 3.4,1.3, durch den lidngeren ProzeB bis zum Erreichen der
Segelstellung. Der Ubergang zur Segelstellung beginnt nicht mit dem Triebwerksausfall,
sonderr.erst mit der Verstellung des Luftschraubenhebels ‘auf Segelstellung.

Das Flugzeug ist entsprechend Punkt 3.4.,1,5. "Ausfall des TW beim Durchstarten” zu.

steuern,
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3.4.3. Ausfall des Triebwerkes und vollsténdiger Ausfall des Segelstellungssystems im Fluge

Bei Auftreten von Anzeichen eines Triebwerkausfalls im Fluge hat der 2. FF nach der Kontroll-
karte "Triebwerksausfall® (LH Pkt. 3.1.1.) zu handeln. Im Falle, daB riach Verstellen des
Schritthebels die Luftschraube nicht in Segelstellung fdhrt, ist es notwendig, der Flugsiche-~
rungsstelle den Ausfall zu melden und eine Landung auf dem nachstgelegenen Flugplatz vorzu-

bereiten.
EinfluB der Autorotation der Luftschraube

Weil das Propellerturbinentriebwerk M 601 eine Losturbine und eine einstellbare Luftschrauben-
drehzahl besitzt, erzeugt es folglich bei nicht in Segelstellung stehenden Luftschraubenblé&t-
tern ($min = 15°) einen gerlngeren Bremseffekt als eine PTL mit konstanter Luftschraubendreh-

zahl.
Steuertechnik -

In allen Fillen des Triebwerkausfalls ist es notwendig, den unsymmetrlschen Kréaften mit Aus-

schlag des Seitenruders zu begegnen, um die Flugrichtung zu halten.

Bei Vollausschlag.des Seitenruders, zum Beispiel mit einer Geschwindigkeit IAS <

190 km/h,

ist es notwendig, Schridglage zur Seite des arbeitenden Triebwerkes zu schaffen, um den rest-
lichen unsymmetrischen Kréften zu begegnen. Zum Halten der Richtung Uberschreitet ‘die.Schréag-

lage nicht 5°. -

Die Anwendung anderer Methoden mit Schieben beim Flug mit autorotierender Luftschraube sind

verboten.

Bei Ausfall eines Triebwerkes und Nichtverstellen der Luftschraube in Segelstellung kann man

das Flugzeug auf eine Geschwindigkeit von Jas = 190 km/h austrimmen.

Bei Ausfihrung von Kurven mit einem ausgefallenen Triebwerk ist darauf zu achten, daB die
Kugel des Wendezeigers in Neutrallage gehalten wird. Die Kugel kann nur durch das Seiten-

ruder in dieser Stellung gehalten werden.
Bei Geschwindigkeiten < 190 km/h sind. Schréglagen uber 15° nicht zulédssig.
1. Triebwerksregime

a) Der Flug mit einem Triebwerk kann durchgeflihrt werden von Startleistung bis maximaler

Dauerleistung oder ein noch geringeres Regime (so wie nétig).

b) Der Bereich Startleistung bis maximaler Dauerleistung ist durch folgende Beschrénkungen

gekennzeichnet:
M 601 B : : M .601 D
npy = 99 bis 101,5 % iy = 98,2 bis 100,7 %
My = max. 100 ¥ My = max. 105 %
TMT = 690 bis 735 °C TMT = 690 bis 730 °¢
nLg = 1800 bis 2080 min~? n g = 1800 bis 2080 min~t

b) Beim Flug mit Startleistung ist zu beachten, daB die Beschrankung der Laufzeit bei
Startleistung im Fluge mit einem Triebwerk 1 Stunde betragt. Die tatséchliche Lauf-

zeit bei Startleistung im Fluge mit einem Triebwerk ist im Triebwerksbuch zu vermerken.

Achtung! Die Anwendung der Kabinenheizung beim Flug mit Startleistung und einem ausgefal-

lenen Triebwerk ist nur unter der Bedingung der Einhaltung der Maximalwerte fdr .

TMT zugelassen.

Deswegen ist es vor Offnung der Heizung notwendig, die Temperatur zw1schen den
Turbinen (TMT) um 20 bis 30° zu senken und danach unter Beachtung des Maximal-
wertes TMT: — 1012 735 °C; 1013 ~——w» 730 °C bei Startleistung
langsamer zu 6ffnen.

Wenn bei geéffneter Heizung der Maximalwert fir TMT nicht erreicht wird, dann

kann es fur die Erhéhung der Triebwerksleistung genutzt werden.

2. Sinkflug, Landeanflug und Landung

~

a) Der Sinkflug aus der Reiseflughdhe wird unter Beachtung der Beschrénkungen wie beim

normalen Flug durchgefihrt.

b) Bei Landung mit autorotierender Luftschraube wird der Landeanflug mit JAS = 180 km/h

und Landeklappenstellung 15° durchgefihrt.

Kein Sinken unter den Gleitpfad und Senken der Geschwindigkeit 1as = 180 km/h zulassen!

Die Landebahnschwelle wird mit jyag = 160 km/h Uberflogen, und vor dem: Aufsetzen wird

Leerlauf eingenommen.

Nach der Landung wird die Steuersdule voll in gedrickte Stellung gebracht und die
Schubunikehr des arbeitenden Triebwerkes bei trockener SLB vollsténdig und bei vermin-
dertem Reibungsbeiwert den Seitenabweichungen angemessen mit voller Bet&dtigung des der

Schubumkehr entgegengesetzt wirkenden Pedalausschlages zu nutzen.

Anmerkung: 1. Beim Anflug mit autorotierender Luftschraube ist ein Durchstarten nicht

méglich.
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2. Beim Flug auf dem Gleitweg mit einem ausgefallenen Triebwerk und autorotie-
render Luftschraube ist eine Verringerung der Anfluggeschwindigkeit und
ein Sinken unter den Gleitweg zu, vermeiden, da auf Grund des geringen Lei-
stungsiiberschusses die Wiederherstellung der Geschwindigkeit lange dauert.
Bei Notwendigkeit ist das Triebwerksregime rechtzeitig durch leichte Bewe-
gung des Drosselhebels zu veréndern, da eine starke Verdnderung des Re-
gimes bei der niedriger als normal liegenden Geschwindigkeit das Flugzeug-
gleichgewicht wesentlich beeinfluBt.

3. Trennung der Steuerung der Luftschrauben

Es tritt der Fehler auf, daB es nicht méglich ist, die festgesetzte Luftschraubendrehzahl
zu veréndern,

Bei Erkennen dieses Defektes wird folgende Reihenfolge der Haﬁdlungen angewendet :
- Meldung des Defektes an die Flugsicherung
- Einholen der Landeerlaubnis fir den néchstgelegenen Flugplatz

- Die weitere Reihenfolge der Handlungen geschieht in Abhéngigkeit von der eingestellten
Luftschraubendrehzahl des Triebwerkes, bei dem der Defekt aufgetreten ist.

a) Wenn 2080 min~1 eingestellt sind

Fir den AbschluB des Fluges werden normale Handlungsablidufe angewendet. Die Anwendung
von nis = 2080 min-=1 im Horizontalflug ist zuldssig bei Nichtiberschreitung der lbrigen
Triebwerksparameter (TMT, My, nq) entsprechend den Flugregimen.

b) Wenn weniger als 2080 min-1 eingestellt sind

Bei dem Triebwerk, bei dem der Defekt aufgetreten ist, kann man bei niedrigen AuBen-
lufttemperaturen nicht die maximale Flugleistung erreichen, weil dabei eine Uberschrei-
tung des maximal zuldssigen Drehmomentes (100 % bei M 601 B bzw. 105,% bei M 601 D)
auftritt, Bei Einstellung der Drehzahl im Bereich 1800 bis 1900 min und einem Dreh-
moment von 100 % bei M 601 B bzw, 105 % bei M 601 D wird die Leistung des Triebwerkes
im auBersten Fall 15 % niedriger liegen, was fir die ungefédhrliche Beendigung des
Fluges ausreichend ist,

Beim einsatzfidhigen Triebwerk kann man solche Luftschraubendrehzahl anwenden, wie bei
dem Triebwerk, bei dem die Trennung der Luftschraubensteuerung vorliegt (in dem Fall,
daB die Leistung fir die betreffende Flugetappe groB genug ist) oder man verwendet
eine Drehzahl entsprechend den im Handbuch beschriebenen Regimen.

In Anbetracht der Verringerung der verfiigbaren Leistung bei dem Triebwerk der Luft-
schraubensteuerung soll man ein mégliches.Durchstarten mit erhohter Aufmerksamkeit
durchfihren,

Achtung! Beim n g < 2080 min~! kann man den verstellbaren Anschlag fiur die Startleistung
‘ nicht verwenden.

Die Kontrolle bei Verstellung des Drosselhebels erfolgt nach dem Anzeigegerét

fur MD'

3.4.4. Nichtausfahren des Kompensationsinterzeptors nach Triebwerksausfall
1. Nichtausfahren des Kompensationsinterzeptors nach dem Start

Der-  fortgesetzte Start mit nicht ausgefahrenem Kompensationsinterzeptor unterscheidet sich
vom normalen fortgesetzten Start, siehe Punkt 3.4.1., durch eihen geringfligig groBeren
Kraftaufwand in der Querruderbetédtigung, anndhernd 5 bis 7 kp, sowie durch einen gering-
figig gréBeren Querruderausschlag nach dem Abheben. ’

Die Reihenfolge der Handlungen entspricht Punkt 3.4.1.

Nichtausfahren des Kompensationsinterzeptors nach Triebwerksausfall beim Durchstarten

Die Reihenfolge der Handlungen entspricht Punkt 3.4.1. "Ausfall des TW beim Durchstarten’,

Es ist ein groBerer Kraftaufwand und Ruderausschlag bei der Querruderbetitigung er-
forderlich,

3.4.5. Fehlende Signalisation des ausgefahrenen Kompensationsinterzeptors
bei Triebwerksausfall

Sie hat keinen EinfluB auf die Steuertechnik. Beim An
IAS ~ 200 km/h hat der zweite Flu
Zentralpult abzuschalten.

e steigen der Geschwindigkeit auf
gzeugfilhrer das System des Kompensationsinterzeptors auf dem

Anmerkung: Mit Erreichen der Geschwindigkeit IAS = 205 km/h muB sich das System automatisch
abschalten.

3.4.6. Sglbsténdiges Einfahren des Kompensationsinterzeptors beim Start
mit einem ausgefallenen Triebwerk

Dem entstehenden Querneigungsmoment ist durch vergroéBerten Ruderausschlag bei der Querruder-
betatlgung nach der Seite des arbeitenden Triebwerkes entgegenzuwirken. Beim Ansteigen der
Geschwindigkeit auf IAS ~ 200 km/h hat der zweite Flugzeugfilhrer das System des Kompensations-
interzeptors am Zentralpult abzuschalten. : /r\‘

I
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3.4.7. Ausfall der Bereitschaftssignalisation des Kompensationsinterzeptors
beim Anrollen bis zum Erreichen der vy

Fehlt die Bereitschaftssignalisation bis zum Erreichen- der v,, hat der Kommandant den Start
abzubrechen.

3.4.8, Ausfall des Seitentrimmers in Neutralstellung und nachfolgender Triebwerksausfall

Der geradlinige Flug mit einem ausgefallenen Triebwerk ist durch erhéhten Kraftaufwand an den
Pedalen zu gewédhrleisten. Der Kraftaufwand kann durch geringflgige VergroBerung der Schrag-
lage (2 bis 3°) nach der Seite des arbeitenden Triebwerkes verringert werden.

3.4.9. Ausfall des Quertrimmers in Neutralstellung mit nachfolgendem Triebwerksausfall

Die auftretenden Kréfte in der Quersteuerung sind leicht Gberwindbar, und der Flug kann chne
Schwierigkeiten durchgefuhrt werden.

3.4.10. Selbsténdiges Fahren des Seitenrudertrimmers

Das selbsténdige Fahren des Seitenrudertrimmers ist praktisch kaum denkbar, weil die Elektro-
versorgung des Antriebsmotors des Seitenrudertrimmers in 3 voneinander unabhdngigen Kanélen
erfolgt, und der gleichzeitige 3fache Ausfall ist praktisch unwahrscheinlich. .
Sollte dennoch dieser Ausfall auftreten, ist es notwendig, nach folgenden Empfehlungen zu i
handeln:

1. Nach Mogllchkelt die Fluggeschwindigkeit schnell verringern.

2. Zur Aufrechterhaltung des. Kurses sind ruckartige Eingriffe in die Seitensteuerung und Uber-
méBig groBe Krafte auf die Pedalen zu vermeiden, auch wenn anfangs im Falle der Steue-
rungsfahigkeit eine Abweichung des Flugzeuges vom Kurs erfolgt.

3. Zur Fortsetzung des Fluges ist eine geringere Geschwindigkeit zu wahlen (ca. 240 km/h)
nach Gerdteanzeige, und um die Kréfte von den Steuerorganen zu nehmen, sind Schréglagen
bis 59 einzunehmen. :

4. Es ist zu versuchen, den Trimmer in Neutrallage zurickzuflihren. Danach, unabhédngig, ob
dieser Versuch erfolgreich war oder nicht, ist der Sicherungsautomat Trimmer am oberen
Paneel abzuschalten.

3.4.11. Selbstédndiges Verstellen des Quertrimmers
1. Selbsténdiges Verstellen des Quertrimmers beim Start

a) Das selbstédndige Verstellen des Quertrimmers wird durch das Verléschen der Lampe
"Neutralstellung” signalisiert. Nach dem Abheben entsteht Schréglage, zu deren Besei-
tigung ein entsprechender Kraftaufwand an der Querrudersteuerung erforderlich ist.

b) Der Start ist entsprechend den Festlegungen im Abschnitt 4.2.5.2. durchzufihren.
¢) Es ist zu versuchen, den Quertrimmer in die Neutralstellung zu fahren.

Anmerkung: Wenn es gelang, den Quertrimmer wieder in die Neutralstellung zu bringen,
ist sofort der Sicherungsschalter an der Deckenschalttafel abzuschalten.

d) Bei Ausfall der Betédtigung des Quertrimmers nach seinem selbstandlgen Verstellen be-
tragt der Kraftaufwand an der Querrudersteuerung je nach der Geschwindigkeit 5 bis
20 kp.
Der Kraftaufwand an der Querrudersteuerung Uberschreitet bei Fluggeschwindigkeiten
bis JAs = 250 km/h 10 kp nicht.

e) Bei verstelltem Quertrimmer ist das Fliegen von Kurven mit nicht sinngemé&B betétigtem
Trimmer geringfligig erschwert.

f) Der weitere Flug ist entsprechend den Punkten 4.2.6. bis 4.2.10. durchzufihren.

2. Selbstédndiges Verstellen des Quertrimmers im Fluges

a) Bei selbstdndigem Verstellen des Quertrimmers entsteht Schraglage, zu deren Beseitigung
ein erhdhter Kraftaufwand an der Querrudersteuerung erforderlich ist.
Bei Geschwindigkeiten bis JAS = 250 km/h und vollem Trimmerausschlag ist der Kraftauf-
wand fur die Querrudersteuerung nicht gréBer als 10 kp. Bei hohen Fluggeschwindigkei-
ten kdnnen die Krafte bis 20 kp erreichen.

b) Der Anstieg des Kraftaufwandes an der Steuersdule verléuft langsam und hdngt von der
Verstellgeschwindigkeit des Quertrimmers ab. Die Zeit flir das Verstellen des Quer-
trimmers aus der neutralen Stellung bis zum vollen Anschlag betrégt annéhernd
5 bis 7 Sekunden.

c) Es ist zu versuchen, den Quertrimmer in die Neutralstellung zu bringen. Gelingt dies,
ist sofort der Sicherungsschalter an der Deckenschalttafel abzuschalten.

d) Bei Ausfall der Betdtigung des Quertrimmers nach seinem selbsténdigen Verstellen kén-
nen die Kréfte an der Steuersédule teilweise, etwa um die Hilfte, durch den sinngeméBen
Ausschlag des Seitentrimmers kompensiert werden.

Dabei erfolgt der Flug mit Schieben.

" e) Der weitere Flug ist entsprechend den Punkten 4.2.7. bis 4.2.10. durchzufihren.
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I 3.4.12. Selbsténdiges Ausfahren der Landeklappen

1.

Selbsténdiges Ausfahren der Landeklappen auf 35° beim Start

a) Das selbsténdige Ausfahren der Landeklappen auf 35° beim Anrollen verursacht ein auf-

richtendes Moment am Flugzeug. Darum ist beim Abheben die Steuersdule geringfligiger zu

zieghen.

b) Das Abheben erfolgt mit IAS = 145 km/h (bzw. 150 km/h fir Flugzeuge mit
max. Startmasse 6000 ky).

Der Tendenz des Bugradhebens bei einer Geschwindigkeit unter 140-145 km/h(bzw. 145~150 km/h
fir Flugzeuge mit max., Startmasse 6000 kg) ist durch leichtes Driicken der Steuerséule ent-

gegenwirken,

c) Nach dem Abheben werden die Réder abgebremst und in einer Héhe von 3-5 m das Fahrwerk ein-

gefahren,

d) Der Steigflug beginnt bei einer Geschwindigkeit von mindestens IAS=170 km/h bzw, 175
fur Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kg.

km/h

In einer Hoéhe von 120 m AAL werden die Landeklappen eingefahren, die Fluggeschwindigkeit

wird auf IAS=220 km/h bzw. 225 km/h fir Flugzeuge mit max., Startmasse 6000 kg erhésht,

e) Lassen sich die Landeklappen nicht einfahren, ist der Landeklappenhebel auf 35°% zu

stellen und eine Platzrunde aufzubauen, Die Geschwindigkeit IAS = 205 km/h darf dabei

nicht iberschritten werden. )
Die Landung ist entsprechend Punkt 4.10.1. durchzufihren.

Anmerkung: 1. Konnten die Landeklappen vollsténdig eingefahren werden, so ist es not=-
wendig, sie beim Landeanflug auf 15° auszufahren.
Dabei darf die Geschwindigkeit IAS= 205 km/h nicht lberschritten werden.
Es ist mit einem wiederholten selbsténdigen Ausfahren der Landeklappen
auf 35° zu rechnen.

2. Das selbsténdige Ausfahren der Landeklappen kann durch Ausschalten -des
Sicherungsschalters beendet werden. .

Selbstédndiges Ausfahren der Landeklappen auf 15°

a) Beim selbstdndigen Ausfahren der Landeklappen auf 15° ertont die akustische und blinkt

die optische Signalisation "Fahrwerk ausfahren". Es kommt zu einem aufrichtenden Mo-

ment und zZur Verringerung der Fluggeschwindigkeit. Es entsteht ein Lastvielfaches ny.

b) unjzu verhindern, daB das zulédssige Lastvielfache n, = 2 fir die Landeklappenstellung

15° Uberschritten wird, ist die Steuersdule zu drﬁchn, bis das Flugzeug wieder die
Horizontalfluglage eingenommen hat. Die Leistungsstufe der Triebwerke ist so zu ver-
ringern, daB die Geschwindigkeit IAS = 240 bis 250 km/h betrégt. Der weitere Flug er-
folgt mit den festgelegten Geschwindigkeiten.

c) Der Landeklappenhebel ist auf 15° zu stellen.
d) Die Landung erfolgt mit der Landeklappenstellung 15° entsprechend Punkt 4.2.10.

3.4.13. Selbstindiges Einfahren der Landeklappen

1.

2.

3.

Start mit selbstiéndigem Einfahren der Landeklappen
a) Das selbstdndige Einfahren der Landeklappen beim Anrollen wird durch das entstehende

Neigungsmoment, das beim Abheben an der Steuersdule eine Zugkraft von ca. 15 bis 20 kp

erfordert, durch einen geringeren Steigwinkel nach dem Abheben und anhand des Lande-
klappenstellungszeigers festgestellt.
Der fir das Abheben erforderliche Steuersdulenweg vergréBert sich geringfligig.

b) Der Steigflug nach dem Abheben und das Einfahren des Fahrwerkes entsprechend Punkt
4.2.5.2. 5. sind mit gleichzeitiger Beschleunigung auf IAS = 220 km/h (225 km/h fir

mit max. TON 6000 kg) durchzufiihren.
c) Der Landeklappenhebel ist auf 0° zu stellen.
d) Der weitere Flug ist entsprechend den Punkten 4.2.6. bis 4.2.10. durchzufidhren.

Selbstandiges Einfahren der Landeklappen beim Obergang in die 2. Runde

a) Ein charakteristisches Anzeichen ist das auftretende Neigungsmoment, fir dessen Aus-
gleich an der Steuersédule Zugkrafte von 20 bis 25 kp erforderlich sind.

b) Das Flugzeug ist durch angemessenes Ziehen der Steuersdule im Steigflug zu halten.

c) Nach der Einnahme einer H = 120 m ist der Landeklappenhebel auf "Eingefahren" zu
stellen. Der weitere Steigflug und der Flug in der Platzrunde sind fortzusetzen.

d) In der Platzrunde hat der Flugzeugfihrer zu versuchen, das Notausfahren der Lande-
klappen durchzufiihren. Gelingt das Notausfahren nicht, ist die Landung mit eingefah-
renen Landeklappen entsprechend Punkt 4.2.10.6. durchzufihren.

Selbstindiges Einfahren der Landeklappen wédhrend des Landeanfluges

Charakteristische Merkmale fur das selbstédndige Einfahren der Landeklappen sind das Ent-
stehen eines Neigungsmomentes am Flugzeug und die VergroBerung der Sinkgeschwindigkeit von
2,5 bis 3 m/s auf 4 bis 5 m/s. Um in diesem Falle den Gleitweg einzuhalten, sind an der
Steuerséule Zugkrafte von 15 bis 20 kp erforderlich.
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- Beim Auftreten von Anzeichen fir das %zufallige Einfahren der Landeklappen in einer Héhe
Uber 60 m ist folgende Reihenfolge der Handlungen einzuhalten:

a) Durch Ziehen der Steuers#iule muB ein starkes Anwachsen der Sinkgeschwindigkeit und
damit ein erhebliches Sinken unter den Gleitweg verhindert werden.

b) Die Triebwerkleistung ist um 10 bis 15 % nach M zu erhéhen.

c) Mit dem Hdhentrimmer sind die Kr&fte an der Steuersaule zu kompen31eren.

d) Die weitere Steuerung des Flugzeuges hat entsprechend Punkt 4.2.10.6. zu erfolgen.

e) LK-Hebel auf 0% stellen.

Anmerkung: Bei ausreichender Zeit ist das Notausfahren der Landeklappen durchzufihren.
~ Bei Auftreten von Anzeichen des selbstdndigen Einfahrens der Landeklappen in H&hen von

60 - 30 m ist folgende Reihenfolge der Handlungen einzuhalten:

a) Durch Ziehen der Steuerséule ist keine VergréBerung der Sinkgeschwindigkeit und damit
ein erhebliches Sinken des Flugzeuges unter den Gleitweg zuzulassen.

b) Die Triebwerksleistung ist um 10 bis 15 % nach My zu erhéhen.

¢) Der Landeanflug ist nach der iiblichen Methode mit der Geschwindigkeit nicht unter
IAS = 160 km/h zu beenden,

d) Das Abfangen ist energischer durchzufihren.
-~ Beim Auftreten der Anzeichen fir ein selbstdndiges Einfahren der Landeklappen in Héhen
unter 30 m ist folgende Reihenfolge der Handlungen einzuhalten:

a) Durch angemessenes Ziehen der Steuersédule ist eine starke VergrdBerung der Sinkgeschwin-
digkeit und damit ein Sinken unter den Gleitweg nicht zuzulassen.

b) Der Hdhentrimmer ist nicht zu nutzen.
c) Das Abfangen ist energischer durchzufihren.
d) Die Triebwerksleistungsstufe Leerlauf ist unmittelbar vor dem Aufsetzen einzustellen.
e) Sofort nach dem Aufsetzen sind energisch alle Bremsmittel (Interzeptoren, Schubumkehr
und Radbremsen) einzusetzen.
Achtung! 1. Vor dem Aufsetzen sind keine Langsneigungswinkel iiber 10 bis 12° zuzulassen,
da bei gréBeren Winkeln eine Bodenberihrung mit dem Heckteil méglich ist.

2. Bei selbstandigem Einfahren der Landeklappen in einer H6he Uber 30 m sind
die Landeinterzeptoren ab 1 m bis 0,5 m H6he anzuwenden.

3. Beim selbsténdigen Einfahren der Landeklappen in einer H6he unter 30 m
sind die Interzeptoren nach dem Aufsetzen anzuwenden.

4. Wenn es beim Abfangen nicht gelang, die Sinkgeschwindigkeit unter 1,5 bis
1,7 m/s zu verringern, sind die Landeinterzeptoren nach dem Aufsetzen an-
zuwenden.

Anmerkung: Die Aufsetzgeschwindigkeit betrédgt IAS= 160 km/h, wenn wdhrend des Landean-
fluges die Landeklappen selbstédndig einfahren.

3.4.14. Nichteinfahren der Landeklappen nach dem Start

Der Flug ist mit Landeklappenstellung 15° durchzufihren.
Die Geschwindigkeitsbegrenzung 1As = 250 km/h ist nicht zu ilberschreiten.

3.4.15. Selbstédndiges Ausfahren des Kompensationsinterzeptors
1. Der dabei entstehenden Schréglage ist durch Ausschlagen der Querruder entgegenzuwirken.

2. Durch Abschalten des Schalters "AYK" (Kompensationsinterzeptor) am Zentralpult ist der
Kompensationsinterzeptor einzufahren.

3. Wenn dieser Defekt beim Start auftritt, ist eine Platzrunde zu fliegen und danach zu
landen.

4. Mit ausgefahrenem Kompensationsinterzeptor ist die Geschwindigkeit IAS= 205 km/h nicht
zu iUberschreiten.

3.4.16. Falsche Anzeige der Triebwerksbrandsignalisation

Wenn trotz Signalisation eines Triebwerksbrandes das Triebwerk v6llig normal weiterarbeitet,
die Temperatur zwischen den Turbinen der Leistungsstufe entspricht, die Triebwerksdrehzahl
und das Drehmoment gleichfdrmig bleiben, keine visuellen Anzeichen fir die Entstehung eines
Brandes (Rauch, Feuer aus dem Gasaustrittsrohr oder aus der Triebwerksgondel) vorhanden sind
und auch in der Besatzungskabine kein Brandgeruch festzustellen ist, hat die Brandsignalisa-~
tion falsch angesprochen.

In diesem Fall sind die genannten Triebwerksparameter sehr aufmerksam zu Uberwachen. Es ist
auf Anzeichen fir einen Brand zu achten. Der Flug ist in der kiirzesten Zeit abzubrechen.
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3.4.17. Ausfall des Hydraulikhauptsystems

Nichtausfahren der Landeklappen, der Landeinterzeptoren, Aysfall der Bugradsteuerung und der
Scheibenwischer.

Die Landeklappen sind entsprechend Punkt 4.1.1.2.4. notauszufahren.

Bei der Landung auf einem Flugplatz mit kurzer SLB und Nichtausfahren der Landeinterzeptoren
ist in Héhen unter 15 m eine Geschwindigkeit von IAS = 150 km/h zu halten.

Bei schlechter Sicht durch die Frontscheiben {Regen) sind die Klappfenster zu &ffnen.

Die Richtung beim Ausrcllen ist bei abgeschalté&ter Bugradlenkung mit den Bremsen zu halten
und der Schalter der Bugradsteuerung steht in neutraler Stellung. Beim Rollen zum Abstell-
platz sind zur Richtungsénderung die Bremsen oder der asymmetrische Schub der Triebwerke an-
zuwenden.

Es ist auf den Bremsdruck zu achten, bei Absinken des Druckes unter 30 kp/cm2 ist das Rollen
abzutrechen und technische Hilfe anzufordern.

3.4.18. Ausfall des Hydraulikhaupt- und Notsystem

Nichtausfahren der Landeklappen durch das Haupt- und Notsystem, Nichtausfahren der Lande-
interzeptoren, Ausfall der Bugradsteuerung, der Scheibenwischer und der Bremsen mit
Hydraulikakkumulator.

Der Landeanflug mit eingefahrenen Landeklappen ist mit einer IAS&= 180 km/h durchzufihren. Wird
die Landung auf einem Flugplatz mit kurzer SLB durchgefihrt und die Landeinterzeptoren kénnen

nicht ausgefahren werden, ist die Sinkgeschwindigkeit zum Ende des Landeanfluges so zu verrin-
gern, daB sie im Moment des Aufsetzens weniger als 1 m/s betrégt.

Sofort nach dem Aufsetzen ist die Schubumkehr der Triebwerke vollsténdig zu nutzen. Nach Ver-
ringerung der Geschwindigkeit auf ca. 20 km/h, nicht spater, ist der Drosselhebel sghr lang-~
sam in die Leerlaufstellung zurickzufihren. Die Ausrollrichtung ist anfangs mit dem Seiten~
ruder zu halten. Bei unzureichendem Druck-im Hydraulikakku ist zum Halten der Richtung bei
geringen Geschwindigkeiten in angemessener Weise die asymmetrische Schubumkehr der Trieb-
werke anzuwenden. Nach dem Stillstand des Flugzeuges sind die Triebwerke abzustellen und
technische Hilfe anzufordern. Bei Regen oder Vereisung im Landeanflug sind die Klappfenster
zu offnen.

Bei Unméglichkeit der Bremsung durch das Hydrauliksystem (Hydraulikakku) bzw. Notsystem sind

d::lIriebwerke nach der Nutzung der Schubumkehr unterhalb 20 km/h mittels Stopphahn abzu-
s en.

3.4.19. Ausfall der Scheibenwischer wegen Druckabfalls im Hydraulikhauptsystem
Bei Druckabfall im Hydraulikhauptsystem arbeiten die Scheibenwischer nicht :

a) Wihrend des'Landeanfluges im Regen sind bei Erreichen einer HShe von 100 bis 120 m Gber
dem Boden die Klappfenster zu 6ffnen. Die Lage des Flugzeuges und die Abfanghéhe sind
durch das gedffnete Fenster von der Besatzung zu bestimmen.

b) Bei Vereisung ist rechtzeitig die Enteisung der Frontscheiben mit dem Sicherungsschalter
an der Deckgnschglttafel einzuschalten. Wenn sich die Scheibenwischer nicht einschalten
lassen, erhéht sich die Zeit fir die Enteisung um 50 bis 100 %.

In 100 m Héhe sind die Klappfenster zu 6ffnen. Die Lage des Flugzeuges und die Héhe sind
V1§ue11 durgh die Be§atzung zu bestimmen. Sofort nach DurchstoBen der Wolken, jedoch nicht
spadter als in 60 m Héhe, ist die Enteisung der Frontscheiben auszuschalten, damit noch ge-
.nigend Zeit zum Verdampfen des Alkohols verbleibt.

3.4.20. Bremsen der Rader ist weder mit Haupt- noch mit Notsystem méglich,
Ausfall Bugradsteuerung und Scheibenwischerantrieb

Bis zu einer Geschwindigkeit von minimal 20 km/h ist mit Schubumkehr zu bremsen. Danach ist
der Drosselhebel sehr langsam auf “"Leerlauf" zu stellen. Zu Beginn ist die Richtung mit dem
Seitenruder und anschlieBend durch asymmetrische Schubumkehr der Triebwerke zu halten.
Unterhalb 20 km/h sind die Triebwdrke mittels Stopphahn abzustellen,

Wird die Sicht durch die Frontscheibe erschwert, sind die Klappfenster zu 6ffnen.

3.4.21. Ausfall der Scheinwerfer beim Landeanflug in der Nacht

Der vollsténdige Ausfall der Scheinwerfer 1ldBt sich am Fehlen des Lichtkegels feststellen.
Der Ausfall eines oder beider Scheinwerfer wird durch das Absinken der Helligkeit des Licht~
kegels und der geringeren Beleuchtung der Anflugzone und der SLB festgestellt.

Nach Feststellen des Ausfalls sind die eingenommene Triebwerksleistung und der Gleitweg bis
zum Oberflug der SLB-Schwelle zu halten. Nach dem Oberflug der SLB-Schwelle sind in 5 bis

8 m Hohe nach dem Funkhdhenmesser die Triebwerke auf Leerlauf zu drosseln und das Abfangen
zu beginnen. .

Die Steuertechnik bis zum Aufsetzen unterscheidet sich nicht von einer Landung mit einsatz-
bereiten Scheinwerfern.

Zur zusdtzlichen Kontrolle des ordnungsgeméBen Anfluges im Sinne einer Orientierung ist die
Beleuchtung der SLB zu benutzen,

Erhéhte Aufmerksamkeit ist auf die Kontrolle der Héhe nach dem Funkhéhenmesser zu richten.
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3.4.22, Ausfall beider Generatoren beim Start, Steigflug und beim Streckenflug
Festlegungen siehe Punkt 4.1.8.4.

3.4.23. Ausfall der Speisung von der Schiene S2B
Bei Ausfall der Speisung von der Schiene S2B werden folgende Verbraucher nicht gespeist:
a) Reservehorizont

b) Segelstellung, Kompensationsinterzeptor R/L

c) Beheizung Staurohr 1

d) Kreiselmagnetkompal® GMK-1 GA

e) Brandsignalisation

f) Signaltafel (Elektro, Triebwerk/R)

g) Leuchtfeld

h) Beleuchtung der Geréatetafel (Hauptbeledchtung)
i) Beleuchtung der Passagierkabine 1/3

j) Wendezeiger links

1. Am Tage betrifft der Ausfall der Spannung in erster Linie den Segelstellungsautomaten und
den Reservehorizont, den linken Wendezeiger und die Ausfallsignalisation am Bedienteil
des GMK-1GA
Es fehlt die Signalisation, auch beim Dricken des Kontrollknopfes, weil die Signaltafel
"Elektro" ausgefallen ist.
Der Ausfall der Spannung kann durch eine Ausfallkontrolle der anderen Verbraucher, die von
dieser Schiene gespeist werden (z. B. 'Brandsignalisation® oder der Signaltafel fir das
rechte Triebwerk) festgestellt werden. Das Flugzeug ist nach den Horizonten L/R, dem
MagnetkompaB und den Anzeigen der ARK~15M zu steuern.
Der Ausfall ist dem Flugsicherungsdienst zu melden. Bei Fligen unter schwierigen Wetterbe-
dingungen ist entsprechend den Méglichkeiten Radarunterstitzung anzufordern. Bei Vereisung
ist auf Staurohr II umzuschalten, die Heizung des Staurohrs I arbeitet nicht.

2. In der Nacht ist das Fehlen der Spannung sofort am Ausfall der Beleuchtung der Gerétetafel,
der Ausfallsignalisation am Bedienpult des GMK-1 GA und des Segelstellungsautomaten er-
kennbar. Sofern die Notbeleuchtung der Ger&dtetafel nicht eingeschaltet war, sind sofort
der Sicherungsschalter "Besatzungskabine" und die Handlampe einzuschalten.

Die weiteren Handlungen sind die gleichen wie beim Flug am Tage.

3.4.24. Nichtsignalisierter Ausfall eines kiinstlichen Horizontes
Festlegungen laut Punkt 4.1.11.4. (2.)

3.4.25. Aufeinanderfolgender Ausfall von zwei kiinstlichen Horizonten
Festlegungen laut Punkt 4.1.11.4. (2,)

3.4.26. Ausfall beider Funkkompasse ARK-15M

1. Wenn bei einem Flug unter Sichtflugwetterbedingungen beide Funkkompasse ARK-15M gleich-
zeitig ausfallen, ist der weitere Flug unter Nutzung der Flugkarte und des Kurssystems
GMK-1 GA fortzusetzen sowie dem Flugsicherungsdienst den Ausfall der Funkkompasse zu
melden.

Landeanflug und Landung sind visuell durchzufilhren.

2. Ausfall beider ARK-15M wdhrend eines Fluges nach IFR

a) Bei Ausfall beider ARK-15M beim Streckenflug muB die Besatzung dem Flugsicherungsdienst
Meldung erstatten, zum Flug nach der Flugkarte und dem System GMK-1GA lbergehen oder
entsprechend den Kommandos des Flugsicherungsdienstes zu handeln.

Die Landung mit zwei ausgefallenen ARK-15M ist mit visuellem Landeanflug méglich. Auf
Flugplatzen, die mit dem Landesystem SP-50/ILS ausgeristet sind, ist die Landung mit
Nutzung dieses Systems bei Einhaltung des Minimums flr den visuellen Landeanflug durch-
zufihren.

b) Bei Ausfall beider ARK-15M wdhrend des Landeanfluges nach NDB ist der Landeanflug bei
fehlender Bodensicht abzubrechen und dem Flugsicherungsdienst der Ausfall zu melden.
Die weiteren Handlungen haben nach den Kommandos des Flugsicherungsdienstes zu erfol-
gen. Die Landung mit zwei ausgefallenen Funkkompassen ist mit visuellem Landeanflug
méglich. Auf Flugplétzen, die mit dem Landesystem SP-50/ILS ausgeristet sind, ist die
Landung mit Nutzung dieser Systeme entsprechend dem Minimum fir den visuellen Landean-
flug durchzufihren.
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r73.4.2%.'Gleichzeitige} Informationsverlust vom System GMK-1GA, den beiden ARK-15M und i
dem AGB~2 des zweiten Flugzeugfihrers

a) Beim Flug nach VFR ist bei Ausfall beider Funkkompasse ARK-15M, des Kurssystems GMK-1GA
und des rechten Horizontes AGB-2 dem Flugsicherungsdienst Meldung zu erstatten und zur Na-
vigation nach Flugkarte und MagnetkompaB LUN-1221 iberzugehen.

b) Beim Flug nach IFR und Ausfall beider Funkkompasse ARK-15M, des Kurssystems GMK-1GA sowie
des rechten Horizontes AGB-2 ist dem Flugsicherungsdienst Meldung zu erstatten. Unter Be-
achtung der Geréatesicherheitsflughthe ist.entweder zum Sichtflug ilberzugehen oder nach
den Kommandos des Flugsicherungsdienstes zu handeln.

Dabei kann die Anzeige des Magnetkompasses nur bei ausgeschaltetem und nach oben gedrehtem
Ventilator abgelesen werden.

Die Landung mit zwei ausgefallenen ARK-15M, ausgefallenem Kurssystem GMK-1GA und ausgefallenem
rechten Horizont AGB-2 erfolgt nach visuellem Landeanflug. Auch auf Flugplatzen, die mit dem
Landesystem SP-50/ILS ausgeristet sind, erfolgt der Landeanflug mit Nutzung dieser Systeme
entsprechend dem Minimum fdr den visuellen Landeanflug.

3.4.28. Ausfall des Landeanflugsystems

a) Der Ausfall des Kurswegkanals des Landesystems SP-50/ILS 1aBt sich am Erscheinen des
"Kurswegfahnchens" oder an der Nichtubereinstimmung der Werte!ldes Kurszeigers am LUN
3503.61 (LUN 3710.05) und der Geradte anderer Kurssysteme (ARK 15M, GMK-1GA) erkennen.

Wenn der Ausfall nach Herstellen der Bodensicht festgestellt wurde, ist der Landeanflug
visuell fortzusetzen. Wurde der Ausfall bei fehlender Bodensicht festgestellt, ist der
Landeanflug abzubrechen und dem Flugsicherungsdienst Meldung zu erstatten. Im weiteren ist
nach den Kommandos des Flugsicherungsdienstes zu handeln. Der Landeanflug mit ausgefalle-~
nem Kurswegkanal des Systems SP-50/ILS ist in den Betriebsarten NDB, PAR oder v1sue11
entsprechend dem jeweiligen Minimum moéglich.

b) Der Ausfall des Gleitwegkanals des Systems SP-50/ILS 1&Rt sich am Erscheinen des "Gleit-
wegfdhnchens” oder am Nichtibereinstimmen der Werte des Gleitwegzeigers des Gerates
LUN. 3503.61 (LUN 3710.05) und der Werte des barometrischen und des Funkhdhenmessers sowie
des Variometers feststellen.
Wenn der Ausfall nach Herstellen der Bodensicht festgestellt wurde, ist der Landeanflug
visuell fortzusetzen. Wurde der Ausfall bei fehlender Bodensicht festgestellt, ist der
Landeanflug abzubrechen und dem Flugsicherungsdienst Meldung zu erstatten.
Im weiteren ist nach den Kommandos des Flugsicherungsdienstes zu handeln. Der Landean-
flug mit |ausgefallenem Gleitwegkanal des Systems SP-50/ILS ist in den Betriebsarten NDB,
PAR oder visuell entsprechend dem jeweiligen Minimum méglich.

344,29, Ausfall aller barometrischen Héhenmesser

Der Ausfall kann_am Nichtibereinstimmen der Anzeigen des linken und der rechten H&henmesser

und der Anzeigen der Hohenmesser im Vergleich zur Anzeige des Variometers (beim Steigflug

ist die Anzeige des Hohenmessers konstant oder entgegengesetzt) festgelegt werden. Der

Ausfall ist dem Flugsicherungsdienst zu melden.

Bei vorhandener Moéglichkeit ist der Flug nach VFR fortzusetzen.

Beim Flug nach IFR, wenn nicht auf Sichtflug Ubergegangen werden kann, ist die Héhe mit

Hilfe der Horizonte und der Variometer zu halten., Hilfsanzeige ist bei konstanter Drossel=~
hebel-= und LS=HebelaStellung sowie konstanter Fluggeschwindigkeit die Anzeige der Drehmo-

mente der Triebwerke. Wenn sich das Drehmoment verringert, steigt das Flugzeug und umge-

kehrt,

Es ist méglich, vom Flugsicherungsdienst anndhernde Héhenangaben zu erhalten. Bei Ausfall |
der barometrischen Héhenmesser auf der Strecke ist der Horizontalflug bis zum Haupteinflug-
zeichen (HEZ) eines geeigneten Flugplatzes fortzusetzen, wenn die Besatzung vom Flugsicherungs-
dienst keine anderslautenden Anweisungen erhalt,

Es ist nach Moéglichkeit Radarunterunterstitzung anzufordern. AnschlieBend ist entsprechend dem I
Anflugschema der Sinkflug mit 2,5 m/s zu beginnen.

Der Sinkflug wird nach dem Funkhohenmesser kontrolliert,

Achtung! Bei Fligen Uber dem Arbeitsbereich des Funkhdhenmessers, in der GrodBenordnung
1200 bis 1600 m, brennt ah Anzeigegerdt eine rote Signallampe und der Zeiger be-
findet sich im dunklen Sektor der Skala.

Falls auf dem Flugplatz das Landeradar und das System SP-50/ILS arbeitet, ist die Hoéhe
nach der 4. Kurve mit Hilfe des Landeradars und der Gleitweganzeige zu halten. Die Anzei-
gen sind mit den Werten des Funkh&henmessers zu vergleichen.

3.4.30. Nichtansprechen des Enteisungssystems des Tragfliigels und des Leitwerkes
a) Der Ausfall ist dem Flugsicherungsdienst zu melden. .

b) Die Erlaubnis zum Andern der Flughéhe bis auf eine Héhe, in der keine Vereisung auftritt,
ist einzuholen.

c) Sofern das nicht méglich ist und der Eisansatz auf lber 20 mm anwéchst, sind schnelle
Ruderbewegunrgen, Lastvielfache, groBe Schraglagen und groBe Anstellwinkel zu vermeiden.
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d) Beim Landeanflug ist die Geschwindigkeit IAS,= 200 km/h zu halten. Die Landung ist mit Lan-
deklappenstellung 15° durchzufihren. Die Landeklappen sind nicht auf 35° zu fahren.

3.4.31. Ausfall der Enteisung eines Luftschraubenblattes

Der Ausfall wird durch Aufleuchten des gelben Leuchtfeldes, Enteisung der Luftschraube und
durch Absinken der Stromaufnahme fir die Heizelemente der Luftschraube angezeigt. Es kann
ein verstérktes Vibrieren des Triebwerkes auftreten. :

a) Der Umschalter der Luftschraubenenteisung an der Deckenschalttafel ist auf Stellung II
umzuschalten.

b) Die Flughthe ist zu &ndern und die Vereisungszone zu verlassen (mit Zustimmung des FS-
Dienstes).

c) Bei auftretender Vibration des Triebwerkes ist die Drehzahl der Luftschraube auf 1800 U/min
einzustellen und die Trisbwerksleistung zu verringern:(je nach Flugstand).

3.4.32, Vollstéandiger Ausfall der Luftschraubenenteisung
Die im Punkt 31. genannten Festlegungen gelten auch in diesem Falle analog.

3.4.33, Ausfall der Enteisung der 1. Gesamtdrucksonde und der linken Sonde fir den
statischen Druck

Der Ausfall der Enteisung der 1. Gesamtdrucksonde bei Vereisung &uBert sich in verringerter
Geschwindigkeitsanzeige auf der linken Gerétetafel, in einzelnen Fdllen im Absinken auf
Null sowie im Ansprechen des Signals "AbriB" an der Singaltafel.

Der Ausfall einer Sonde fir den statischen Druck beeinfluBt die Gerdteanzeige nicht, wenn
kein Schieben des Flugzeuges zugelassen wird.

Beim Flug mit Schieben &ndern sich die Anzeigen der HOhe und der Geschwindigkeit in Abhéngig-~
keit von der GroBe des Schiebewinkels.

a) Das Flugzeug ist nach den Anzeigen des Horizontes zu steuern, L&ngsneigung +5° im Steig-
flug, O bis 1° im Horizontalflug und -2,5° beim Landeanflug.

b) Der zweite Flugzeugfihrer liest laut die Geschwindigkeiten von seinem Fahrtmesser ab.
c) Der Umschalter "Gesamtdruck” am linken Bedienpult ist auf "II" zu stellen.

3.4.34, Ausfall der Enteisung der 2. Gesamtdrucksonde und der rechten Sonde fir den
statischen Druck bei Start und Landung ’

Der Ausfall der Enteisung der 2. Gesamtdrucksonde &uBert sich bei Vereisung im Absinken der
" Anzeige des Fahrtmessers des rechten Flugzeugfihrers, in einzelnen Féllen im Absinken bis

auf Null.

Der Ausfall einer Sonde des statischen Drucks beeinfluBt die Gerateanzeigen nicht, wenn

kein Schieben am Flugzeug zugelassen wird.

Beim Flug mit Schieben &ndern sich in diesem Fall die Anzeigen fir H8he und Geschwindigkeit

in Abhédngigkeit vom Schiebewinkel.

Das Flugzeug ist entsprechend den Festlegungen des Punktes 3.,4,33, =zu steuarn.

Der Umschalter "Gesamtdruck” am linken Bedienpult verbleibt in Stellung I.

3.4.35. Ausfall der Beleuchtung der Geréate

Falls die Notbeleuchtung der Gerédtetafel nicht gearbeitet hat, sind sofort der Sicherungs-
schalter "Besatzungskabine” und die Handlampe einzuschalten.

3.4.36. Ausfall der Funkverbindung

Es ist nach den allgemeinen Festlegungen, die fir diesen Fall gelten, zu handeln (s. FBH),
i

3.4.37. Ausfall der Scheibenwischer

Analoge Handlungen wie unter 3.4.19. beschrieben.

3,4.38. Startabbruch aus Grinden nicht in Verbindung mit Tw-Ausfall

1. Bei Entstehung eines besonderen Umstandes oder Defektes wéhrend des Starts bei einer Ge-
schwindigkeit < v4q (Entscheidungsgeschwindigkeit), bei dem der Kommandant einschéatzt,
daB Gefahr fir die sichere Fortsetzung des Starts oder dem sicheren AbschluB des Fluges
besteht, wird der Start abgebrochen.

2. Die Handlungen der Besatzung bei Abbruch des Starts sind so wie bei Startabbruch wegen
Triebwerksausfall beim Start bei einer Geschwindigkeit = v,, aber Leerlauf und Anwendung
der Schubumkehr beider Triebwerke ist immer méglich.

01.09,.1989
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3.4.39. Lockerung der Fracht

Der Frachtbegleiter ist verpflichtet, wdhrend der gesamten Flugzeit den Zustand der Fracht
zu beobachten. Im Falle der Logkerung der Befestigung der Fracht ist der Frachtbegleiter
verpflichtet, das der Besatzung des Flugzeuges zu melden. Das erfolgt Uber die Bordsprech-
anlage. Entstandene Defekte sind durch den Frachtbegleiter zu beseitigen.

wihrend der Beseitigung der aufgetretenen Defekte ist durch den Piloten ein horizontaler
Flug des Flugzeuges aufrecht zu halten.

Falls eine Beseitigung des Defekts unméglich ist, ist es notwendig, den Flug zu beenden,
wobei groBe Léngsneigungen, Schréglagen und Beschleunigungen vermieden werden missen.
Deshalb sind nach M&glichkeit Landeklappenstellungen von 35° zu vermeiden,und die Landung
ist ohne Interzeptoren, ohne starke Bremsung und ohne Schubumkehr durchzufihren.
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Normale Verfahren

Anlagen-Inbetriebnahme der Systeme und Ausriistungen
Flugzeug- und Fahrwerkssteuerung-

Hauptsteuersystem

Beschreibung

Betriebsbegrenzungen

Inbetriebnahme

Defekte

Steuerung der aerodynamischen Hilfsmittel des Tragfligels
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme
Defekte
Automatische Kompensationsinterzeptoren
1. Beschreibung
2. Betriebsbegrenzungen
3. Inbetriebnahme
4. Defekte
Fahrwerk
1. Beschreibung
2. Betriebsbegrenzungen
3. Inbetriebnahme
4. Defekte

Triebwerke und ihre Systeme
Begrenzungen des Triebwerkes M 601 B (M 601 D)
. Begrenzungen der Leistungsstufen
. Begrenzungen der maximalen Drehzahl des Turboverdichters
. Beschreibung
. Inbetriebnahme
. Defekte

Kraftstoffsystem
. Beschreibung
. Betriebsbegrenzungen
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Inbetriebnahme
Defekte

"Schmierstoffsystem
1. Beschreibung
2. Betriebsbegrenzungen
3. Inbetriebnahme
4. Defekte

Wassereinspritzsystem
1. Beschreibung
2. Betriebsbegrenzungen
3. Inbetriebnahme :
4. Defekte

Begrenzersystem

Beschreibung

Betriebsbegrenzungen

Inbetriebnahme

Defekte .

. Hydrauliksystem

. Beschreibung

. Betriebsbegrenzungen
. Inbetriebnahme

. Defekte

Elektrosystem
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme
Defekte

Funksprechausristung
. Beschreibung
. Betriebsbegrenzungen
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Eigenverstandigungsanlage
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme

Defekte

Flugiiberwachungsgerate
Beschreibung ]
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme

Defekte

Navigationssystem
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme
Defekte

Heizungs- und Beliftungssystem
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme

Defekte

Enteisungssystem
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme
Defekte

Feuerldschsystem
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme
Defekte

Transportable Sauerstoffanlage
Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme

Stationdre Sauerstoffanlage
Beschreibung

Technische Daten und Einsatzbedingungen

Inbetriebnahme
Defekte

Netsauerstoffausriistung
Beschreibung

Technische Daten und Einsatzbedingungen

Inbetriebnahme

Versorgungssystem der Luftbildausriistung

Beschreibung
Betriebsbegrenzungen
Inbetriebnahme
Defekte

Flugdatenschreiber SARPP~-12
Beschreibung

Technische Daten und Einsatzbedingungen

Inbetriebnahme
Defekte

Sanitéranlage
Beschreibung
Beschrénkungen
Inbetriebnahme
Defekte
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4.1.

4.1.1.
4.1.1.
4.1.1.

Anlagen ~ Inbetriebnahme der Systeme und Ausriistungen
Flugzeug- und Faghrwerkssteuerung

1. Hauptsteuersystem

1.1. Beschreibung

1. Léngssteuerung

a)

b)

Hohensteuerung (vgl. Abb. 4.1.1.1/1)

Die Hohenstesuerung erfolgt von zwei miteinander gekoppelten Steuersdulen, der des Kom-
mandanten und des zweiten Flugzeugfiihrers, durch ein System von Gesténgen und Umlenk-
hebeln Uber die hiritere Ubertragungsgruppe.

Der Ausschlag der Steusrséule in Richtung "Dricken" ist durch einen:Federanschlag be-
grenzt, der bei einem Ausschlag des Héhenruders um 7° nach unten betdtigt wird und die
erforderlichen KenngréBen der Kréfte auf die Steuerséule bei einem Flug mit negativem
Lastvielfachen gewéhrleistet.

Steuerung des Héhentrimmers (vgl. Abb. 4.1.1.1/2)

Der Héhentrimmer wird mit Handrédern gesteuert, die am Zentralpult angeordnet sind. Die
Steuerbewegung auf den Trimmer wird mit Seilen Ubertragen. Der Trimmerausschlag ist ki-
nematisch nicht mit dem Ausschlag des Héhenruders gekoppelt.

Der Trimmerausschlag wird am mechanischen Anzeiger gepruft, der sich neben dem Handrad
befindet.,

2. Seitensteusrung

a)

b)

c)

d)

01.01.

Die Steuerung des Seitenruders (vgl. Abb. 4.1.1.1/3)

Die Steuerung des Seitenruders erfolgt von den beiden miteinander gekoppelten Pedalen

der FuBsteuerung, der des Kommandanten und des zweiten Flugzeugfihrers, Uber ein System
von Gesténgen und Seilen. Anschlége begrenzen einerseits den Ruderausschlag, andererseits
die Pedalauslenkung. Die Pedalen befinden sich bei einem Kraftaufwand von etwa 980 N

(1100 kp) am Anschlag.

Trimmersteuerung des Seitenruders (vgl. Abb. 4.1.1.1/4)

Der Trimmer des Seitenruders wird mit dem Elektromechanismus betétigt. Der Elektrome-
chanismus wird durch den dreifacher Umschalter "“SCHIEBEN" (LINKS - RECHTS) betétigt,

der am Zentralpult angeordnet ist (bei eingeschaltetem Sicherungsschalter "TRIMMER"

an der Deckenschalttafel). Die Trimmerstellung wird vom elektrischen Anzeigegerédt an-
gezeigt, das sich vor dem Umschalter der Trimmersteuerung befindet. ’

Das Anzeigegerédt wird ilber den Sicherungsschalter SIGNALTAFEL/ZELLE an der Deckenschalt-
tafel versorgt.

Quersteuerung (vgl. Abb. 4.1.1.1/5)

Die Quersteuerung erfolgt von den miteinander gekoppelten’Steuerséulen, der des Komman-
danten und des zweiten Flugzeugflhrars, Uber ein System von Gestédngen und Umlenkhebeln.

Steuerung des Quertrimmers (vgl. Abb. 4.1.1.1/6)

Der Trimmer ist am linken Querruder angebracht und wird durch den Elektromechanismus
UT-6D betdtigt, der durch den Umschalter "SCHRAGLAGE" (LINKS -~ RECHTS) auf dem Zentral-
pult bei eingeschaltetem Sicherungsschalter "TRIMMER" auf der Deckenschalttafel in
Betrieb gesetzt wird.

Die Neutralstellung des Trimmers wird durch Aufleuchten einer grinen Signallampe signa-
lisiert, die vor dem Umschalter der Trimmersteuerung angeordnet ist.

Die Signallampe wird iliber den Sicherungsschalter SIGNALTAFEL/ZELLE an der Deckenschalt-
tafel versorgt. Die Funktion des Signallampenkreises (einschlieBlich der Lampe selbst)
wird durch Druck auf den Knopf SIGN. an der Kontrolltafel des linken Bedienpultes ge-~
praft., ’ -
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Ausgabe: 1 ' 4/3



[ZF Flugbetriebsdokumentation | LH-410
l , |

Abb. 4.1.1.1/1 H6hensteuerung
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Abb. 4.1.1.1/2 Steuerung des Hohsntrimmers
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Abb. 4.1.1.1/3 Seitensteuerung
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Abb. 4.1.1.1/5 Quersteuerung
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Abb. 4.1.1.1/6 Steuerung des Quertrimmers
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4.1.1.1.2. Betriebsbegrenzungen
(siehe 2.8.2.)

4,1.1.1.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten

~

Ubernahmekontrolle 1. Die Géngigkeit der Hand- und FuBsteuerung ist bis zu den Endstellun-
gen, einschlieBlich der Trimmersteuerung des H&henruders, zu kon-
trollieren.

' 2. Der Hohentrimmer ist in Startstellung entsprechend Punkt 5.3.2.3.
ginzustellen.

3. Die Steuerumrg des Seitentrimmers und des Quertrimmers ist wie folgt
zu kontrollieren:

a) An der Deckenschalttafel:

- Trimmer einschalten

- Signaltafel/Zelle einschalten
b) am Zentralpult

= Umschalter SCHIEBEN nacheinander

- (Links - Rechts)

Der Seitentrimmer muB in 10 bis 18 s aus der Neutralstellung
in die linke (rechte) Endstellung gehen.

~ Umschalter SCHIEBEN Nach dem Anzeigegeradt ist der
. Trimmer in die Neutralstellung
zu bringen
- Umschalter SCHRAGLAGE nacheinander
(Links -~ Rechts)

Der Quertrimmer muB eiwa 7 s aus der Neutralstellung in die
obere {untere) Endstellung gehen.

= Umschalter SCHRAGLAGE Der Trimmer wird in die Neutral-
stellung gebracht (dabei Auf-
leuchten der Signallampe be-
achten)

4. Die Funktion des Steuerkreises des Seitentrimmers ist am Zentral-
pult wie folgt zu kontrollieren:. :
- Kappe des Umschalters SCHIEBEN umlegen
- einzelne Umschalter -nacheinander nach rechts und
links umschalten

Der Zeiger des Anzeigegerédtes darf sich bei allen Schaltungen
nicht bewegen.

4.1.1.1.4. Defekte
(siehe 3.4.1., 8., 9., 11., 12., 13.)

4.1.1.2. Steuerung der aerodynamischen Hilfsmittel des Tragfligels
4.1.1.2.1. Beschreibung
1. Landeklappensteuerung (vgl. Abb. 4.1.1.2/1)

Die Steuerung der Landeklappen erfolgt elektrohydraulisch.

Die Stromzufihrung der Steuerung der Landeklappen wird mit dem Sicherungsschalter "Lande-
klappen” der Deckenschalttafel eingeschaltet.

Die Steuerung der Landeklappen erfolgt mit einem Umschalter am Zentralpult. Der Umschalter
besitzt drei Stellungen: 09 - 150 - 350,

Die Anzeige erfolgt am Stellungsanzeiger der Landeklappen auf der mittleren Gerédtetafel.
Der Anzeiger wird Ober den Sicherungsschalter SIGNALTAFEL/ZELLE versorgt. Die Funktion
aller Kreise wird durch Driicken des Kontrollknopfes SIGN. auf der Kontrolltafel am linken
Bedienpult geprift. In die Landestellung 35°. kénnen die Landeklappen nur bei einer Flugge-
schwindigkeit unter vg = 205 km/h ausgefahren werden. Bei hoheren Fluggeschwindigkeiten
wird diese Stellung automatisch blockiert.

Im System der Landeklappensteuerung ist ein Endschalter, der das Ausfahren der Landeklappen
bei gedffneter Laderaumtir verhindert.

01.01.1985
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Das Antrlebssystem der Landeklappensteuerung ist hydraulisch.

Bei Ausfall des hydraulischen Hauptsystems kdénnen die Landeklappen mit Hilfe eines Notsy-
stems in die erforderliche Stellung gebracht werden, in dem der Druck mit der Hydraulik-
handpumpe erzeugt wird.

Steuerung der Landeinterzeptoren (vgl. Abb. 4.1.1.2/2)

Die Steuerung der Landeinterzeptoren erfolgt elektrohydraulisch.

Die Versorgung erfolgt Uber den Sicherungsschalter INTERZEPTOREN an der Deckenschalttafel
und dem Schalter INTERZEPTOREN am Zentralpult.

Durch Einschalten beider Schalter wird das System in Bereitschaft gebracht. Das Ausfahren
der Landeinterzeptoren erfolgt durch Druck auf beide in Reihe geschalteten Knopfe (steuer-
bar durch eine Druckplatte mit der Aufschrift "Interzeptoren®") am linken Steuerhorn. Vor
unabsichtlichem Dricken sind die Kndpfe durch eine Sperre an der Druckplatte geschiitzt.
Die Landeinterzeptoren werden in ausgefahrener Stellung nur wéhrend des Drlckens der
Knépfe gehalten.

Das Ausfahren der Landeinterzeptoren wird durch ein gelbes Leuchtfeld "INTERZEPTOREN" an
der Signaltafel angezeigt (nur bei eingeschaltetem Sicherungsschalter "SIGNALTAFEL/ZELLE"
an der Deckenschalttafel).

Die Kontrolle der Einsatzbereitschaft des elektrischen Kreises des Systems erfolgt durch
Druck auf jeden der Knépfe an der Steuersidule einzeln nach dem Anheben der Druckplatte.
‘Beim Druck auf einen einzelnen Knopf darf das System nicht ansprechen.

4.1.1.2.2. Betriebsbegrenzungen

1.

Landeklappen
Benennung des Parameters MaB - ' Wert des Parameters
einhelt min. norm. max.
inkel des Landeklappenausschlages beim Start [Grad] - 15 -
inkel des Landeklappenausschlages bei der
Landung [Grad] 15 35 -
Landeinterzeptoren

Die Landeinterzeptoren diirfen ausgefahren werden:

a) bei Startabbruch

b) bei der Landung (H< 1 m)

Das Ausfahren der Landeinterzeptoren in anderen Féllen ist verboten!

4.1.1.2.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen

Erforderliche Tatigkeiten

{ctappen})

Ausgangsstellung der An der Deckenschalttafel

Steuerorgane - INTERZEPTOREN einschalten
- LANDEKLAPPEN einschalten
- SIGNALTAFEL/ZELLE einschalten
Am Zentralpult:
~ INTERZEPTOREN einschalten

Ausfahren der Auf der Gerédtetafel:

Landeklappen - Fahrtmesser Kontrolle Fluggeschwindigkeit
Die Fluggeschwindigkeit muB unter der zulédssigen Fluggeschwindig-
keit mit ausgefahrenen Landeklappen liegen, siehe Abschn. 2.7.1.
Am Zentralpult:
~ Landeklappenhebel in die erforderliche Stellung
Nach héchstens 10 s muB das entsprechende Leuchtfeld im Stel-
lungsanzeiger flir die Landeklappen aufleuchten.

Einfahren der Am Zentralpult:

Landeklappen

- 4/8

-~ Landeklappenhebel in die erforderliche Stellung
(0° -oder 159)

Nach 12 Sekunden muB das entsprechende Leuchtfeld im Stel-
lungsanzeiger flir die Landeklappen aufleuchten.

—
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Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten

Ausfahren der Lande- An der linken Steuersiule:

interzeptoren ~ Druckplatte driicken und in gedricktem Zustand

uber die erforderliche Zeit halten

4.1.1.2.4. Defekte
(siehe auch 3.4.1., 14., 15., 16., 19., 20.)

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche T&tigkeiten

Landeklappenhebel auf Am Zentralpult:
Ausfahren (15°, 359),
die Landeklappen fahren
nicht aus

- Landeklappenhebel in die gewdhlte Stellung bringen

Am rechten Bedienpult:

- Hebel NOTAUSFAHREN - nach unten
LANDEKLAPPEN

An der rechten Seite:

- mit Hydraulikhandpumpe wird bis zum Aufleuchten des entsprechen-
den Leuchtfeldes am Stellungsanzeiger der Landeklappen gepumpt.

Anmerkung: 1. Der Hebel NOTAUSFAHREN LANDEKLAPPEN ist plombiert.
Bei Fahren in die Betriebsstellung ist der Plomben-
faden durchzureiBen.

2. FUr das Notausfahren der Landeklappen sind etwa
10 Zyklen mit der Hydraulikhandpumpe auszufihren.

4.1.1.3. Automatische Kompensationsinterzeptoren
4.1.1.3.1. Beschreibung

Das System des automatischen Kompensationsinterzeptors (AYK) dient zur automatischen Kompen-
sation auftretender Schréglagen bei Triebwerksausfall wéhrend des Starts oder beim Ubergang
zur zweiten Runde. .

Das System besteht aus zwei voneinander unabhdngigen Kompensationsinterzeptoren, die am Trag-
fligelende vor den Querrudern angebracht sind. Die Steuerung der Kompensationsinterzeptoren
ist elektrohydraulisch. Der Stromkreis wird Uber die Sicherungsschalter “SEGELSTELLUNG -
KOMPENSATIONSINTERZEPTOR" (links, rechts) an der Deckenschalttafel und dem Schalter AYK am
Zentralpult in Bereitschaft gesetzt. :

Die Bereitschaft wird durch Aufleuchten eines grinen Leuchtfeldes "AUTOMATISCHER KOMPENSATIONS-
INTERZEPTOR" an der Signaltafel angezeigt.

Bei Abfall des Drehmomentes eines der Triebwerke auf etwa 24 % verlischt das griine Leuchtfeld.
Der automatische Kompensationsinterzeptor auf Seite des ausgefallenen Triebwerkes wird in ein-
gefahrener Stellung blockiert und auf Seite des arbeitenden Triebwerkes ausgefahren. Dabei

euchtet das gelbe Leuchtfeld “AUTOMATISCHER KOMPENSATIONSINTERZEPTOR",

Bei Erreichen einer Geschwindigkeit von vg 2 205 km/h schaltet das System automatisch ab,
und das grine Leuchtfeld auf der Signaltafel verlischt.

Wenn der AYK ausgeschaltet wird, féhrt der Kompensationsinterzeptor ein, und das gelbe
Leuchtfeld verlischt. Zur Erhdhung der Zuverlédssigkeit ist festgelegt, daB nach Beendigung
des Starts das System durch den Schalter AYK am Zentralpult auszuschalten ist. Bis vor der
3. Kurve bzw. 15 km vor SLB-Schwelle ist die Bereitschaft des Systems durch Einschalten
dieses Schalters wieder herzustellen.

Achtung! Wenn das System AYK angesprochen hat, ist die Herstellung der Bereitschaft dieses
Systems nur dann zuldssig, wenn das Anlassen des ausgefallenen Triebwerkes in der
Luft gelungen ist.

Die Kontrolle erfolgt gemeinsam mit dem System der automatischen Segelstellung durch Dricken
des Kontrollknopfes "AUTOMATISCHE SEGELSTELLUNG" am linken Bedienpult. Das System der Steue-
rung der automatischen Kompensationsinterzeptoren ist in Abb. 4.1.1.3/1 dargestellt.

01.01.1985 .
Ausgabe: 1 4/9



LH-410

UZ? Flugbetriebsdokumentation

6-10'LE2L
wespuiifz ||

-~ SpOQy

2 171

Q 0

WHMRdWYE @

ﬁsd:w:.mmv

e

—— -—p--—-—‘-— ——t—

{ o reypaBerio “
>t SDAN Lr\ LW

~SYr@r SIO LI (U@Db _

A BANVE _

{ UrHDIY 100,

IIIIJ

BUritta), rogsinosoh

ﬁ
_
_-_:_
_

Lo

] “

_ssﬂms__.qm.ﬂ_&“_m_. =cqm<.; _

IO
|

S I

q_@

KLLLLLLLLLLL,

LLLLLLLLL A

SUIra U MIZUIOINS

Landeklappensteuerung

Abb. 4.1.1.2/1

1.1985
1

01.01
Ausgabe:

4/10



LH-410

Z][;ﬂmgmmEMMdmmaMMG1

STEweud § M s

<Ceogesery &1
K8t v

mvv SO- S19 UGK OLY I Lﬁ

_

_

_

!

_

|

_

_
L

== | )| O

® l

rIlL _
® |

|Nﬂ&1£ﬁ¥NMTnx\§§Jn¥§ya(

J T _
cw.:nu.:.. =.=<ns-_<=._=u o_na«.r_ _

__ —+-

- SN IYOPNIZLULOIIS

LT

® NO,

(OIVaN ,l._
o=

Abb. 4.1.1.2/2 Steuerung der Landeinterzeptoren

4/11

01.01.1985
1

Ausgabe:



HEE Flugbetriebsdokumentation LH-410

4.1.1.3.2. Betriebsbegrenzungen

Benennung des Parameters MaB- Werte des Parameters
einheit in. normal max.
Vg mit eingeschaltetem AUK [km/kﬂ - _ 205

4.1.1.3.3. Inbetrigbnahme

Arbeitsbedingungen . e s .
(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten
Herstellung der An der Deckenschalttafel:
pirbeitsbereitschaft - SGELSTELLUNG - AUTOMAT. KOMPENSATIONSINTERZEPTOREN
(links - rechts) einschalten
~ SIGNALTAFEL/ZELLE einschalten

Am Zentralpult:
~ Schalter AUK einschalten

An der Signaltafel muB das griine Leuchtfeld
AUTOM. KOMPENSATIONSINTERZEPTOR aufleuchten.

Ausfahren der Klappen Erfolgt automatisch
des AUK

usschalten der - Schalter AUK ausschalten
@rbeitsbereitschaft

4.1.1.3.4. Defekte (siehe 3.4.1., 4., 5., 6., 7.)
4.1.1.4." Fahrwerk

4.1.1.4.1. Beschreibung

1. Allgemeine Angaben

Das Fahrwerk ist ein Dreipunkt-Fahrwerk. Es besteht aus dem Bugfahrwerk, dem Hauptfahrwerk
und hydraulischen, mechanischen sowie elektrischen Anlagen, mit deren Hilfe das Ein- und
Ausfahren des Fahrwerks, die Bugradlenkung und das Bremsen durchgefihrt werden. Bei Ausfall
des Hydraulikhauptsystems ist das Ausfahren des Fahrwerks und das Bremsen der Hauptfahrwerks-
rader vom Hydrauliknotsystem. gewdhrleistet.

Das Bugfahrwerk hat ein Rad K-21-6000-7 mit schlauchlosen Reifen 9.00-6 (548 x 221 mm) der
Bezeichnung Barum Modell 3(Madell 4 bei LFZ mit max. TOW 6000 kg). 7

Das Hauptfahrwerk hat Réder K-32-0000-7 und schlauchlose Reifen 12.50-10 (718 x 306 mm) der
Bezeichnung Barom Modell 2.(Modell 3 bis LFZ mit- max. TOW 6000 kg),

Das Hauptbremssystem ist mit einer automatischen Radentbremsung durch Trégheitsgeber UA-27A
ausgeristet .Abnutzung der Reifen ist bis zu ersten Kordschicht zulédssig.

2. Aus- und Einfahren des Fahrwerkes (vgl. Abb. 4.1.1.4/1)

Das System zum Aus- und Einfahren des Fahrwerkes ist elektrohydraulisch. Die Steuerung er-
folgt durch den Fahrwerkshebel am Zentralpult in zwei Stellungen. Eine Neutralstellung hat
der Fahrwerkhebel nicht, Die Anzeige der Stellung des Fahrwerkes erfolgt optisch und me-
ﬁha;lsch. Eine akustische und optische Signalisation zum Ausfahren des Fahrwerkes ist vor-
anden. -
Die optische Signalisation zeigt die Ausfahrstellung des Fahrwerkes durch drei grine Lampen
an. Die Zwischenstellung beim Aus- und Einfahren wird durch Aufleuchten von drei roten
Lampen am Stellungsanzeiger des Fahrwerkes angezeigt. Wenn sich das Fahrwerk in eingefahrenem
Zustand befindet, die Fluggeschwindigkeit vz < 205 km/hund die Drosselhebel beider Triebwerke
in der Leerlaufstellung stehen oder die Langeklappen ausgefahren sind, ertént die akustische
Signalisation (Hupe). Gleichzeitig leuchtet auf der Signaltafel das gelbe Leuchtfeld
"FAHRWERK AUSFAHREN". Beim Ausfahren des Fahrwerkes, der Erhdhung der Fluggeschwindigkeit
vg > 205 km/h oder bei Verstellung wenigstens eines Drosselhebels in Richtung Leistungser-
hGhung wird die Signalisation ausgeschaltet.

Bei eingeschaltetem Sicherungsschalter "AFA-Arbeit" und bei LK=Stellung 15° kann die Si 1i i
: - tion
mit dem Knopf “Abschaltung Fahrwerkssignalisation" auf dem mittl Bg i chaltec.
wordon (vait 4 aosohalt g mi eren Bedienpult ausgeschaltet
Bei allen anderen Bedingungen hat dieser Bedienknopf keinen EinfluB auf die normal i
: Py t
Systems der Signalisation “"Fahrwerk ausfahren® P ase Arbeit des

01.09;1989
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Die mechanischen Anzeiger sind an den Fahrwerksgondeln (fir das Hauptfahrwerk) und am Zen-
tralpult (flir das Bugrad) angebracht. In der ausgefahrenen Stellung des Fahrwerkas missen
am Anzeiger des Bugrades zwei und am Anzeiger des Hauptfahrwerkes drei rote Ringe sichtbar
sein,

Notausfahren des Fahrwerkes

Das System des Notausfahrens des Fahrwerkes wird mit dem Hebel NOTAUSFAHREN - FAHRWERK am
rechten Bedienpult eingeschaltet. Der Druck in der Notleitung wird mit der Hydraulikhandpumpe
erzeugt.

Bugradsteuerung (vgl. Abb. 471.1.4/2)
Das System der Bugradsteuerung arbeitet in drei Betriebsarten:

a) Handsteuerung Die Steuerung erfolgt mit einem Hebel an der Steuerséule des Kome=
randanten, Sie erlaubt eine Drehung des Bugrades um einen Winkel wvon
* 50° und wird beim Rollen verwendet.

b) FuBsteuerung Die Steuerung erfolgt durch die Pedalen der FuBsteuerung des Komman-
danten und des zweiten Flugzeugfihrers, +
Sie erlaubt eine Drehung des Bugrades um alnen winkel von = 4, 5° und
wird bei Start und Landung verwendet.

c) Arbeit als ein- Im Falle des Ausfalls oder bei nicht eingeschaltetem elektrohydrauli-
facher Schwin- schem Verteiler (GA 184 u) sowie bei Neutralstellung des Umschalters
gungsdampfer am Zentralpult

‘Der Stromkreis des Bugradsteuersystems wird iUber den Sicherungsschalter SIGNALTABLEAU ZELLE

und FAHRWERK, dem Fahrwerkshebel, dem Betriebsartenumschalter BUGRADSTEUERUNG - HAND/FUSS,
dem Endschalter der Neutralstellung des Bugrades sowie dem Endschalter versorgt, der vom
StoRdémpfer des Bugrades betdtigt wird. Das SchlieBen des Stromkreises der FuBsteuerung

des Bugrades erfordert die Neutralstellung des Bugrades und der Pedalen.

Nach Heben der Bugradstrebe beim Start wird der Stromkreis der Bugradsteuerung unterbrochen,
und Jas Bugrad nimmt automatisch Neutralstellung ein.

Die Betriebszusténde der Bugradsteuerung werden durch die Leuchtfelder FUSSTEUERUNG und
HANDSTEUERUNG auf der Signaltafel angezeigt.

Wenn sich der Umschalter der BUGRADSTEUERUNG - HAND/FUSS in Neutralstellung befindet (die
Leuchtfelder HANDSTEUERUNG und FUSSTEUERUNG leuchten nicht), arbeitet der Hydraulikzylinder
der Servosteuerung des Bugrades als Schwingungsdampfer.

Bremsung (vgl. Abb. 4.1.1.4/3)
a) Normalbremsung

Das Bremssystem der Rader des Hauptfahrwerkes ist ein Hydrauliksystem, das wvon den Pe-
dalen der FuBsteuerung beider Flugzeugfihrer gesteuert wird. Der hydraulische Druck

fir die Bremsung wird aus dem Hydraulikhauptsystem und bei dessen Ausfall aus dem Hy-
draulikakkumulator des Bremssystems oder von der Hydraulikhandpumpe zugefihrt. +0,3
Der Bremsdruck &ndert sich proportional den Kréadften an den Pedalen von O bis 4,4 '~ MPa
(O bis 45 +3 kp/cm2). Zur Prifung des Bremsdruckes dient ein Manometer an der mlttleren
Gerdtetafel.

Das Bremssystem ist mit einer automatischen Radentbremsung durch an den Hauptfahrwerks-
réddern befindliche Tréagheitsgeber ausgeriistet. Das System wird Uber die Sicherungs~
schalter SIGNALTABLEAU ZELLE und FAHRWERK an der Deckenschalttafel versorgt und durch
den Schalter "ANTIBLOCKIERUNG" an dem Zentralpult ein- bzw. ausgeschaltet. Die Arbeit
der automatischen Radentbremsung wird von den Leuchtfeldern "ENTBREMSUNG LINKS,
ENTBREMSUNG RECHTS" auf der Signaltafel angezeigt. Die Leuchtfelder blinken im Rhythmus
der automatischen Radentbremsung.

b) Notbremsung

Bei unzureichendem Druck im Hauptsystem kann zur Bremsung des Flugzeuges das Notsystem
"STANDBREMSE", welches mit dem Hebel Standbremse und der Hydraulikhandpumpe steuerbar
ist, benutzt werden.

Da durch die Hydraulikhandpumpe in dem Arbeitszylindgr der Bremsen ein héherer Druck
als zuléssig geschaffen werden kann (45 bis 55 kp/cm®) und die automatische Radent-
bremsung in diesem Falle nicht arbeitet, ist zur Vermeidung eines Blockierens der Ré&der
auf die Druckanzeige der Standbremse an der mittleren Gerétetafel zu achten.

c) Standbremse

Die Standbremse wird mit dem Hebel STANDBREMSE am rechten Bedienpult betédtigt. Als
Druckquelle dient die Hydraulikhandpumpe auf der rechten Seite der Kabine bzw. der
Hydraulikakku des Notsystems.

Die Bremsung des Flugzeuges im Stand erfolgt mit einem Druck wvon 4
(40 +5 kp/cm2). 0.5
Vor dem Probelauf der Triebwerke ist ein Druck von 4,9 *Y
schaffen.

Der Druck im System der Standbremse wird am Manometer auf der mittleren Gerdtetafel kon-
trolliert. Das Lésen der Bremsen erfolgt durch Einstellung des Hebels Standbremse in die
untere Stellung.

+0,5 MPa

MPa (50 *5 kp/cm2) zu

01.01. 985
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' 4.1.1.4.2. Betriebsbegrenz

ungen
Benennung des Parameters :iﬁaeit .- Wert dee Pargmeters
min. normal max.
Einfederung des Fahrwerkes im Stand ) -
.- Bugfahrwerk [mm] 41 - 63
- Hauptfahrwerk [mm] |l 77 - 111
Eindrucktiefe der Reifen mit maximaler Flugmasse . .
- Bugfahrwerk ’ [mm]) - £ 46 -
- Hauptfahrwerk [mm] . . - £59 . -
Einimaler Kurvenradius des auBeren Rades auf
eton mit Handsteuerung
ohne Bremsen [m] ' 8 - -
~ mit Bremsen [m 5,4 - 4 -
Vg Max. bei Bremsbeginn [km/h] - 140 170
Zeit der Standbremsung (h] ] - I 24
Zul. Rollgeschwindigkeit [km/h] - ~- 30
IAufeinanderfolgende Landungen
{Landemasse bis 5600 kg bzw, 5800 kg fir LFZ mit
max, TOW 6000 kg) und Platzrunden mit ausgefahre-
nem Fahrwerk fir 15 Minuten, kein intensives L
Bremsen ab vg = 140 km/h ’ Anzahl nbegrenzt
Min, Rollradius unter Benutzung der Bremsen i :
bei einer Rollgeschwindigkeit _ 30 km/h \[m] 26 - -
Reifendruck ﬁ<p/cm2]
- HFW Modell 2 - 3,5 3,8
- HFW Modell 3 - 3,2 3,5
- BFW Modell 3 A - 4,2 4,5
- BFW Modell 4 - 4,2 4,5
4.1.1.4.3. Inbetriebnahme
Arbeitsbedingungen Erforderliche féti keiten
(Etappen) - ; gkeit:
Vor dem Rollen Am Zentralpult:
= Umschalter der BUGRADSTEUERUNG HAND
- Schalter AUTOMATISCHE RADENTBREMSUNG einschalten

Rollen

ﬁn der Startlinie

Start

01.09.1989
Aus@abe: 2

Hebel STANDBREMSE nach unten

~ Funktion des Haupt- und Notsystems prifen

- Richtung mittels der Bremsen und ) halten
Bugradsteuerung

Das Leuchtfeld HANDSTEUERUNG auf der Signaltafel muB aufleuchten.
Am rechten Bedienpult: - '

Anmerkung: Die Bugradsteueruﬁg muB beim Rollen gleichméBig er-
folgen, weil ein schneller Ausschlag zu einer unverhalt
nismédBigen VergréBerung der Kraft auf dem Steuerhebel

fihrt.
-~ Pedalen der FuBsteuerung 7 neutral
Am Zentralpult:
= Umschalter der BUGRADSTEUERUNG FUSS

Auf der Signaltafel muB das Leuch-
feld FUSSTEUERUNG aufleuchten.

-~ Fahrwerksbremsen entbremsen
- Richtung durch Bugradsteuerung halten

4/15
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*Arb?éizgggiggungen Erforderliche Tatigkeiten
Nach dem Abheben - - Réder des Fahrwerkes bremsen
' - in einer HEhe von ‘3 bis m, nach Erreichen einer Geschwindigkeit
Vs > 145 km/h[bzw. > 150 km/h fur LFZ mit max. TOW 6000 kg),
- Fahrwerkhebel entsichern
' h - Fahrwerkhebel EINFAHREN
Die Zeit des Einfahrens betragt ca.8 Sekunden.
Landeanflug Die zuléssige Fluggeschw1ndlgke1t fur das Ausfahren des Fahrwerkes
; ~in Platzrundenhéhe betragt vg = 250 km/h.
-~ Fahrwerkhebel : AUSFAHREN -
Am Stellungsanzeiger des Fahrwerkes missen drei grine Lampen '
leuchten.
An der mittleren Gerédtetafel:
- Manometer BREMSAKKUMULATOR Druck prifen
- Schalter AUTOM. RADENTBREMSUNG : eingeschaltet
Auf dem Zentralpult:
-~ Umschalter der BUGRADSTEUERUNG FUSS -
- Ausfahrzeit des Fahrwerkes betrégt ¢4, 8 Sekunden
Anmerkung: Das Leuchtfeld FUSSTEUERUNG der Signaltafel leuchtet
- ) erst nach Durchlauf der Pedalen der FuBsteuerung durch
die Neutralstellung auf.
Landung Zuldssige Geschwindigkeit des Bremsbeginns 170 km/h.
7 Achtung! Dié Anwendung der Bremsen vor dem Rollen ‘des Flugzeuges
auf drei Punkten ist verboten.
Die Richtung ist mit der Bugradsteuerung zu halten.
Ausrollen zum-Stand Am Zentralpulé:
~ Umschalter der BUGRADSTEUERUNG ) HAND
Die Richtung ist- mit der Bﬁgradsteuerung und den Bremsen zu halten.
IAm Abstellplatz Auf dem rechten Steuerpult:
) ~ STANDBREMSHEBEL STOP
~ Mit der Hydraulikhandpumpe wird ein Druck in den Bremsen
von 2,45 *0.,5 yp, (25 *+5 kp/cmz) erzeugt.
- Die Sicherung des Fahrwerkhebels kontrollieren.

4.1.1.4.4. Defekte

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten

Nach Einstellung des Fahr-
werkhebels in die Stellung
EINFAHREN I

1. wenn nicht alle griinen Am Zentralpult:
Lampen am Fahrwerk-

Stellungsanzeiger verlé- - FAHRWERKHEBEL AUSFAHREN
schen und die entspre-~ - mechanische Anzeige Uberprifen
chende rote Lampe nicht _ ) - "
aufleuchtet Landung auf Startausweichflugplatz durchfihren
2, die drei grinen Lampen _Am Stellungsanzeiger des Fahrwerkes -

verléschen, aber nicht .

7 alle roten Lampen leuch- Knopf KONTROLLE driicken

. ten auf: Wenn sich der Defekt nach Kontrolle und Wechsel der Signal-

lampe wiederholt:

01.09.1989
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Arbf;izgggiggunge" Erforderliche Tét;gkeiten
- FAHRWERKHEBEL ’ AUSFAHREN
= Fahrwerkstellung nach optischer
und mechanischer Anzeige Uberprifen
- - Landung auf dem Startausweichflug~ durchfihren
platz . . ' ;
3. Wenn nicht alle roten Am Zentralpult:
Lampen am Stellungsan- .
zeiger verléschen: - Fahrwerkhebel . AUSFAHREN
- Stellung nach optischer und me-
chanischer Anzeige - lberprifen
- Landung auf dem Startausweichflug- durchfiihren
" platz

Warnung! Es ist verboten, Wiederholte Einfahrversuche vorzu-
nehmen sowie Flige mit einem Fahrwerk, das nur durch
Hydraulikdruck gehalten wird, durchzufihren.

NachVerstellung des FAHR- - FAHRWERKHEBEL EIN- und danach
WERKHEBELS in die Stellung ’ AUSFAHREN
AUSFAHREN, wenn nicht alle . : . .
grinen Lampen aufleuchten: - wenn sich der Defektrwlederholt.

- -~ Fahrwerkstellung nach mechanischer Anzeige Uberprifen
Am Zentralpult:

- FAHRWERKHEBEL in der Stellung AUSFAHREN iUberpriifen

- Hebel NOTAUSFAHREN-FAHRWERK - nach unten
(Plombierdraht zerreiBen) .

~ Mit der Hydraulikhandpumpe ist ein Druck im Hydrauliksystem
bis zum Aufleuchten der drei grinen Lampen am Stellungsan-
zeiger des Fahrwerkes zu erzeugen.

Anmerkung: Zum Notausfahren des Fahrwerkes sind etwa 40 Zyklen
der Hydraulikhandpumpe erforderlich.

Wenn nach dem Notausfahren des Fahrwerkes die drei l
grinen Lampen nicht aufleuchten, ist die mechani-
sche Anzeige durch den zweiten Flugzeugfihrer- zu

iberprifen und eine normale Landung durchzufihren.

Nach der Landung des Flugzeuges bleibt der Hebel |
. fur das Notausfahren des Fahrwerkes in der unteren
> Stellung bis zur Feststellung und Beseitigung der
Ursache des Ausfalls des Hauptausfahrsystems -
Fahrwerk.

|Ausfall des Hauptbrems-
systems

a) beide Bremsen versagen ~ STANDBREMSHEBEL auf STOP!
- Mit der Hydraulikhandpumpe den erforderlichen Druck erzeugen;

Anmerkung: Bei Nutzung der Standbremse bremsen beide Ré&der
gleichzeitig, deshalb ist eine sténdige RichtungsH
kontrolle und eine Oberwachung des Bremsdruckes
erforderlich. co-

- Die Richtung ist durch Bugradlenkung zu halten.

. :

b) eine Bremse versagt - Bremsen vom Hauptsystem nutzen und mit Bugradlenkung Rich-

tung halten.

- Mit entsprechender Schubumkehr der Triebwerke arbeiten.

Ausfall des Haupt- und Not- - Rollgeschwindigkeit mit Hilfe der Schubumkehr abbremsen.
bremssystems mit gleichzei~
tigem Ausfall der Bugrad-
lenkung Anmerkung: Bei Anwendung Schubumkehr max. sind die Drossel-
hebel aus der Stellung Schubumkehr langsam in die
Leerlaufstellung zu lberfihren, um einen zu schnel-
len Obergang der Luftschraube auf Vorwértsschub

zu vermeiden.

Unterhalb 20 km/h sind die Triebwerke mittels Stopp-
hahn abzustellen (vgl. 3.4.20,)

- Vom Flugleiter technische Hilfe zum Abschleppen anfordern.

01.09.1989 '
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Arbeitsbedingungen "Erforderliche Tatigkeiten

(Etappen)
Verkeilung des Bugrades - Anzeichen ist eine erschwerte Bewegung der Pedale bzw. der
in neutraler Stellung Handsteuerung. e

(duBerst unwahrscheinlich) - Umschalter Bugradsteuerung in_ NeutFalstellung

- Flugzeug mit Radbremsen und bei Notwendigkeit mit asymme-
trischem Schub lenken.

Anmerkung: Der Start mit verkeiltem Bugrad ist verboten!

Ausfall der Radent- . Der Ausfall der automatischen Radentbremsung ist feststellbar
bremsung ~ . am Fehlen der Signalisation "Radentbremsung links, rechts” am
Tableau, am Auftreten des Bremsgerdusches béim Bremsen auf
trockener Bahn bzw. des ungleichen Bremsmomentes auf nasser
bzw. mit Matsch bedeckter Bahn.

: Beim Auftreten von Merkmalen des Ausfalls der automatischen
: Radentbremsung sind die Réder sofort zu entbremsen.

Das weitere Bremsen erfolgt impulsartig in solcher Weise, daB
ein Blockieren der Rader vermieden wird.

' 01.01.1985
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4.1.2. Die Triebwerke und ihre Systeme
Zusammenstellung der Begrenzungen der Triebwerke 2.9.1.
2.9.2.
4.1.2.1. Begrenzungen des Triebwerkes M 601 B (M 601 D)
4.1.2.1.1. Begrenzung der Leistungsstufe
(Die Angaben in der Tabelle sind, wenn nicht anders angegeben, die maximal zulds-
sigen Werte)
(-..) Werte fir TW M 601 D
Maxi- | Dreh- |Dreh- Betrigbszeit
gg;f 3221 s:rl ununter-|{von der
Leistungs- tempe=- g;ﬁh;t Turbo~ |Luft- brochen g:i?mf' Anmerkungen
[stufe ratur e ver- schraube Zeit-
zwi- dich-
schen ters X
d.Tur-
binen
°c % % min-1 - %
Konder- 780 109 104 2080 2 min - Die max. Abgastemperatur ist
leistung nur zur Information angegeben
(=) (=) und wird durch den FF nicht be-
ricksichtigt. Nach Sonderlei-
stung darf 30 min mit Start-
leistung geflogen werden.

1) 1n der 1. Etappe des Starts
darf das Drehmoment kurzzei-|
tig auf 106 % anwachsen.

2) Beim Ausfall eines TW darf

Start 1 2 eine Stunde mit Startlei~
le?rt- 735 100 ) 101,5 2080 15 min ) 4 stung geflogen werden. Die
istung 1 Gesamtbetriebszeit soll

(105) 3 % nicht Ubersteigen. Das
entspricht der Notleistungs-|
stufe (AHT).
) (Dabei soll TMT 730 °¢c und
nty 100,7 % nicht lber-'
schreitenibetrifft M601 D)
Nenn- 99 1800 b. Anwendung der Leistungs-
leistung 690 100 (98,2)] 1900 unbegrenzt stufe siehe 4,2,7.2,
(2080)
‘.8 Nenn- . 9 1700 b.
leistung §90 (95,0)| 1850 unbegrenzt
Boden | o0 60*3
Leer- (550) - +3 ~ unbegrenzt x bei H >2500 m INA
lauf Luft >60
( >60)
Ausgangs-— >7043
leistung ) ) ( 270) N ) ) H = O bis 1000 m INA
fir Be-
chleuni- 275 H = 1000 bis 4000 m INA
ung )
eschleunigung Die Angaben gelten bei
von Ausgangs- Vorgeben des Drosselhebels
eistung bis 735 106 102,5 | 2140 x |5 s - in 1 s in H = O bis 4000 m.
5 ¥ Start~ x 2220 min~1 beim Durch-
eistung) starten
Tabelle 1 Leistungsstufen der Triebwerke M 601 B und (M 601 D)
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Fortsetzung Tabelle 1 Leistungsstufen der Triebwerke M 601 B und (M 601 D)

Maxi- Dreh= Dreh- Betriegbszeit
o g:;f 2221 z:?l ununter~] von der

ratur verdich-~| schraube Zeit.

Zwi- ters x €

schen

d.Tur-

binen

°c % % min—1 - %

Handsteuerung x Mirnimaldrehzahl:
(mit einge- - <
schaltetem 710 100 100,5 x| 2080 1 h - H < 2000 m 60 %
Isolier- H>2000m 75 %
ventil)
Schub - - 2000 .
umkehr 710 = (99) (2030) 1 min -

x Beachte zus&tzlich die Begrenzungen der maximalen Drehzahl des Turboverdichters zur Ge-
wahrleistung der Reserve hinsichtlich der reduzierten Drehzahl ng, = f (t) = 108 %.
(Abb. 4.1.2/1 und 4.1.2/2)

4.1.2.1.2. Begrenzung der maximalen Drehzahl des Turboverdichters
a) Bei AuRentemperaturen unter -24 °c ( —= 1012)/

Bei ausgeschaltetem ZEBO ist bei AuBentemperaturen unter -24 °c (1013 —= ) ist zur Ge-
widhrleistung der festgelegten Reserve hinsichtlich der reduziérten Drehzahl (nTy = 108 %)
notwendig, die Drehzahl des Turboverdichters entsprechend der Grafik einzustellen.
Das Beispiel in der Grafik 4.1.2/1 zeigt, daB bei einer AuBentemperatur von =39 ~C n

TV
unter 98,5 % gehalten werden muB.
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b) Bei eingeschaltetem ZEBO wird die Drehzahl des Turboverdichters bei niedriger AuBentempera-
tur automatisch durch das Begrenzungssystem kontrolliert.

Beispiel Abb. 4.1.2/2

Dis mit Pfeilen versehene gestrichelte Linie zeigt, daB bei einer AuBentemperatur von =30 %
und einer Drehzahl des Turboverdichters von 96,5 ... 98,5 % an der Signaltafel das Leucht-
feld "Ansprechen Zebo" aufleuchtet, die die Anndherung an die maximal zul&dssige Drehzahl des
Turboverdichters bei der vorliegenden Temperatur und die entsprechende Drosselung des
Triebwerkes durch die Begrenzungsanlage zeigt.

(Fir Flugzeuge 1013 ——-)
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708
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94 }-
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a1 -47&;-20;&9 O +/0 + 20430 40 +50

o= |11 111]
P e Y= = 4 KV g
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Abb. 4.1.2/2

4.1.2.2. Begschreibung
1. Allgemeines

Das Flugzeug ist mit zwei ;Triebwerken des Typs M 601 B mit Luftschrauben des Typs V 508 B
l ausgerustet Hzw M 601 D und V 508 D,

a) Techhische Daten des Triebwerkes M 601 B / M 601 D

Typ und Bezeichnung Walter M 601 B / M 601 D
Zweiwellen-~Gegenstrom-Propellerturbinen-
triebwerk mit Losturbine

Wellenleitung:

l - maximale Startleistung 515 kW (700 Pa/ 540 kw (734 PS)
- Sonderleistung 559 kw (760 Ps)
- Nennleistung 452 kw (615 Ps)
Drehzahl:
- des Turboverdichters 36660 min~ ! (= 100 %)
-~ der Losturbine 31023 min~ %
01.,09.1989
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AnlaBmethode ) mittels elektrischem Starter
maximaler AnlaBstrom 700 A '
b) Technische Daten der Luftschraube Vv 508 B/
V 508 D
Durchmesser der Luftschraube 2,5 m
Zahl der Blatter : 3
Drehrichtung rechts
Bereich der geregelten Drehzahl 1550 - 2080 min~l / (1700 - 2080 min~1)
Méglichkeit der Anwendung der Leistungs-
stufe Schubumkehr ja
Begrenzung der max. Drehzahl Fliehkraftbegrenzer
Leistungssteuerung im B -Bereich Luftschraubensteigung mit Drosselhebel
gekoppelt
Einnahme der Segelstellung automatisch und von Hand

Minimaler Abstand vom Blattende der Luft-
schraube bis zum Boden
(bei maximaler Startmasse) 1im
2. Steuerorgane
Die Steuerung der Triebwerke erfolgt mit drei Hebeln.
a) Drosselhebel ( PyQ )

Der Drosselhebel dient zur Steuerung der Leistung des Triebwerkes von der Leistungsstufe
Schibumkehr bis zur Sonderleistung.
Der Drosselhebel hat die folgenden charakteristischen Stellungen:

Sonderleistung Am weitesten vorn (hinter dem Feder-
anschlag)
Startleistung vorn
(am Anschlag der unteren Nut der Fihrung)
Leerlauf hinten
(am Anschlag der unteren Nut der Fihrung)
Rolleerlauf etwa 1 cm hinter dem Anschlag der unteren
Nut der Fidhrung
Schubumkehr mehr als 1 cm hinter dem Anschlag der
Fihrung

Die Stellung "Leerlauf” ist die geringste zuldssige Leistungsstufe fir den Flug.

Die Stellung "Rolleerlauf” wird beim Rollen angewandt.
In dieser Drosselhebelstellung fahren die Luftschraubenbldtter in Winkel, die unter den
minimal zuldssigen fUr den Flug liegen.

Die Stellung "Schubumkehr® ist nur bei der Landung nach dem Aufsetzen und wéhrend des
Rollens anzuwenden. Zur Verhinderung einer unbeabsichtigten Verstellung des Drosselhe-
bels in die Stellung “"Rolleerlauf™ und "Schubumkehr" sind am Drosselhebel zwei Siche-
rungen vorhanden:

~ eine Sperre, die zwischen der Fiuhrung hinter dem Drosselhebel angeordnet ist;

~ ein Stift in der Nut der Fihrung, der mittels eines Griffes am Drosselhebel bewegbar
ist.

Fiir die Verschiebung des Drosselhebels aus der Stellung “"Leerlauf” in die Stellung

"Rolleerlauf" oder "Schubumkehr” ist es notwendig:

1. die Sperre nach hinten zu kippen;

2. mit Hilfe des Griffes am Drosselhebel den Stift so anzuheben, daB er in. der oberen
Nut der Fihrung einrastet.

Die Stellung "Sonderleistung" kann bei plétzlicher Verringerung der Leistung eines
Triebwerkes beim Start angewendet werden. Zur Einstellung des Drosselhebels muB mit
Hilfe des Griffes der Stift in die Nut der oberen Fihrung gehoben werden und nach Uber-
windung des Widerstandes des Federanschlages der Drosselhebel in die Stellung ganz nach
vorne gebracht werden.

b) Luftschraubenhebel ( P¥B )

Er dient zur Einstellung der Drehzahl der Luftschraube und zur Verstellung in Segelstel-
lung. Der Luftschraubenhebel besitzt drei charakteristische Stellungen:

01.01.1985
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c)

d)

4/26

-

Maximaldrehzahl am weitesten vorn

(kleine Steigung)

Minimaldrehzahl hinten

(groBe Steigung) (am Anschlag der unteren Nut der Fihrung)
Segelstellung : am weitesten hinten

(am Anschlag der oberen Nut der Fihrung)

Stopphahn

Der Stopphahn dient zum Uffnen und SchlieBen der Kraftstoffzufuhr zum Triebwerk sowie
zur Steuerung des Triebwerkes bei Ausfall des Reglers der Kraftstoffzufuhr (Notkreis).
Er hat drei fixierte Stellungen:

Startleistung am weitesten vorn
Offen in der Mitte (an einem Zwischenanschlag)
Geschlossen am weitesten hinten

Regulierbarer Anschlag der Startleistung

Am Drosselhebel befindet sich der regulierbare Anschlag fir die Startleistung, d. h.
ein Anschlag fir beide Drosselhebel zum schnellen Einstellen der Startleistung.

Bei richtiger Einstellung nach dem Diagramm (Abb. 4.1.2/3) gewdhrleistet der Anschlag,
daB die hochstzuldssigen Betriebswerte der Triebwerke (Drehmoment, Drehzahl des Turbo-
verdichters und Temperatur zwischen den Turbinen) nicht dberschritten werden.

n
Ly ol D/TV
] 107 —Drv.max < 1013 % o]
s0{ A4 L t '/7/ -
ol N NN N2
A A 7A
) v > (
Rt ——1—- 3;7/—/._1/._ A/ >
] % o S
A /A‘J()oo P N
/,/* kg 4 S
W@ 78 g
i 4////,///// /////<¥p I g
> 7z 2
A | S
/ T ~
J/ | 8
/ N ~
u ! S
301 92 T S
I
291 % f
271 i
68 [
-50 40 -30 -20 10 0 0 2 o

Lufttemperatur °C

Abb. 4.1,2/3 Grafik fir die Einstellung des regulierbaren Anschlages ( M 601 B )
fir die max. Startleistung
1 - - S 21
Gultig fdr n o = 2080 min
&, - Tabelle des regulierbaren Anschlages in der Kabine
@, - Tabelle zur KS-Regulierung des Triebwerkes
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Der Anschlag ist nicht fiur groBen Kraftaufwand berechnet.

Deshalb sind die Drosselhebel bis zum Anschlag gleichmédBig (mindestens 2 s) und weich

zu betatigen.

MuB die Sonderleistung eingestellt werden, kann der Anschlag Uberdrickt werden, indem

der Sicherungsstift am Drosselhebel des arbeitenden Triebwerkes angehoben wird. Damit

die Sonderleistung nicht bei normalem Betrieb eingestellt wird, sind die Sicherungsstifte
an den Drosselhebeln nicht anzuheben.

3. Einstellung der Leistungsstufen des Triebwerkes
a) Einstellung der Startleistung
Vor dem Rollen:

Nach dem Eichdiagramm der Abb. 4.1.2/3(geeichte Diagramme in den Maschinen) wird der Wert
@ flir die betreffende Lufttemperatur und den Luftdruck bestimmt,

Anmerkung: Ein Beispiel fir die Nutzung des Diagrammes befindet sich auf dem nicht ge-
eichten Diagramm, Abb. 4.1.2/3, im vorliegenden Unterabschnitt. Das Beispiel
bezieht sich auf eine Lufttemperatur von -15 °C und einen Luftdruck von
720 Torr, 700 Torr (M 601 D),

Der Wert o) wird im Beispiel mit "x" bezeichnet, da sein Wert fir die ver-
schiedenen Flugzeuge (Triebwerke) unterschiedlich ist.

Der nach dem Diagramm 4.1.2/3 ermittelte Wert &) ist mit der Einstellvorrichtung zum
Regulieren des Anschlages der Startleistung am Zentralpult an der Skale des Drossel-
hebels einzustellen.

M 601 D
e 1 My
55#70 Nrymax=1701,5 % - 4577 —
50- tod AN Y - A —
Y @Q/( /j/
454 A y“ G =
// / // // o(f
40+ g8 // // //
Q= 17 '“/2’—— ‘;//_7
: 96 ”?,/!// /’//'1///,//)’?"
35: / // o / / l g’
194 // /// / // ] % ]
. // //,/ 5 -ch !
30—1
4 | q
29 7an A 2
28490 : T
27- i 5
88 | 2
-50 -40 -30 -20 -10 0 10 20 30
Aulfeniufternperofur
°C

Abb. 4.1.2/3 Grafik fur die Einstellung des regulierbaren Ausschlages
fur die maximale Startleistung

Gultig fur n o = 2080 min~1

&) Tabelle des regulierbaren Ausschlages der Kabine
&, Tabelle zur KS-Regulierung des Triebwerkes
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Bei einer Lufttemperatur von +21 °c [ +23 °c '(M.601 D) 1 und héher, bei der der Start
mit Wassereinspritzung erfolgen kann, ist das Diagramm nicht zu nutzen und der Anschlag
in die vorderste Stellung zu bringen. Die Startleistung wird in diesem Falle durch Ver-
stellen der Drosselhebel an den vorderen Anschlag eingestellt.

Am Start:

Die Drosselhebel beider Triebwerke gleichm&Big und weich an den nach den Festlegungen
des vorhergehenden Abschnittes eingestellten Anschlag der Startleistung stellen.

Der zweite Flugzeugfilhrer hat die Triebwerkparameter zu beobachten und bei Notwendig-
keit die Stellung der Drosselhebel zu korrigieren.

Nach dem Obergang auf den Luftdruck des Landeflugplatzes

Beim Obergang in die zweite Runde ist der Anschlag der Startleistung, ausgehend von der
Lufttemperatur und dem Luftdruck am Landeflugplatz, wie beim Start einzustellen.

Anmerkung: 1. Die richtige Einstellung und Eichung des regulierbaren Anschlages der
Startleistung kann wdhrend des Starts durch vorheriges Berechnen von Mp
nach dem Hilfsdiagramm 4.1.2/4 Uberprift werden.

Startleistung die erreichten Parameter dieser teistungsstufe den gegebenen AuBenbe-
dingungen entsprechen,

Das Beispiel im Diagramm 4.1.2/4, das gestrichelt und mit Pfeilen gezeigt
wird, zeigt, daB bei einem Luftdruck von 730 Torr [ 740 Torr (M 601 D),]
und einer Lufttemperatur von +18 °C [+24 °C (M 601 D) ] die verfiigbare
Startleistung ohne Wassereinspritzung durch die maximal zuléssige
npy = 101,5 % begrenzt wird,

(M 601 D)

die TMT max. von 735 °C begrenzt wird, wobei sich Mp von einem niedrigen
Ausgangswert am Beginn des Anrollens auf etwa 96 % bei einer IAS von

170 km/h vergréBert

wobei sich das Drehmoment vom Anfangswert ca. 89,5 % am Beginn des An~
rollens auf ca. 93 % bei einer Geschwindigkeit IAS = 170 km/h vergroBert.

2. Begrenzung fir die Luftentnahme bei maximaler Startleistung =~
siehe Punkt 2.9.2.

3. Das Diagramm 4.1.2/3 gilt fir beide Startregime - mit und ohne Wasserein-
spritzung.

b) Einstellung der Nennleistung

Diese Leistungsstufe ist durch eine Drehzahl des Turboverdichters von 99 %

[98,2 % (M 601 D) ] charakterisiert. Nach Einstellung dieser Drehzahl ist zu prifen,
ob die Begrenzunger der (brigen Parameter fir den jeweiligen Zustand Uberschritten
werden (siehe 4.1.2.1). Bei Notwendigkeit ist die Drehzahl des Turboverdichters zu ver-
ringern. . :

Eine mdgliche Differenz der Drehmomente des linken und rechten Triebwerkes bei gleichen
Luftschraubendrehzahlen kann der Flugzeugfiihrer, wenn er es fiir notwendig erachtet,
durch Senkung der Drehzahl des Turboverdichters des Triebwerkes mit groBem Urehmoment
beseitigen.

Bei Nennleistung darf die volle Luftmenge fir die Systeme des Flugzeuges entnommen.
werden.

c) Einstellung der Notleistungsstufe wéhrend des Fluges

Die Notleistungsstufe ist identisch mit der Startleistung und wird nur bei Ausfall eines
Triebwerkes angewandt. Nach Einstellung des Zustandes ist zu prifen, ob die zulédssigen
Betriebsparameter des Triebwerkes lUberschritten werden, die im Unterabschnitt 4.1.2.1.
angegeben sind.
Bei Notwendigkeit ist die Drehzahl des Turboverdichters sofort zu verringern. Bei Ge-
fahr einer Oberschreitung der zuldssigen Tamperatur zwischen den Turbinen wird empfoh-

- len, die Kabinenheizung nicht einzuschalten und nach Bedarf die Luftentnahme fir die
Ubrigen Zwecke des Flugzeuges einzuschrénken.
Die Betriebszeit des Triebwerkes in diesem Zustand ist in die technische Dokumentation
des Triebwerkes einzutragen und darf 1 Stunde nicht Ubersteigen.

Dieses Diagramm dient auch zur Oberprifung einer eventuellen TW-Beanstandung wenn bei
der Besatzung begriindete Zweifel bestehen, daB bei der Einstellung der Leistungsstufe

i

01.09.1989
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d) Einstellung der Leistungsstufe Schubumkehr

Warnung! Bei Schubumkehr missen sich die Luftschraubenhebel immer in der Stellung
kleine Steigung befinden.

Durch Verstellen des Drosselhebels auf Schubumkehr werden die Luftschraubenblétter aus
der Stellung der kleinen in negative Steigung verstellt. Mit Beginn der Verschiebung
der Drosselhebel erfolgt die Verstellung ohne Erhdhung der Triebwerkleistung.

Bei weiterer Verschiebung der Drosselhebel gehen die Luftschraubenblatter auf groBe
negative Einstellwinkel bei gleichzeitiger Erhbhung der Triebwerksleistung.

Bei einer Stellung der Drosselhebel am Schubumkehranschlag wird der maximale negative
Einstellwinkel der Luftschraubenblétter erreicht.

Die Leistungsstufe Schubumkehr wird auf den Signaltafeln fiir jedes Triebwerk durch Auf-
leuchten eines Leuchtfeldes angezeigt (Bereich 3 ). Die Einstellung der Schubumkehr

ist wie folgt: Nach Abklappen der Sperre werden beide Drosselhebel hinter den Anschlag
fir Leerlauf gezogen, der Abfall der Drehzahl des Turboverdichters unter 70 % abgewar-
tet und durch gleichméBige Verstellung der Drosselhebel nach hinten dié erforderliche
Schubumkehrleistung eingestellt. -

01.09.1989
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e) Beschleunigung des Triebwerkes

Bei normalem Boden- und Flugbetrieb wird die Triebwerkdrehzahl durch gleichmaBiges Ver-
stﬁlﬁen des Drosselhebels aus der Stellung Leerlauf in die Stellung flr Startleistung
erhéht.

Die Vérstellzeit soll mindestens 3 s betragen.

Bei Bedarf kann bis zu einer H6he von 4000 m die Beschleunigung des Triebwerkes vom
Ausgangszustand der Beschleunigung durch Verstellung des Drosselhebels in 1 s erfolgen.
In Hohen iiber 4000 m erfolgt die Beschleunigung durch gleichméBige .Verschiebung des
Drosselhebels in einer Zeit von mindestens 6 s. )

f) Einstellung der Sonderleistung

Die Einstellung der Sonderleistung wird durch Verstellen des Drosselhebels in Richtung
Leistungsvergr6Berung des Triebwerkes vorgenommen, Uberwinden des Widerstandes des Fe-~
deranschlages und Einnahme der vorderen Endstellung.

Der durch Verstellung des DH hinter den Federanschlag erhéhte Widerstand verschwindet
und den DH kann man im Bereich zwischen Leerlauf und Sonderleistung frei verstellen.
Bei Verstellung des DH hinter den Federanschlag wird der ZEBO ausgeschalten. Deswegen
ist es notwendig zu beobachten, daf das Drehmoment Mp = 109 % nicht iUberschritten wird
(die anderen TW-Parameter brauchen nicht bericksichtigt zu werden) und das Triebwerk
auf diesen Wert zu drosseln.

Anmerkung: 1. Bei negativen AuBentemperaturen kann man das Regime Sonderleistung
(Mp = 109 %) ohne Verstellung des DH hinter den Federanschlag erreichen.

2. Nach Einnahme des Regimes Sonderleistung muB durch einen Vertreter des
. Herstellerwerkes Uber den weiteren Betrieb des Triebwerkes entschieden
werden.

4. Anwendung der Handsteusrungder Kraftstoffzufuhr (Notsystem)

a) Bei fehlerhafter Arbeit des Kraftstoffreglers des Triebwerkes (sichtbar am Héngenblei-
ben der Drehzahl des Turboverdichters) sowie bei einem selbsténdigen Sinken der Dreh-
zahl des Turboverdichters auf Leerlauf oder bei Ausbleiben einer Reaktion des Trieb-
werkes auf eine Verstellung des Drosselhebels ist die Leistungsstufe mit Hilfe des Stopp-
hahnes bei eingeschaltetem Notsystem einzunehmen.

Anmerkung: Das Notsystem wird unter Bedingung der normalen Arbeit der Kraftstoffpumpe
des Triebwerkes verwendet.

" Beachte die Moglichkeit des Rollens mit eingeschaltetem Notsystem (vgl, 4.2.4.4,)

b) Durch Einschalten des Notsystems werden das Regelsystem des Kraftstoffreglers, der An-
laBautomat, das Ventil des Minimaldurchsatzes, das den H6henleerlauf garantiert und das
Begrenzersystem ausgeschaltet. Deshalb ist, besonders bei Anderungen der Flughéhe, auf
die =zulassigen Parameter (Drehzahl, Temperatur zwischen den Turbinen, Drehmoment)
zu achten und ihre Uberschreitung nicht zuzulassen.

Zum anderen ist darauf zu achten, daB die Drehzahl des Turboverdichters in Flughéhen
unter 2000 m mindestens 60 % und in Hohen Uber 2000 m mindestens 75 % betréagt.

Warnung! Die Anwendung der Schubumkehr bei eingeschaltetem Notsystem ist verboten!

c) Das Notsystem wird mit dem Sicherungsschalter ISOLIERVENTIL des entsprechenden Trieb-
werkes eingeschaltet, wenn sich der Drosselhebel in der Stellung LEERLAUF befindet und
der Stopphahn in der Stellung OFFEN am Zwischenanschlag steht.

Bei Einschalten des Notsystems leuchtet auf der Signaltafel das gelbe Leuchtfeld
ISOLIERVENTIL auf.

d) Die Einstellung der Leistungsstufe des Triebwerkes bei eingeschaltetem Notsystem. er-
folgt durch eine langsame Verschiebung des Stopphahnes, wobei der Drosselhe@el in der
Stellung am Anschlag Leerlauf bleibt, von der Stellung Offen (am Zwischenanschlag) bis
zur vordersten Stellung. Bei einer Stellung des Stopphahnes in der vordersten Stellung
wird in Héhen bis zu H = 2000 m die Maximaldrehzahl des Turboverdichters (100,5 %)
nicht erreicht.

e) Das Ausschalten des Notsystems und der Ubergang auf das normale Regelungssystem erfolgt
nur bei Obungsfligen zum Erlernen der Einnahme von Leistungsstufen mittels Notsystem.
Das Ausschalten des Notsystems ist im Abschnitt 4,1,.,2,3, angegeben,

Achtung! Beim Ausschalten des Notkreises ist unbedingt darauf zu achten, daB sich
der Drosselhebel in Stellung Leerlauf befindet - GEFAHR DER UBERHITZUNG
DES TRIEBWERKES !

5. Verstellung der Luftschraube in Segelstellung
a) Automatische Einnahme der Segelstellung

Bei eingeschaltetem System zur Einnahme der automatischen Segelstellung und der Stel-
lung der Drosselhebel in vorderer Stellung, die einer Drehzahl des Turboverdichters von
mindestens 89 * 1 % entspricht, wird die Luftschraube des ausgefallenen Triebwerkes au-
tomatisch in Segelstellung gefahren. Die Méglichkeit der Einnahme der Segelstellung der
Luftschraube des arbeitenden Triebwerkes wird automatisch blockiert. Dabei verlischt

auf der Signaltafel das griine Leuchtfeld AUTOMATISCHE SEGELSTELLUNG, und fiir eine Zeit
von 12 bis 15 s erscheint das Leuchtfeld SEGELSTELLUNGSPUMPE.

01.C9.1989 -
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b)

c)

d)

=

Nach AbschluB des Zyklus der automatischen Segelstellung ist der Luftschraubenhebel des
ausgefallenen Triebwerkes in die Stellung "Segelstellung" (bis zum Anschlag nach hinten)
zu bringen.

Achtung! Wenn nach der automatischen Einnahme der Segelstellung der Luftschraubenhebel
des ausgefallenen Triebwerkes nicht in die Stellung "Segelstellung" gebracht
wird, kann es zu einer allm@hlichen Erhoéhung der Drehzahl infolge Verstellung
der Blatter der. Luftschraube aus der Segelstellung auf einen kleineren Winkel
fuhren, die der Gleichgewichtsstellung der Luftschraubenblatter fir die jewei-
lige Geschwindigkeit entspricht.

Die Prifung der Funktion des Systems der automatischen Einnahme der Segelstellung erfolgt
nach dem Anlassen der Triebwerke mittels Kontrollknopf SEGELSTELLUNG - AUT. auf der Kon-
trolltafel am linken Bedienpult.

Handlungen siehe Punkt 3. der Inbetriebnahme.

Einnahme der Segelstellung von Hand

Anwendung bei Triebwerkausfall

1. bei nichteingeschaltetem System zur automatischen Einnahme der Segelstellung
2. bei Ausfall der automatischen Segelstellung

3. bei Triebwerkausfall und Stellung des DH nq, < 89 1%,

Die Zeit der Verstellung der Luftschraubenblatter in die Stellung "Segelstellung® be-
tragt nicht mehr als 8 s, wobei die Segelstellungspumpe 12 bis 15 s arbeitet und das
Leuchtfeld "Segelstellungspumpe™ auf der Signaltafel leuchtet. Die Pumpe wird automa-
tisch eingeschaltet.

Noteinnahme der Segelstellung

Wenn bei der Segelstellung von Hand die Luftschraube nicht innerhalb von 8 s in Segel-
stellung fahrt, dann verstellen sich infolge der Autorotation die Luftschraubenblétter
in Segelstellung durch das eigene Hydrauliksystem und durch das Fliehgewichtsmoment.

Die Verstellzeit betrdgt 11 bis 15 s (in einigen Betriebszusténden bis 22 s 1013 —b).
Die Noteinnahme der Segelstellung spricht unter der Bedingung an, daB sich der Luft-
schraubenhebel des ausgefallenen Triebwerkes in der Stellung "Segelstellung" befindet.

Das Zuricknehmen der Luftschraube aus der Segelstellung

Das Zurlcknehmen der Luftschraube aus der Segelstellung ist ein Bestandteil der normalen
Tatigkeit beim Anlassen des Triebwerkes. Dazu ist die Sperre anzuheben und der Luftschrau-
benhebel nach vorn zu verstellen.

6. Anwendung der Wassereinspritzung
(siehe Abschnitt 4.1.5.)

4.1.2.3. Inbetriebnahme

Vot der Inbetriebnahme ist zu sichern, daB die Gefahrenbereiche nach Abb. 4.1.2/5 eingehalten

werden.

Arbeitsbedingungen

Erforderliche Tatigkeiten

(Etappen)
Anlassen des Triebwerkes
Ausgangsstellung der An Deckenschalttafel:
Steuerorgane - Akkumulator I, II einschalten

4/32

- Beide Leuchtfelder GENERATOR missen leuchten

Anmerkung: Bei Verwendung einer AuBenbordspannungsquelle ist
vor dem Einschalten der weiteren Verbraucher die
Spannung zu prifen, die héchstens 29 V betragen
darf. '

- Alle Sicherungsschalter der Decken-
schalttafel unter der Plexiglasab~
deckung einschalten

- Umformer 36 V I 11 einschalten

Anmerkung: Nach Einschalten der Umformer verschwinden die
orangefarbenen Signalfdhnchen aus der Zone .der
Fenster der Drehmomentenanzeigegerate.

- Anlassen, links, rechts einschalten
- ZEBO, links, rechts einschalten
- Kraftstoffpumpe links, rechts ginschalten

01.01.1985
Ausgabe: 1
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Bei stehenden Triebwerken ist im unmittelbaren Luftschraubenkreis Vorsicht

—~ X
keine Personen, "

<
keine Hindernisse \\\\\\\ €
n
I \
II
bei Leerlauf: .
keine Hindernisse,
nur eingewiesene ///
Iy Personen
: €
r o
/ )
y A
bei Startleistung:
III v in II und III
keine Personen
und keine beweg-
(nur bei Start- lichen Hindernisse
leistung) £
@]
N

geboten ( Verletzungsgefahr)

01.01.1985
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10 m

Abb. 4.1.2/5 Gefahrenbereiche L-410 (bei laufendem TW)
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Arbeitsbedingungen . s .
(Etappen) Erforderliche -Tédtigkeiten
Auf dem Zentralpult:
~ BRANDHAHN (links, rechts) OFFEN
~ STOPPHAHN (links, rechts) GESCHLOSSEN
- HEIZUNGSHEBEL GESCHLOSSEN (unten)
~ Drosselhebel Leerlauf
~ LS-Verstellhebel Segelstellung
Nach Verléschen des " Am Zentralpult fir das anzulassendse Triebwerk:
Bgﬁgztfeldes KRAFTSTOFF- ~ STOPPHAHN ) OFFEN
~ Knopf ANLASSEN DES TRIEBWERKE dricken

Der Anlasser schaltet automatisch nach 20 s ab, und das

Triebwerk geht ohne weiteren Eingriff in die Steuerung auf

Leerlaufzustand.

Beim AnlaBvorgang sind zu priifen:
~ Temperatur zwischen den Turbinen
~ Drehzahl des Turboverdichters

~ Schmierstoffdruck

~ Tableau "Anlassen"

Achtung! Wenn sich nach dem Anlassen die Drehzahl des Turbo--
verdichters zu langsam mit Tendenz zum Hangenbleiben
erhéht, muB die Kraftstoffzufuhr durch langsames Ver-
stellen des Drosselhebels erhdht werden, bis sich die
Drehzahl gleichmdBig erhdht.

Wenn sich die Drehzahl nyy erhéht, ist der Drosselhe-
bel sofort in die Leerlaufstellung zu verstellen.
Auf die Temperatur zwischen den Turbinen ist ver-
stdrkt zu achten. Sie darf den zuléssigen Wert fir
das Anlassen nicht ibersteigen.
Nach Einnahme des ~ Luftschraubenhebel auf kleine Stellung
Leerlaufs verstellen

Anmerkung: 1. Die genannte Reihenfolge der Tatigkeiten gilt
sowohl fir das Anlassen mit einer AuBenbord-
spannungsquelle als auch fir das Anlassen mit
Bordakkumulatoren.

2. Beim Anlassen mit Bordakkumulatoren ist im Ver-
lauf des Anlassens auf die Netzspannung am
rechten Voltmeter (der Umschalter VA-Meter muB
sich in der Stellung I VA oder II VA befinden)
zu achten.

Nach dem Dricken des AnlaBknopfes ist ein Span-
nungsabfall auf minimal 14 V fir maximal 4 s
zulassig.

3. Das Anlassen des zweiten Triebwerkes kann mit
eingeschaltetem Schalter GENERATOR des arbeiten-
den Triebwerkes unter der Bedingung erfolgen,
daf die Drehzahl des Turboverdichters des ar-
beitenden Triebwerkes mindestens 70 % betragt
und der Druck im Hydrauliksystem
150 (~25) kp/cm2 betragt.

( — 1040) 4. Nach einer Standzeit > 12 Stunden ist das rech-
te Triebwerk als erstes anzulassen, das linke
nur bei besonderer Notwendigkeit und die Arbeit
der rechten Hydraulikanlage entsprechend
Pkt. 4,1,7,3, zu Uberprufen.

01.,09,19389
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Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten

noch

Anmerkung: Wenn die Hydraulikpumpe im Verlauf von 25 s kei=
nen Druck schafft (kein Druckanstieg im Hydraulik-
akku), ist das Triebwerk abzustellen und der
Defext zu melden.

(1101 —) Zur Prifung der Hydraulikpumpen abwechselnd
rechtes = linkes und linkes = rechtes Triebwerk
anlassen. Die Funktionsprifung der Hydraulikpume
pen ist nach Abschnitt 4.1.7.3. durchzufiahren.

Wenn die Hydraulikpumpe im Verlauf von 25 s
keinen Druck schafft (kein Druckanstieg im
Hydraulikakku), ist das Triebwerk abzustellen
und der Defekt zu melden.

Nach dem Anlassen - Drosselhebel (links, rechts) in Stellung "Leerlauf"
beider Triebwerke

An der Deckenschalttafel:
- GENERATOR links, rechts einschalten

Erfolgloses Anlassen Das Anlassen muB sofort durch Verstellung des STOPPHAHNS in
Stellung GESCHLOSSEN (bis zum Anschlag ziehen) unterbrochen
werden, wenn:

- eine zu schnelle Zunahme der Temperatur zwischen den Turbi-
nen mit der Gefahr einer Uberschreitung der zulassigen Tempe-
ratur auftritt;

- der Kraftstoff im Laufe von 12 s nicht zindet, nachdem der
Knopf ANLASSEN DER TRIEBWERKE gedriickt wurde (das Anzeigege-
rédt zeigt keine Zunahme der Temperatur. zwischen den Turbinen
an);

- eine Zunahme des Schmierstoffdruckes ausbleibt;
- Flammen aus den Abgasrohren schlagen;
- ein unnormales Gerdusch beim Anlassen auftritt.

Achtung! Vor einem erneuten Anlassen ist die Fehlerursache zu
beseitigen. Die Begrenzungen fir ein erneutes Anlassen
flir den Starter und die Kapazitat der Akkumulatoren
siehe Abschnitt 2,9,1,

Kaltdurchdrehen Die angegebene Reihenfolge der Tétigkeiten ist anzuwenden, um
Reste des Kraftstoffes und seiner Dampfe aus dem Triebwerk zu
entfernen sowie bei der Feststellung von Anzeichen eines Bran=-
des im Triebwerk nach dem Stillstand oder zur Fiillung des
Schmierstoffsystems des Triebwerkes.

Am Zentralpult:

- DROSSELHEBEL Leerlauf
- LUFTSCHRAUBENHEBEL Segelstellung
- STOPPHAHN Geschlossen
- BRANDHAHN Offen
An der Deckenschalttafel:
- AKKUMULATOR I, II einschalten
- UMFORMER 36 V I einschalten
- ANLASSEN, KRAFTSTOFFPUMPE einschalten
Am Zentralpult:
- Knopf KALTDURCHDREHEN dricken
Dgr Vorgang KALTDURCHDREHEN schaltet nach 20 s automatisch
ab.

Anmerkung: Bei Bedarf kann der Zyklus des Durchdrehens mit
dem Sicherungsschalter ANLASSEN an der Decken-
schalttafel unterbrochen werden.

01.,09,1989
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Arbeitsbedingungen Erforderliche Tétigkeiten

(Etappen)
- BRANDHAHN GESCHLOSSEN
An der Deckenschalttafel:
- KRAFTSTOFFPUMPE ausschalten
Warmlaufen des Triebwerkes Nach dem Anlassen des Triebwerkes ist ein Warmlaufen des Trieb-
nach dem Anlassen werkes notwendig. Das Warmlaufen des Triebwerkes und die gleich-
zeitige erste Kontrolle der Triebwerksarbeit und -der Geréte er-
folgen im Leerlauf und im Ausgangszustand fir die Beschleuni-
gung. Die Dauer des Warmlaufens hangt von der Lufttemperatur ab
und darf 2 min nicht Ubersteigen. Bei negativen Temperaturen
erhéht sich die Dauer des Warmlaufens in Abhéngigkeit von der
Schmierstofftemperatur. :
Kontrolle der Triebwerks- Der zweite Flugzeugflihrer kontrolliert bei beiden Triebwerken:
parameter an der Vorstart- _ .
linie v = 60 bis 63 %
t, = bei 520 C
Mp = 12 %0
t = +20 C
SS 2
SSDruck = 0,18 MPa (1,8 kp/cm“)
Er Ubermittelt das Kontrollresultat dem Kommandanten
mit dem Kommando :
"PARAMETER DER TRIEBWERKE - IN DER NORM".
Anlassen des Triebwerkes Die Reihenfolge der Tétigkeiten ist die gleiche wie am Boden.
im Fluge Wahrend des Anlassens bleiben nur die notwendigsten Verbraucher
an Elektroenergie eingeschaltet. Die Fluggeschwindigkeit muB
IAS = 250 bis 300 km/h betragen.
Die Begrenzung in der Flughdohe siehe Abschnitt 4.1.2.1.
Abstellen des Triebwerkes - DROSSELHEBEL Leerlauf
Nach Ablauf von 3 min, die zur Abkihlung des Triebwerkes not-
wendig sind:
- SEGELSTELLUNG/AYK ausschalten
Am Zentralpult:
- LUFTSCHRAUBENHEBEL Segelstellung
Das Triebwerk muB nach 40 s arbeiten, damit die Riickforderung
von Schmierstoff aus dem Getriebe garantiert ist.
An der Deckenschalttafel:
- GENERATOR links, rechts ) ausschalten
Am Zentralpult:
~ STOPPHAHN GESCHLOSSEN
(bis zum Anschlag
ziehen)
Nach dem Stillstand des An der Deckenschalttafel:
Turboverdichters - KRAFTSTOFFPUMPE LINKS (RECHTS) ausschalten
Am Zentralpult:
- BRANDHAHN - GESCHLOSSEN
- Alle lUbrigen Sicherungsschalter ausschalten
Warnung ! Beim Vorhandensein von Anzeichen eines Brandes im
Triebwerk nach dem Abstellen sind unverziiglich Té&-
tatigkeiten nach dem Punkt "KALTDURCHDREHEN" vorzu-
nehmen,
Beim Abstellen auf dem Um Federn und Seilzige im Stand
Standplatz nicht zu belasten wird: die Sperre gehoben

und der Hebel aus der
Stellung Segelstel-
lung in der Nahe

- Segelstellung -
vorgeschoben,

- Luftschraubenhebel

01.01.1985
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tétigkeiten

Ausschalten des Notsystems
wéhrend der Ausbildung

Kontrolle der Funktion des
Systems der automatischen
Einnahme der Segelstellung
(bei arbeitenden Triebwerken)
Bedingungen der Kontrolle

Inhalt der Kontrolle

Probelauf des Triebwerkes
Vorbereitung

01,09.1989
Ausgabe: 2

- STOPPHAHN in die Stellung, die
nry = 70 bis 75 % ent-
spricht

- DROSSELHEBEL Leerlauf

- ISOL.-VENTIL ausschalten

Die Drehzahl des Turboverdichters wird auf die Leerlaufdrehzahl
gesenkt.

- STOPPHAHN OFFEN
(am Zwischenanschlag)

Dabei wird das Kraftstoffregulierungssystem des Triebwerkes
eingeschaltet.

Im Betriebszustand nach dem Anlassen der Triebwerke (Leerlauf)

- An der Deckenschalttafel:
Schalter SEGELSTELLUNG/AUK I, II einschalten

- Am Zentralpult:
Schalter SEGELSTELLUNG und AUK einschalten
- Drosselhebel beider Triebwerke auf MD=35 bis 40 %

- Uberpriufungsknopf AUTOMAT, SEGELSTELLUNG am linken Bedienpult
dricken und halten,
Nach ca 5 s leuchten die griinen Leuchtfelder AUTOMAT,
SEGELSTELLUNG beider TW sowie das grine Leuchtfeld AUK auf.

- Drosselhebel des zu lUberprifenden Triebwerkes in Stellung
Leerlauf bringen.
Beim Absinken von Mg unter 24 % verldschen das grine Leuchtfeld
AUTOMAT. SEGELSTELLUNG des nicht zu lberpriifenden TW sowie das
grine Leuchtfeld AUK, und das gelbe Leuchtfeld AUK leuchtet auf
(Kompensationsinterzeptor auf der Seite des arbeitenden TW
fahrt aus).

Beim weiteren Absinken von M, unter 18 % leuchtet vom zu Uber-
prifenden TW das gelbe Leuch®feld ISOLIERVENTIL und fur 12

bis 15 s das gelbe Leuchtfeld SEGELSTELLUNGSPUMPE auf. Beim
nichtiberpriften Triebwerk leuchtet das gelbe Leuchtfeld

ZEBO auf.

Die Luftschraube des Uberpriiften TW fahrt innerhalb von ca 8 s
in Segelstellung,,
Toleranz: My= 24_- % bei einer Differenz zwischen beiden Schalt-

stufen von 6 %

= Oberpriufungsknopf AUTOMAT. SEGELSTELLUNG loslassen, wenn die
Luftschraube in Segelstellung gefahren ist,

= Drosselhebel des nicht Uberpriften TW in Leerlauf bringen.

= Nach Verléschen des gelben Leuchtfeldes SEGELSTELLUNGSPUMPE:
an der Deckenschalttafel:

Schalter SEGELSTELLUNG/AUK I, II aus~ und wieder einschalten
Die gelben Leuchtfelder ZEBO, AUK und ISOLIERVENTIL verldschen,

In der gleichen Reihenfolge wird die Kontrolle der Einnahme
der automatischen Segelstellung am anderen TW durchgefihrt.

- An den Fenstern des Passagierraumes sind zwischen den Span-
ten 9 und 14 (ersten5 Fenster) an der linken und rechten
Bordwand die Paneele L 410.9623 zum Schutz der Fenster vor
einer Deformation durch heiBe Abgase anzubringen.

- Vor die Réder des Hauptfahrwerkes sind die Bremskldtze
L 410.9250 mit den Ansatzstiicken L 410.9280 und hinter die
Réder die Bremsklétze L 410.9250 zu legen.

- Das Flugzeug ist mit der Standbremse durch Schaffung eines
Druckes von 50 +5 kp/cm2 (4,9 +0,5 MPa) anzubremsen.
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche T&tigkeiten

- Die Steuerorgane sind in die Neutralstellung zu bringen, die
Landeklappen haben sich im eingefahrenen Zustand zu befinden.

- Befindet sich das Flugzeug auf Rasenuntergrund, ist der Pro-
belauf verboten.

- Ab windgeschwindigkeiten uber 15 m/s ist der Probelauf ver-
boten.

- Bei AuBenlufttemperaturen unter +21 °c ist der Anschlag der
Startleistung entsprechend dem Abschnitt 4.1.2.1.2. einzu-
stellen.

Anmerkung: Bei Einhaltung dieser Bedingungen kann der Probelauf
beider Triebwerke gleichzeitig oder eines Triebwer-
kes durchgefihrt werden. Beim ersten Probelauf eines
neu eingebauten Triebwerkes oder wenn vor dem Probe-
lauf das Hydrauliksystem getrennt wurdé, ist zuerst
das rechte Triebwerk anzulassen.

Achtung! a) Die Betriebsparameter des Triebwerkes sind nach
der Tabelle fur die Betriebsbegrenzungen zu lber-
prufen.

b) Der Bedienhebel der Luftschraube ( PYB ) hat beim
Probelauf des Triebwerkes auf kleiner Steigung
(ganz vorne), auBer bei der Uberprifung der Funk-
tion des Drehzahlreglers der Luftschraube, zu
stehen.

¢) Nach jedem Probelauf ist eine Sichtkontrolle des
Triebwerkes im Umfang einer Vorflugkontrolle
durchzufihren

Arbeitsbedingungen

Erforderliche Tatigkeiten

(Etappen) Leistungsstufe Laufzeit . .
des Triebwerkes (min) zu dberpriifen
Programm des Probe- Anlassen T Funktion des Starter-Generators, der
laufes (siehe Diagramm Zindvorrichtungen und des Triebwerkes
Abb. 4.1.2/6) insgesanmt .
Leerlauf 1,5 Warmlaufen des TW und seine Funktion,
Funktion und einwandfreie Zuschaltung
der MeBgerédte, Fahren der Luftschraube
in kleine Steigung
Ausgangsleistung 0,5 Warmlaufen und Arbeit des Triebwerkes
fur das Beschleu-
nigen
Funktionsprobe 0,5 Funktion der Begrenzer
der Begrenzer
Maximale Flug- 1 Arbeit des Triebwerkes, Drehzahl der
dauer (Reise- Luftschraube durch Verstellung der
leistung) Luftschraube auf groBe Steigung, bis

4/38

die ni s um 5 % gegenlUber der Ausgangs-
drehzahl abgesunken ist. Danach ist

die Luftschraube wieder in kleine Stei-
gung zu uUberflihren.

Startleistung 0,5 Maximale Drehzahl des Turboverdich-
ters, Arbeit des TW und der Luft-
schraube.

Startleistung 2,0 Nur durchzufihren bei Lufttemperatu-

mit Wassérein- ren lUber +10 °C nach dem Einbau eines

spritzung neuen Triebwerkes oder nach dem Aus-
wechseln eines Teiles des Wasserein-
spritzsystems.
01.01.1985
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Erforderliche Tétigkeiten

Arbeitsbedingungen
(Etappen) Leistungsstufe Laufzeit . .

des Triebwerkes (min) zu uberprufeq

Drosseln des TW - GleichméBige Verringerung der Dreh-

von der Start- zahl ohne Pompage

leistung auf

Leerlauf

Beschleunigen - Gleichm&Biges Ansteigen der Dreh~

von der Ausgangs- zahl ohne zu pumpen, Temperatur

leistung fir das zwischen den Turbinen, Ansteigen

Beschleunigen der MeBwerte und Beschleunigungs-

bis 95 % Start- zeit

leistung

Schubumkehr 0,5 Arbeit des TW und der Luftschraube

Achtung! Es missen beide Schalter

“ZEBO" eingeschaltet sein,
beide Luftschraubenbedien-
hebel (RUW) haben auf klei-~
ner Steiguhg zu stehen.

Uberpriifung des 2,0 Arbeit des Triebwérkes bei Leerlauf

"Notkreises" : und maximaler Drehzahl der Turbo-

verdichter Uber dem “"Notkreis"
Leerlauf mind. Abkihlung und Lauf des Triebwerkes
3,0

4.1.2.4. Defekte

Abstellen und
Durchsicht
des Trieb-
warkes

Zeit bis zum Stillstand der Turbo-
verdichter

Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Pumpen des Verdichters
im Fluge (Pompage)

Ausfall des Triebwerkes
im Fluge

01.01.1985
Ausgabe: 1

Das Pumpen kann bei einer schnellen Beschleunigung oder einem
schnellen Gasgeben und - in Ausnahmef&llen - auch bei konstan-
ter Leistungsstufe des Triebwerkes auftreten.

Charakteristische Kennzeichen des Pumpens sind Schalleffekte,
Schwingung der Geréteanzeige und ein schnelles Anwachsen der
Temperatur 2wischen den Turbinen. Bei Auftreten des Pumpens
ist sofort:

- DROSSELHEBEL

Wenn sich die Temperaturzunahme zwischen den Turbinen fort-
setzt:

- STOPPHAHN GESCHLOSSEN

Nach Stillstand des Triebwerkes sind die weiteren Handlungen,
wie unter "TRIEBWERKSAUSFALL IM FLUG" angewiesen, durchzu-
fihren - siehe im weiteren.

Ablesen nach dem Inhalt Havariekontrollkarte

Leerlauf

Fir das jeweilige Triebwerk:
Am Zentralpult:

- LUFTSCHRAUBE Segelstellung
An der Deckenschaittafql

- GENERATOR ausschalten
Am Zentralpult:

- STOPPHAHN GESCHLOSSEN

Nach dem Stillstand des Turboverdichters:
An der Deckenschalttafel:
- KRAFTSTOFFPUMPE ausschalten
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Arbeitsbedingungen Erforderliche Tatigkeiten

(Etappen)
- lbrige Sicherungsschalter des
ausgefallenen Triebwerkes ausschalten
Am Zentralpult:
~ BRANDHAHN GESCHLOSSEN
- DROSSELHEBEL Leerlauf
Brand des Triebwerkes Ablesen nach dem Inhalt der Havariekontrollkarte
im Fluge Fir das jeweilige Triebwerk:
Am Zentralpult:
- BRANDBAHN GESCHLOSSEN
An der Deckenschalttafel:
= HEIZUNGSHEBEL schlieBen (unten)
Auf dem linken Bedienpult: )
~ KRAFTSTOFFPUMPE ausschalten ‘
Am Zentralpult:
~ Knopf LOSCHEN - HAUPTSYSTEM dricken
- DROSSELHEBEL Leerlauf
- LUFTSCHRAUBENHEBEL Segelstellung
- STOPPHAHN GESCHLOSSEN
An der Deckenschalttafel:
- GENERATOR ausschalten
-~ (brige Sicherungsschalter des
jeweiligen Triebwerkes ausschalten
Wenn es nicht gelingt, den Brand mit einem Feuerldschbehalter
zu léschen und der Brand sich fortsetzt (d. h. bei Nichtver-
léschen des Signals BRAND auf der Signaltafel):
- Knopf LOSCHEN - RESERVE dricken
Achtung! In diesem Falle wird das Feuerldschsystem des
brennenden Triebwerkes vom Feuerléschbehadlter des
arbeitenden Triebwerkes versorgt, womit die Mog-
lichkeit einer weiteren Brandbek&mpfung erschépft
ist.
Warnung! Ein erneutes Anlassen des Triebwerkes nach dem
Brand, der mit dem Feuerldscher des Triebwerkes
geldéscht wurde, ist verboten!
Anwendung des Notsystems - DROSSELHEBEL Leerlauf
fir die Regelung der .
Kraftstoffzufuhr An der Deckenschalttafel:
(Handsteuerung) - ISOLIERVENTIL einschalten
Es muB das gelbe Leuchtfeld ISOLIERVENTIL aufleuchten.
Am Zentralpult:
- STOPPHAHN vom Zwischenanschlag
langsam nach vorn -

- die erforderliche
Leistungsstufe ein-
stellen

Anmerkung: In Hohen bis 2000 m ist es, bei Stopphahn in vor-
) derster Stellung, méglich, daB die Maximaldrehzahl
des Turboverdichters (100,5 %) nicht erreicht wird.
Abstellen des Triebwerkes Die Reihenfolge der T&tigkeiten ist dieselbe wie beim Abstel-
mit eingeschaltetem Notsystem len eines Triebwerkes auf normale Weise - siehe 4,1,2,3.
Abstellen des Triebwerkes.
Achtung! Das Abstellen des Triebwerkes mit eingeschaltetem
Notsystem erfolgt nur bei Ausfall des Kraftstoff-
reglers. Bei Ausbildungsfliigen zur Aneignung der
Technik der Anwendung des Notsystems ist das Not~-
system vor dem Abstellen des Triebwerkes auszu-
schalten.
01.09.1989
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Arbeitsbedingungen - .
(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten
Ausschalten Siehe 4,1,2.3,- Ausschalten des Notsystems wadhrend der Aus-

Plétzlicher Drehzahlabfall
des Turboverdichters

a) in einer Hdhe unter
400 m uber dem Gelande
(ZEBO AUS

AUTOMATISCHE SEGEL-
STELLUNG "EIN")

(1)

(11)

bildung

Bei Abfall der Orehzahl des Turboverdichters auf 2 60 ¥:

Wenn der Fehler allein im Kraftstoffregler liegt

1. Auf die Steuerung mit Hilfe des Notsystems Ubergehen
(siche 4,1,2,2,4,)

2. Nach Ausfuhrung einer Platzrunde ist zu landen.

Wenn sich der Fehler im Triebwerk selbst befindet (Abfall
des Schmierstoffdruckes unter den zuldssigen Wert, unzu-
lassige Temperatur zwischen den Turbinen, Triebwerk rea-
giert nicht auf die Steuerung mit dem Notsystem):

1. STOPPHAHN GESCHLOSSEN

Nach Abschlufl des Zyklus der Einnahme der automatischen
Segelstellung:

2. Weitere Handlungen wie bei Triebwerksausfall durch-
fihren (siehe oben)

3. Nach Ausfihrung einer Platzrunde ist zu landen.

Anmerkung: Bei Bedarf ist beim arbeitenden Triebwerk die
Startleistung anzuwenden.

Bei Abfall der Drehzahl des Turboverdichters unter 60 %:

1. STOPPHAHN GESCHLOSSEN

Nach AbschluB der Einnahme der automatischen Segel-
stellung:

2. Handlung wie bei Triebwerksausfall durchfihren
(siehe oben)

3. Nach Durchfilhrung einer Platzrunde ist zu landen.

—e 1012

b) in einer Héhe Uber
400 m Uber dem Geléande
(ZEBO "EIN"
AUTOMATISCHE SEGEL-
STELLUNG "EIN")

A/42

(1)

Bei Abfall der Drehzahl des Turboverdichters auf 2 50 %:
(es erfolgt keine automatische Einnahme der Segelstellung):

- Leuchtfeld ANSPRECHEN ZEBO und Parameter des Triebwerkes
kontrollieren.

a) Wenn das Leuchtfeld ANSPRECHEN ZEBG aufleuchtet, aber
kein Parameter des Triebwerkes Uberhéht ist, d. h.,
wenn es sich um ein selbst&ndiges Ansprechen des
ZEBO handelt, dann:

- DROSSELHEBEL Leerlauf
- ZEBO -~ ausschalten
- DROSSELHEBEL die erforderliche Lei-

stungsstufe des Trieb-
werkes einstellen

- Flug fortsetzen, erhéhte Aufmerksamkeit auf das
Nichtiiberschreiten der zulédssigen Parameter des
Triebwerkes richten.

b) Wenn eine Begrenzung durch Uberschreitung eines der
kritischen Parameter des Triebwerkes verursacht
wurde, d. h., wenn es sich um einen Fehler am Trieb-
werk handelt, dann:

- STOPPHAHN GESCHLOSSEN
- Handlung wie bei Triebwerksausfall im Flug durch-
fuhren - siehe oben.

01.01.1985
Ausgabe: 1
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tétigkeiten

(II) Bei Abfall der Drehzahl des Turboverdichters unter 60 %
(die automatische Einnahme der Segelstellung erfolgt):

- LUFTSCHRAUBENHEBEL Segelstellung
~ (von Hand)

- Leuchtfeld ANSPRECHEN - ZEBO prifen und Triebwerkspara-
meter kontrolliqren.

a) Bei Eindeutigkeit eines selbsténdigen Ansprechens

ZEBO:

- DROSSELHEBEL Leerlauf

- ISOLIERVENTIL einschalten

- AUTOMAT. SEGELSTELLUNG ausschalten

- Luftschraubenhebel kleine Steigung

- STOPPHAHN auf erforderliche Trieb-
werksleistungsstufe
verstellen.

~ Flug mit eingeschaltetem Notsystem fortsetzen, er-
héhte Aufmerksamkeit auf Einhaltung der zuléssigen
Triebwerksparameter richten.

b) Keine Eindeutigkeit der Fehlerursache:

- Handlungen wie bei Triebwerksausfall durchfihren
(siehe Triebwsrksausfall im Flug)

- Flug mit einem arbeitenden Triebwerk fortsetzen.

Autorotation der Luft-
schraube

Selbsténdige Erhdhung der
Luftschraubendrehzahl iiber
zuléssige Werte

Siehe Bestimmungen der Handlungsweise, Abschnitt 3.4.3.

1. Bei vg > 250 km/h beide Drosselhebel =ziigig auf Leerlauf ver=-
stellen.

2. Fluggeschwindigkeit auf vg £ 250 km/h verringern.

3. Luftschraube des lbertourenden Triebwerkes auf Segelstellung
verstellen. . :

4. Beim arbeitenden Triebwerk eine Leistungsstufe zwischen
. Start- und Nennleistung oder darunter einstellen.

5. Ausgefallenes Triebwerk abstellen.
6. Flug entsprechend Abschnitt 3.4.3. fortsetzen.

Anmerkung: Bei Unméglichkeit der Drosselung beider Triebwerke,
zum Beispiel wdhrend des Starts, ist unverzlglich
das defekte Triebwerk festzustellen, dieses zu dros-
seln und die Segelstellung einzunehmen.

—» 1013

b) in Héhen von 400 m
bis 700 m iber Grund
(ZEBO eingeschaltet,
Segelstellungsautoma~
tik EIN)

01.01.1985
Ausgabe: 1

Bei Drehzahlabfall des Turboverdichters unter 70 %, aber uUber
der Leerlaufdrehzahl: -

- Oberpriifen Signalisation
"Ansprechen ZEBO" und Triebwerksparameter
a) Wenn Signalisation "Ansprechen ZEBO" lautet, aber kein

Parameter des TW lberschritten ist, d. h. Fehlansprechen
des ZEBO, dann ist folgendes durchzufihren:.

. Drosselhebel Leerlauf
. ZEBO abschalten
. Drosselhebel erforderliche Lei=-

stungsstufe einstellen

Flug mit sténdiger erhdhter Aufmerksamkeit iiber der Uber=-
wachung der maximal zulédssigen Triebwerksparameter fort-
setzen.
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Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Téatigkeiten

b) Wenn die Stérung durch den Kraftstoffregler verursacht wurde:
. Steuerung Uber den Notkreis (siehe Abschnitt 4.1.2,2.4.)

. Anflugverfahren einleiten und landen.

c) Liegt die Stdrung im Triebwerk selbst (Schmierstoffdruckab~
fall unter Minimalwert, hohe TMT, Triebwerk reagiert nicht
auf Notsteuerung), dann ist folgendes durchzufihren:

. Stopphahn schliefen

Nach AbschluR der automatischen Verstellung der Luftschraube
in Segelstellung:

. Handlungen nach Abschnitt "TW-Ausfall wéhrend des Fluges”
ausfihren.

. Anflugverfahren einleiten und landen.

Anmerkung: Wenn erforderlich, das TW auf Startleistung
bringen.

c) in Hoéhen Uber 700 m AGL 1. Bei Drehzahlabfall des Turboverdichters auf Leerlauf oder

(ZEBO und Segelstellungs-~ dariber (es erfolgt keine automatische Einnahme der Segel-
automatik EIN) stellung):

- Uberpriifen Signalisation
"Ansprechen ZEBO" und TW~Parameter.

a) Wenn Signalisation “"Ansprechen ZEBO" leuchtet, aber kein
Parameter des TW Uberschritten ist, d. h. Fehlansprechen
ZEBO, dann ist folgendes durchzufihren:

- Drosselhsbel Leerlauf
- ZEBO abschalten

~ Drosselhebel auf erforderliche Lei-
stungsstufe einstellen

- Flug mit stéandiger erhdhter Aufmerksamkeit der maximal
zulassigen TW-Parameter fortsetzen. -

b) Wenn die Begrenzung durch Uberschreiten eines der kriti-
schen Parameter des TW ausgelést wurde, d. h., eine Sté-
rung im TW vorliegt, dann ist folgendes durchzufihren:

- Stopphahn - schlieBen

- Handlungen nach Abschnitt “Tw-Ausfall wéhrend des
Fluges" ausfihren. : .

2. Bei Abféll der Drehzahl des Turboverdichters unter Leerlauf-

drehzahl (automatische Verstellung der Luftschraube in Segel-ﬁ

stellung und Umschaltung auf Notsteuerung)

-~ Stopphahn auf Leerlauf

- Uberprufen Signalisation
"Ansprechen ZEBO" und TW-Parameter

a) Wenn feststeht, daB ein Fehlansprechen des ZEBO vorliegt,
ist folgendes durchzufilhren:

- Drosselhebel Leerlauf

. - Segelstellunigsautomatik abschalten
Luftschraube féhrt aus Segel-
stellung zuriick ’

- Drosselhebel auf erforderliche Lei-
stungsstufe

- Flug fortsetzen
b) Wenn die Ursachen der Storung unklar sind:

~ Handlungen nach Abschnitt "TW-Ausfall wéhrend des
Fluges" ausfihren.

- Flug mit einem laufenden TW fortsetzen.

01.01.1985
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4.1.3. Kraftstoffsystem
4.1.3.1, Beschreibung

i. Allgemeine Angaben

Das Kraftstoffsystem garantiert die Versorgung der Triebwerke mit Kraftstoff unter allen zu-
lassigen Betriebsbedingungen.

Das Kraftstoffsystem besteht aus flexiblen Kraftstoffbehdltern, die im Tragfligel angeordnet
sind, den Rohrleitungen, den Geraten zur Verteilung des Kraftstoffes und Gerdten zur Kon-
trolle des Kraftstoffvorrates und des Kraftstoffdruckes.

Das System ist in zwei 8hnliche Teilsysteme aufgeteilt - ein linkes und ein rechtes Teil-
system. Unter normalen Bedingungen wird das linke Triebwerk vom linken und das rechte Trieb-
werk vom rechten Teilsystem versorgt. Bei Bedarf konnen beide Teilsysteme, durch Offnen der
Elektromagnetischen Ventile in der Ringleitung, verbunden werden.

Die Ringleitung ermdglicht, ein Triebwerk von beiden oder beide Triebwerke vor einem Teil-
system zu versorgen. '

Zusatz fur Flugzeuge mit Rumpfbehalter:

In der Kabine ist an der linken Seite ein zusdtzlicher Kraftstoffbehdlter mit einem nutzba-
ren Fassungsvermégen von 295 Liter (228 kg) installiert. Der Behdlter ist an das Haupt-
kraftstoffsystem angeschlossen, Der Behdlter wird uber eine gesonderte Einfilléffnung an der
linken Ruympfseite Uber der Fahrwerksgondel betankt,

2. Kraftstoff und Zusatze

Die Anleitung zum Betanken des Flugzeuges mit Kraftstoff unter Angabe der fir eine Betan-
kung zuldssigen Kraftstoffsorten ist im Abschnitt 6.1.1. angegeben.

3. Kraftstoffzufuhr zum Triebwerk

Die Kraftstoffzufuhr zum Triebwerk wird durch die Forderpumpen und die Pumpen der Trieb-
werke gewdhrleistet. Bei Ausfall beider Forderpumpen ist der ZufluB des Kraftstoffes durch
die Kraftstoffpumpen der Triebwerke zur Sicherung der normalen Versorgung der Triebwerke in
Hohen bis zu H = 4000 m gewahrleistet.

Die Kraftstoffzufuhr wird mit den BRANDHAHNEN OFFEN/GESCHLOSSEN auf dem Zentralpult geoff-
net und geschlossen. Die Hebel steuern Brandhdhne, die auBerhalb der Brandspanten der Trieb-
werke installiert sind. Die Kraftstofforderpumpen werden durch die Sicherungsschalter
KRAFTSTOFFPUMPEN LINKS/RECHTS an der Deckenschalttafel in der Gruppe TRIEBWERK eingeschaltet.
Der Kraftstoff wird dem Triebwerk {ber Filter zugeflhrt. Bei Verstopfung des Filters wird

der Kraftstoff iUber eine Umgehungsleitung zugefiuhrt und auf der Signaltafel des entsprechen-
den Triebwerkes leuchtet ein gelbes Leuchtfeld FILTER VERSTOPFT auf.

4. Kraftstoffringleitung

Das Ringleitungssystem wird vom Sicherungsschalter KRAFTSTOFFRINGLEITUNG an der Decken-
schalttafel in der Gruppe TRIEBWERK eingeschaltet. Nach Einschalten leuchtet auf der Signal-
tafel ZELLE das gelbe Leuchtfeld KRAFTSTOFFRINGLEITUNG auf.

Beim Flug mit zwei arbeitenden. Triebwerken wird empfohlen, die Differenz von 60 kg zwischen
linker und rechter Behdltergruppe nicht zu uberschreiten.

Beim Flug mit einem arbeitenden Triebwerk wird empfohlen, den Kraftstoff von der Seite des
nichtarbeitenden Triebwerkes so zuzufihren, daB auf der Seite des arbeitenden Triebwerkes
50 bis 100 kg Kraftstoff mehr als auf der Seite des nicht arbeitenden Triebwerkes ist.

5. Kontrollgerate
Die Kontrollgerdte garantieren die Anzeige des Kraftstoffvorrates und des Kraftstoffdruckes.
a) Kraftstoffvorrat

Zur Messung des Kraftstoffvorrates dienen 2 Sdtze von lkapazitiven Kraftstoffmessern mit
Signalisierung des minimalen Kraftstoffvorrates.

Der Kraftstoffvorrat in der jeweiligen Behaltergruppe wird auf dem entsprechenden Anzeige-
gerdt des Kraftstoffmessers auf der mittleren Geratetafel angezeigt.

Nach der Betankung muB die Anzeige der Kraftstoffmesser der Menge des getankten Kraft-
stoffes entsprechen (in k).

Die Funktionsiberpriifung der Kraftstcffmesser erfolgt bei arbeitenden Triebwerken. Bei
kleinen Anderungen der Kraftstoffmenge ist die Bewegung des Zeigers des Gerdtes unmerk-
lich. Die schwarz-weiBe Scheibe in der Offnung des Geratezifferblattes dreht sich (in
Ndhe der Ziffer 200 kg) in Richtung der Zeigerbewegung des Anzeigegeradtes. Bei Defekten
im Bereich des Kraftstoffmessers bleibt der Zeiger des Anzeigegerates in der Stellung,
in der er sich im Moment des Ausfalls befand, die Scheibe dreht sich nicht oder der
Zeiger befindet sich in einer Endstellung, und die Scheibe dreht sich sehr schnell.

Bei Verringerung der Kraftstoffmenge in der jeweiligen Behaltergruppe auf 100 bis 130 kg
leuchtet auf der Signaltafel des entsprechenden Triebwerkes das Leuchtfeld MINIMAL-
KRAFTSTOFFVORRAT auf (im Horizontalflug).

01.09.1958% .
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Fir die Messung des Kraftstoffvorrates im Rumpfbehdlter dient ein gesonderter Kraftstoff=
messer mit Anzeigegerdt auf der mittleren Geratetafel mit einer oberen Anzeigegrenze

von 200 kg.

Bei voller Betankung des Rumpfbehdlters (230,9 ky, davon 2,9 kg nicht ausfliegbare KS=-Menge)
legt das Flugzeug bis zum Beginn der richtigen Abnahme der Anzeige eine Entfernung von

ca. 30 km zurtck. -

Beim Ablesen der Kraftstoffvorratsanzeige sowie beim Ansprechen des Leuchtfeldes MINIMALER
KRAFTSTOFFVORRAT sind die folgenden Fehler des Systems der Messung des Kraftstoffvorrates
zu bericksichtigen:

~ der Anzeigefehler der Kraftstoffmessung betrégt im Horizontalflug I 6 % vom Anzeige-
bereich des Kraftstoffvorratsmessers;

- der Anzeigefehler der Kraftstoffmessung betragt im Sinkflug +9,3 % vom Anzeigebereich
des Kraftstoffvorratsmessers.

01.09.1989 4/45
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b) Kraftstoffdruck

|

Der Kraftstoffdruck wird durch zwei Systeme kontrolliert.

Ein System zeigt auf dem Dreizeigergerédt an der mittleren Gerdtetafel den laufenden Wert
des Kraftstoffdruckes hinter dem Regler der Kraftstoffzufuhr (vor den Disen) an, das an-
dere System registriert nur den Druckabfall unter den zuldssigen Wert (0,03 MPa =

0,3 kp/cm?), bei dem auf der Signaltafel das gelbe Leuchtfeld KRAFTSTOFFDRUCK aufleuchtet.
Dieser Fall kann auch bei unzuléssiger Kraftstoffverteilung kurzzeitig auftreten und ist
urséachlich kein Defekt. Bei eingeschalteten Kraftstoffpumpen leuchtet das gelbe Leucht-
feld KRAFTSTOFFDRUCK stéandig. )

4.,1.3.2. Betriebsbegrenzungen

Siehe Abschnitt 2.9.2.

4.1.3.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Notwendige Tatigkeiten

Betankung mit Kraftstoff

Vor dem Anlassen der
Triebwerke

Anlassen der Triebwerke

Funktionskontrolle der
Kraftstoffvorratsmesser

An der Startlinie

Kraftstoffringleitung

a) Versorgung von zwei
" Triebwerken von einer
Behaltergruppe

b) Versorgung eines Trieb-
werkes von der gegen=-
Uberliegenden Gruppe
der Behalter

UngleichméBige Kraftstoff-
verteilung (50 bis 100 kg)
bei l&ngerem Flug mit einem
arbeitenden Triebwerk

4/46

Siehe Abschnitt 6.1.1.
Am Zentralpult:

- BRANDHAHN GESCHLOSSEN
An der Deckenschalttafel:

-~ SIGNALTAFEL (4 Sicherungsschalter) einschalten
- AKKUMULATOR I, II einschalten
~ KRAFTSTOFFPUMPE (LINKS, RECHTS) einschalten

- KRAFTSTOFFRINGLEITUNG

Auf der Signaltafel des linken und des rechten Triebwerkes miissen
die Leuchtfelder KRAFTSTOFFDRUCK verloschen sein.

prifen, ob ausgeschaltet

Siehe Abschnitt 4.1.2.3. - Anlassen der Triebwerke

Bei arbeitenden Triebwerken muB sich die schwarz-weiBe Scheibe in

der Offnung des Gerdtezifferblattes (in N&he der Ziffer 200 kg) zur
Seite einer Kraftstoffverringerung, d. h. entgegen dem Uhrzeiger-

sinn drehen.

Siehe Abschnitt 4.2.3.2. - KONTROLLKARTEN

An der Deckenschalttafel:

- KRAFTSTOFFRINGLEITUNG einschalten
- KRAFTSTOFFPUMPE der Seite, auf die

der Kraftstoff geférdert wird ausschalten
An der Deckenschalttafel:
- KRAFTSTOFFPUMPE der Seite, von der

Kraftstoff entnommen wird einschalten
= KRAFTSTOFFRINGLEITUNG einschalten
- KRAFTSTOFFPUMPE der Seite, auf die

Kraftstoff zugefihrt wird ausschalten

Wenn der Kraftstoffvorrat in der Beh&dltergruppe auf der Seite des
arbeitenden Triebwerkes 100 kg groBer als in der Beh&ltergruppe
auf Seite des nichtarbeitenden ist, wird auf der Deckenschalt-
tafel:

- KRAFTSTOFFPUMPE auf Seite des

arbeitenden Triebwerkes eingeschaltet
~ KRAFTSTOFFRINGLEITUNG ausgeschaltet
- KRAFTSTOFFPUMPE auf Seite des

nichtarbeitenden Triebwerkes ausgeschaltet

Nach Verringerung der ungleichmafigen Kraftstoffverteilung in
den Behéltergruppen auf 50 kg wird zur Versorgung des arbeiten-
den Triebwerkes auf die gegenilberliegende Behdltergruppe Uber-
gegangen, indem der Sicherungsschalter KRAFTSTOFFPUMPE auf Seite
des nichtarbeitenden Triebwerkes sowie die KRAFTSTOFFRINGLEITUNG
nach Punkt b) betadtigt wird.

01.01.1985
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Notwendige Tatigkeiten

Aufleuchten des Leucht-
feldes MINIMALER KRAFT-
STOFFVORRAT

~ auf einer Seite

- auf beiden Seiten

Kraftstoffzufihrung
aus dem Rumpfbehalter
(siehe Zeichnung 4,1.3/2

(Gilt nur fir Flugzeuge
mit Rumpfbehadlter)

01.09,1989
Ausgabe: 1

Der Kraftstoff fir beide arbeitenden Triebwerke wird von der
Behdltergruppe entnommen, auf der das Leuchtfeld nicht auf-
leuchtete. Die weitere Reihenfolge der Handlungen entspricht
dem Absatz Kraftstoffringleitung unter a).

Im Moment des Aufleuchtens des Leuchtfeldes auf der anderen
Seite ist die Kraftstoffringleitung auszuschalten.

Im Moment des Aufleuchtens reicht der Kraftstoffvorrat fur
30 min Flugzeit bei Leistungsstufe Nennleistung.

(Handlungen nach FBH 5.3.4.)

Bei Verringerung des. Kraftstoffvorrates in jedem Teilsystem des
Hauptkraftstoffsystems unter 450 kg,
An der Deckenschalttafel:
- Sicherungsschalter
RUMPFBEHALTER einschalten
(am Boden oder in der Luft méglich)

Auf der mittleren Geratetafel:

-~ Knopf RUMPFBEHALTER~UMPUMPEN EIN dricken
An der Deckenschalttafel:

~ Sicherungsschalter

KRAFTSTOFFRINGLEITUNG einschalten
~ Sicherungsschalter
~ KRAFTSTOFFPUMPEN (LINKS, RECHTS) ausschalten

Achtung: Der minimale Kraftstoffvorrat in beiden Seiten des Haupt=-
systems, bei dem die Besatzung die Kraftstoffzufihrung
aus dem Rumpfbeh&dlter einschalten darf, betragt je
150 kge.

Es ist zulassig, die Zufihrung des Kraftstoffes aus dem Rumpfbe-
hédlter beim Steigflug, im Horizontalflug und beim Wechsel der
Flughthen einzuschalten und zu nutzen.

Die maximale Einsatzhdéhe betragt 4250 m STD (FL 140),

Die Arbeit der Kraftstoffpumpe des Rumpfbehilters wird durch
Aufleuchten der griinen Signallampe unter dem Schriftzug
RUMPFBEHALTER~-UMPUMPEN angezeigt.

Die vollstidndige Entnahme des Kraftstoffes aus dem Rumpfbeh&il-
ter zeigt sich im Sinken des Kraftstoffdruckes im Hauptsystem
und die Leuchtfelder KRAFTSTOFFDRUCK leuchten auf,

Nach vollstdandiger Entnahme des Kraftstoffes aus dem Rumpfbe-
halter wird die normale Zufiihrung des Kraftstoffes wiederherge=
stellt:

= Sicherungsschalter

KRAFTSTOFFPUMPEN (LINKS, RECHTS) einschalten
~ Sicherungsschalter

KRAFTSTOFFRINGLEITUNG : ausschalten
-~ Knopf RUMPFBEHALTER-UMPUMPEN AUS drucken

Das Abschalten der Pumpe wird durch verléschen der grinen Sige
nallampe angezeigt.

Die Pumpe des Rumpfbehdlters schaltet sich in folgenden Fallen
automatisch ab:

- bei zeitweiligem Sinken des Druckes des umzupumpenden Krafte
stoffes langer als 5 Sekunden, was durch negative Be-
schleunigung des Flugzeuges hervorgerufen wurde,

- bei Sinken des Druckes nach Entnahme des Kraftstoffes aus dem
Rumpfbehédlter und nicht durch den Knopf RUMPFBEHALTER=UM-
PUMPEN AUS abgeschalteter Pumpe.

4/465
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Arbeitsbedingungen
(Etappen) Notwendige Tatigkeiten
Beendigung und Wiederauf=- Zur Beendigung der Kraftstoffzufihrung
nahme der Kraftstoffzu=- Auf der mittleren Gerdtetafel:
fihrung aus dem Rumpfbeh&dl-
ter = Knopf .RUMPFBEHALTER=-UMPUMPEN AUS dricken
Zur Wiederaufnahme der Kraftstoffzufiihrung nach Abschalten der
Pumpe mit dem Knopf RUMPFBEHALTER=-UMPUMPEN AUS:
= Knopf RUMPFBEHALTER-UMPUMPEN EIN dicken
Zur Wiederherstellung der Kraftstoffzufiihrung nach automati-
scher Abschaltung der Pumpe:
= Sicherungsschalter RUMPFBEHALTER ausschalten und wieder ein-
schalten
= Knopf RUMPFBEHALTER=-UMPUMPEN EIN dricken
Nach Stillstand an der Ab- Siehe Abschnitt 4.,1,2.3.
stellinie Abstellen des Triebwerkes am Boden,
01,09,1989
4/46b
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4.1.3.4., Defekte

Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Aufleuchten des Leucht-
feldes FILTER VERSTOPFT

- eines Leuchtfeldes

- zweier Leuchtfelder

Ansprechen des Leuchtfeldes
KRAFTSTOFFDRUCK

(gilt nur fir Flug-
zeuge mit Rumpfbe~
hialter)

Ausfall der Kraftstoff-
vorratsmesser

- eines

- Zweler

01,09.1989
Ausgabe: 2

a) Bei normaler Triebwerksarbeit wird der Flug ohne weitere MaR-~
nahmen fortgesetzt.
Nach der Landung ist der Fehler in die technische Dokumenta-
tion des Flugzeuges einzutragen.

b) Wenn das Triebwerk abgestellt wird - mit einem Triebwerk
weiterfliegen - siehe Abschnitt 4.1.2.4. "Triebwerksausfall
im Flug".

a) Bei normaler Arbeit der Triebwerke wird der Flug mit besonde-
rer Beachtung des Kraftstoffdruckes und der t, fortgesetzt.

b) Wenn eines der Triebwerke zeitweise aussetzt, eine Notlan-
dung auf einem geeigneten Landeplatz durchfihren -
siehe Abschnitt 3,2,3,

1. Kontrolle der Einschaltung des entsprechenden Sicherungs-
schalters KRAFTSTOFFPUMPE an der Deckenschalttafel.

2. Kontrolle der Signalisation MINIMALER KRAFTSTOFFVORRAT.

.3. Kontrolle des Kraftstoffvorrates an dem entsprechenden Anzei-

gegerat prifen. Bei Bedarf Kraftstoffringleitung einschalten.

4. Kraftstoffdruck am Dreizeigergerat prifen. Der Zeiger muB sich
im grinen Bereich befinden. Wenn nach den Kontrollen und ent-
sprechenden MaRBnahmen das Triebwerk normal arbeitet, ist der
Flug fortzusetzen, wobei besondere Aufmerksamkeit auf die Pa-
rameter des defekten Triebwerkes zu richten ist.

Anmerkung: Bei ungleichméBiger Kraftstoffverteilung ist ein
kurzzeitiger Abfall des Kraftstoffdruckes im Trieb-
werk statthaft.

Bei kurzzeitigem Druckabfall spricht das Leuchtfeld
KRAFTSTOFFDRUCK an, ohne daB ein Defekt vorhanden ist.

Wenn das Triebwerk nicht sichtbar auf entsprechende
MaBnahmen reagiert und mit Unterbrechungen arbeitet,
ist es abzustellen.

5. Kontrolle des Kraftstoffvorrates im Rumpfbeh&lter am geson=
derten Anzeigerat auf der mittleren Geraterafel.,
Wenn sich im Rumpfbehdlter Kraftstoff befindet, wird einmal
versucht, die Pumpe des Behdlters einzuschalten.

Wenn es nicht gelingt, die Kraftstoffzufiihrung aus dem
Rumpfbehédlter wiederaufzunehmen, so ist wieder auf die nor-
male Kraftstoffversorgung aus dem Hauptsystem Uberzugehen.

Anmerkung: Kurzzeitiges (nicht iber 5 Sekunden) Aufleuchten des
Leuchtfeldes KRAFTSTOFFDRUCK beim umpumpen des Krafte
stoffes aus dem Rumpfbehédlter ist kein Defekt, wenn
es durch negative Beschleunigung des Flugzeuges her-
vorgerufen wurde,

Weitere Ausfdlle - siehe Abschnitt 4,1,3.1.5

a) Kraftstoffvorrat
Handlung nach dem intakten Kraftstoffvorratsmesser

Kraftstoffvorrat nach der Steuermannsberechnung iberprifen;
Nutzung der Tabelle im Abschnitt 5,7,2,

4/47
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- Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Nicht auftauchende
Signalisation MINIMALER
KRAFTSTOFFVORRAT bei
Kraftstoffvorrat unter
80 kg

AusflieBen von Kraftstoff
im Fluge

a) bei der Feststellung
kurz nach dem Start

5) bei Feststellung wahrend
des Fluges

Kraftstoffdruck Null
{nach Dreizeigergerit)

4/48

a) Bei Erkennen des Defektes bis zum Stillstand des Triebwerkes:
- Nutzung der Kraftstoffringleitung ~ siehe Abschnitt 4.1.3.3.
b) Bei Stillstand des Triebwerkes:
-~ siehe Abschnitt 4.1.2.4. "Triebwerksausfall im Fluga*“

Wenn die Ursache des Triebwerkstillstandes -eine unzureichende
Kraftstofférderung war, ist ein Anlassen des Triebwerkes im
Fluge nach den Bestimmungen des Abschnittes 4.1.2.3. méglich.

Achtung! wéhrend des Anlassens ist der Sicherungsschalter
KRAFTSTOFFRINGLEITUNG an der Deckenschalttafel unbe-
dingt einzuschalten.

Anmerkung: Ursache des AusflieBens von Kraftstoff im Fluge ist

eine fehlerhafte Befestigung des Deckels des Einfill-
stutzens am Kraftstoffbehalter oder des Lukendeckels
liber dem Einflillstutzen. Kennzeichen des AusflieBens
ist die Bildung von Kraftstoffnebel an der Hinterkan=-
te des Tragfligels und eine im Vergleich zur anderen
Seite schnellere Anderung der Anzeige des Kraftstoff-
vorratsmessers auf Seite der Undichtheit des Ver-
schlusses. Der Kraftstoffnebel kann nur durch die
hinteren Fenster der Passagierkabine beobachtet
werden.

Es wird auf dem Startausweichflugplatz gelandet. Die Kraftstoff-
ringleitung wird nicht benutzt,

~ Meldung an den Flugleiter (Flugsicherungsdienst)
- Oberprifung des Kraftstoffvorrates

- Berlcksichtigung des erhéhten Kraftstoffverbrauchs Entschei-
dung zum Anflug des nahegelegensten Flugplatzes oder Durch-
fUihrung einer Notlandung auf einem geeigneten Landeplatz;

- Kraftstoffentnahme aus der undichten Behdltergruppe fir beide
Triebwerke nach den Festlegungen des Abschnittes 4.1.3.3.
Inbetriebnahme der Kraftstoffringleitung lt. Punkt a).

- Bei Kraftstoffentnahme von der Seite der Undichtheit, sofort
nach dem Aufleuchten der Signalisation “"Minimaler Kraftstoff-
vorrat"”, sind die Anzeige des KS-Vorratsmessers und die Para-
meter des Triebwerkes besonders aufmerksam zu kontrollieren.
Wenn der Zeiger des KS-Vorratsmessers etwa einen Teil=~
strich vor ‘Null steht oder das Triebwerk beginnt unregelméBig
Zzu arbeiten, so ist die KS-Versorgung in der entgegengesetzten
Richtung anzuwenden.

Anmerkung: Ungleichgewicht des Kraftstoffes in der linken und
rechten Tragfldche bei KraftstoffausfluB ist nicht
bericksichtigt.

Kontrolle der Triebwerkparameter:

a) Wenn sich die Parameter der Triebwerke nicht veréndern, so
ist der Flug unter erhdhter Beachtung der Parameter des
Triebwerkes, bei dem der KS-Druck Null angezeigt wird, fort-
zusetzen.

" b) Wenn die Parameter des Triebwerkes (nty, Mp, TMT) sich we-

sentlich dndern oder wenn eine unregelmiBige Arbeit des
Triebwerkes beobachtet wird, so sind die Handlungen ent-
sprechend Pkt. 4.1.2.4. "Triebwerkausfall im Fluge" auszu-
fihren und der Flug mit einem Triebwerk fortzusetzen.

01.09.1989
Ausgabe: 2



U[F Flugbetriebsdokumentation LH-410
| |

Schema der Anlage des Kraftstoffzusatzbehélters
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Abb, 4.1.,3/2 Gilt nur fir Flugzeuge mit Zusatzbehdlter

01,09,1989
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4.1.4. Schmierstoffsystem
4.1.4.1. Beschreibung

Das Schmierstoffsystem ist zur Schmierung des Triebwerkes, zur Versorgung des Hydraullksystems,
zur Verstellung der Luftschraubenblétter und des Drehmomentengebers bestimmt.

Das Schmierstoffsystem ist im Triebwerk vor dem Brandspant angecrdnet und besteht aus einem
Schmierstoffbehélter (der Bestandteil des Triebwerkes ist), einem Schmierstoffkihler, einer
Segelstellungspumpe und einem Kontrollsystem der Betriehsparameter (Druck und Temperatur des
Schmierstoffes und Signalisation des minimalen Druckes).

Der Druck und die Temperatur des Schmierstoffes werden von dem Dreizeigergerdt LUN 1538-8 an
der mittleren Gerdtetafel angezeigt. Der minimale Schmierstoffdruck wird durch das Aufleuchten
eines gelben Leuchtfeldes SCHMIERSTOFFDRUCK auf der Signaltafel des entsprechenden Triebwerkes
angezeigt. Temperatur und Druck des Schmierstoffes werden automatisch mit dem kombinierten
Thermostat und dem Sicherheitsventil TPV 1 (7) geregelt. Die Regulierung der Temperatur des
Schmierstoffkihlers erfolgt durch eine Klappe hinter dem Schmierstoffkihler, die in Abhéngig-
keit von der Lufttemperatur am Boden in eine der beiden Stellungen eingestellt wird:

- bei Lufttemperaturen unter +30 I 2 °C befindet sich der ‘Klappenverstellhebel in vorderster
Stellung;

- bei Lufttemperaturen hdher +30 * 2 °C befindet sich der Klappenverstellhebsel in hinterster
Verstellung.

(1013 — )
Im Flugzeug ist eine Spénesignalisation eingebaut, deren Wirkung auf zwei parallel geschalteten

Magnetstopfen (eingebaut im Schmierstoffbehalter und im Untersetzungsgetriebe) beruht.

Wenn durch Metallspdne an einem Magnetstopfen stromleitende Uberbrickungen entstehen, wird der
Signalisationsstromkreis geschlossen und am Tableau (Triebwerk linkes/rechtes) leuchtet ein
gelbes Leuchtfeld "Spane".

4.1.4.2. Betriebsbegrenzungen
Siehe Abschnitt 2.9.1.
Flir die Schmierung des Triebwerkes kann nur der Schmierstoff B-3V verwendet werden.

4.1.4.3. Inbetriebnahme

Arbsitsbedingungen Erforderliche Tatigkeiten -

(Etappen)
Nach dem Anlassen des An der Signaltafel missen die Leuchtfelder SCHMIERSTOFFDRUCK
Triebwerkes verloschen sein.

4.1.4.4. Defekte

AuBere Erscheingung

des Fehlers Mégliche Ursachen Methode der Beseitigung

Das Leuchtfeld SCHMIER- Abfall des Schmierstoffdruk~ Triebwerk abstellen

STOFFDRUCK auf der Signal- kes unter 0,12 MPa

tafel leuchtet (1,2 kp/cmz)

Das Leuchtfeld "Spéne” Vorhandensein von Metall- a) Wenn bei Leuchten des Leucht-
auf der Signaltafel spénen im Schmierstoff feldes "Spédne" die maximal zu-
leuchtet léssigen TW-Parameter Uber-

schritten werden oder die Pa-~
rameter instabil sind,so ist
in allen Etappen des Fluges
(auBer beim Start) auf Normal-
werte zu verringern.

Wenn die TW-Parameter trotzdem
Uberschritten werden oder wei-
terhin instabil bleiben, so
ist das TW abzustellen.

- Beim Start ist das TW nicht
abzustellen!

01.01.1985 ’
Ausgabe: 1 4/51
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AuBere Erscheinung

des Fehlers Mégliche Ursachen Methode der Beseitigung

b) Beim Flug mit-einem arbeitenden
TW oder bei besonderen Bedingun-
gen, besonders unter Vereisungs-
bedingungen, bei Gewitter, in
bergigem Gelénde u. a. das TW -
nicht abstellen und so ein Regime
einstellen, daB die Hauptparame-
ter (SS-Druck, nTy, npg nicht die
festgelegten Beschrénkungen Ober-
schreiten (s. Pkt. 4.1.2.1.1.).
Im Falle, daB mit Verringerung
des Regimes keine stabile Arbeit
des TW in den festgesetzten Gren-
zen aufrechterhalten werden kann,
ist das TW abzustellen und fol-
gendes durchzufihren:

- Notlandung
entsprechend Pkt. 3.2.3.,
wenn Flug mit einem TW erfolgte

- Landung auf einem Ausweich-
platz, wenn Flug mit beiden TW
erfolgte.

4.1.5. Wassereinspritzsystem
4.1.5.1. Beschreibung

1. Allgemeines

Die Wassereinspritzung in den Turboverdichter des Triebwerkes dient zur Aufrechterhaltung
der Startleistung bei héheren Lufttemperaturen. Es wird vom zweiten Flugzeugfihrer in Be-
trieb genommen. N

2. Nutzung

Das Wassereinspritzsystem (siehe Abb. 4.1.5/2) wird durch Einschalten des Sicherungsschal~-
ters WASSEREINSPRITZUNG (2) an der Deckenschdlttafel in Bereitschaft gebracht. Das Einschal-
ten erfolgt durch Druck auf den Knopf WASSEREINSPRITZUNG am Zentralpult.

Der Knopf ist bis zum Aufleuchten des gelben Leuchtfeldes WASSEREINSPRITZUNG (3) auf der
Signaltafel zu dricken. Mit Aufleuchten des Leuchtfeldes ist der erforderliche Arbeitsdruck
im System vorhanden.

Anmerkung: Das Leuchtfeld WASSEREINSPRITZUNG leuchtet nur bei eingeschaltetem Sicherungs-
schalter SIGNALTAFEL/ZELLE (1) an der Deckenschalttafel.
Bei richtiger Einstellung der Einspritzstufe wird die zulassige Anwendungszeit
nicht Uberschritten. Nach Druckabfall infolge Beendigung der Wasserzufihrung aus
dem System wird die Pumpe automatisch abgeschaltet und das Leuchtfeld WASSEREIN-
SPRITZUNG verlischt.

Wenn aus beliebigem Grund bei Anwendung der Wassereinspritzung die Leistungsstufe unter
Startleistung verringert wird, muB vorher die Wassereinspritzung abgeschaltet werden.

Bei Nichteinhaltung kann das eingespritzte Wasser zum Ausfall der Triebwerke fuUhren.
In diesem Fall ist das Wassereinspritzsystem durch Dricken des Knopfes AUSSCHALTEN unter
der Klappe WASSEREINSPRITZUNG (4) auf der rechten Seite des Zentralpultes auszuschalten.

—— 0940

Beim Obergang von maximaler Startleistung auf eine niedrigere Leistungsstufe wird bei der
Verstellung des Drosselhebels unter nTy = 89 % (93 %) die Wassereinspritzung automatisch
abgeschaltet. Die Wassereinspritzung kann aber auch durch Driicken des Knopfes "abschalten”
unter der Klappe "Wassereinspritzung"” (4) am vorderen Bedienpult abgeschaltet werden.

1001 ——o»

Unverziglich nach Beendigung des Starts ist das im System verbliebene Wasser durch Ein-
schalten des Schalters WASSER ABLASSEN (5) auf dem rechten Bedienpult abzulassen.

Gilt fir alle Serien! -

Achtung! Nach Beendigung der Wassereinspritzung tritt eine Erhdhung von TMT ein. Es ist
deshalb erforderlich, die Leistungsstufe der Triebwerke so zu verringern, daB
die maximal zuldssige TMT nicht Uberschritten wird.
: 01.01.1985
-4/52 Ausgabe: 1



- .

| U[F Flugbetriebsdokumentation LH-410

3. Einstellen der Einspritzstufe
Die Einspritzstufe wird vor dem Start durch das ingenieur-technische Persohal nach dem
atmosphérischen Druck und der Lufttemperatur entspreschend der Abb. 4.1.5/1 festgelegt.
Entsprechend der ermittelten Einspritzstufe wird in .dem Wasserbehdlter (rechte Fahrwerks-
gondel) destilliertes Wasser nach der folgenden Tabelle aufgetankt:

Einspritzstufe Menge in 1
I 3.3
- II 6,7
11T 10,0

Die Auffillung ist anhand des MeBstabes im Behdlter zu kontrollieren..Des weiteren ist an
der Pumpe die entsprechende Stufe (I, II oder III) einzustellen. Bei richtiger Einstellung

arbeitet die Wassereinspritzung eine Minute.

4.1.5.2. Betriebsbegrenzungen
Siehe Abschnitt 2.9.1.

4.1.5.3. Inbetriebnahnme
- Siehe Abschnitt 4.2.5.3. "Start mit Nutzung Wassereinspritzung”

— 1012
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Bei atmosphdrischen Driicken unter den in der Grafik dargestellten ist die
Einspritzstufe III zu verwenden.

Abb. 4.1.5/1

01.01.1985 ' 4/53
Ausgabe: ‘1 /



LH-410

HE’ Flugbetriebsdokumentation
:

4.1.5.4. Defekte

AuBere Erscheinung
des Fehlers

Mﬁgliché Ursache

Methode der Beseitigung

Nichtaufleuchten des Leuchtfel-
des EINSPRITZUNG im Laufe von

5 s vom Moment des Driickens

des Knopfes WASSEREINSPRITZUNG
in der Startetappe bis vq.

Ausgehen des Triebwerkes (der
Triebwerke) nach dem Anspre- .
chen der Wassereinspritzung

Verléschen des Signals EIN=-
SPRITZUNG in der Startetappe
bei vg > vy

Ausfall eines der Aggregate
des Systems einschlieBlich
Durchbrennen der Lampe im
Leuchtfeld.

Léschen der Flamme infolge
einer zu geringen Drehzahl
des Turboverdichters.

Ausfall eines der Aggregate
des Systems einschlieBlich
der Lampe im bLeuchtfeld.

Start abbrechen

Start abbrechen

Start fortsetzen, bei Not-
wendigkeit vermindert der
zweite Flugzeugflhrer die t,
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Bei atmosphérischen Dricken unter den in der Grafik dargestellten ist die
Einspritzstufe III zu verwenden.

Abb. 4.1.5/1
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4.1.6. Begrenzersystem
4.1.6.1. Beschreibung

Das Begrenzersystem, dessen Hauptbestandteil der zentrale elektronische Begrenzerblock (ZEBO)
LUN 5260.02 ist, besitzt eine zweistufige Begrenzung, die zusammen mit dem Kraftstoffregler bei
léngerer Uberschreitung der folgenden Parameter des Triebwerkes

- Drehzahl des Turboverdichters n

TV
- Luftschraubendrehzahl N s
- Gastemperatur zwischen den Turbinen TMT
- Drehmoment MD

- Anstiegsgeschwindigkeit der Gastemperatur beim Anlassen

eine Drosselung des Triebwerkes durch Verringerung der Kraftstoffzufuhr bis zur eingestellten
Begrenzungsstufe vornimmt (auch bei Fehlansprechen des ZEBO), d. h.

- bei Begrenzungsstufe 1 bis MD 70 %

- bei Begrenzungsstufe 2 bis N1y 60 %
Die Umschaltung des ZEBO von einer Begrenzungsstufe auf die andere erfolgt in einer Hdhe von
700 m iber Grund. Die Umschaltung erfolgt automatisch durch ein Signal vom Funkhéhenmesser,

und zwar beim Steigflug von Begrenzungsstufe 1 auf Stufe 2 und beim Sinkflug von Stufe 2 auf
Stufe 1. Die Eingangssignale in den ZEBO kommen von entsprechenden Gebern. Die elektrischen
Ausgangssignale, deren GroBe von der GroBe und der Anzahl der lberschrittenen Parameter ab-
hédngt, werden auf den Kraftstoffregler gegeben, der die Kraftstoffzufuhr zum Triebwerk be-
grenzt.

Die konstruktive Auslegung des ZEBO erméglicht eine teilweise Uberprifung der Funktion des
Teilsystems der Temperatur zwischen den Turbinen mittels eines Priifknopfes an der Prifschalt~
tafel am linken Bedienpult, Das Begrenzungssystem wird vor dem Anlassen der Triebwerke durch
die Sicherungsautomaten "ZEBO links, rechts" an der oberen Schalttafel eingeschaltet.

Die Betriebsbereitschaft des ZEBO (bei eingeschaltetem Sicherungsautomaten) wird durch die
Signallampen "Betriebsbereitschaft ZEBO links, rechts" angezeigt. Die angezeigte Betriebsbe-
reitschaft dient am Boden als Kontrolle der eingeschalteten Begrenzungsstufe 1 (nach dem An-
lassen der Triebwerke) und im Flug zusétzlich als Information Uber den Betrieb des Begrenzungs-
systems.

Dze Signalisation erfolgt bei folgenden Bedingungen:

- bei eingeschalteter Begrenzungsstufe 1: wenn M, > 70 %
- bei eingeschalteter Begrenzungsstufe 2: sténdig

Die Abschaltung des Begrenzungssystems wird durch Aufleuchten der Signalisation “ZEBO" an der
Signalisationstafel des entsprechenden Triebwerkes angezeigt. Die Drosselung eines Triebwerkes
durch Steuersignale vom ZEBO wird durch Aufleuchten der Signalisation “"Ansprechen ZEBO" des
entsprechenden Triebwerkes angezeigt. .

Achtung! In Hbhen unter 400 m Uber der Geldndehdhe muB ZEBO ausgeschaltet sein!

—_— 1012

4.1.6. Begrenzersystem
4.1.6.1, Beschreibung

Das Begrenzersystem mit dem Hauptteil der zentralen elektronischen Einheit der Begrenzer
(ZEBO) garantiert zusammen mit dem Regler der Kraftstoffzufuhr die Drosselung des Triebwerkes
durch Verringerung der Kraftstoffzufuhr bei Uberschreitung eines oder mehrerer zu begrenzender
Parameter der Triebwerksarbeit wie folgt:

Nty - Drehzahl des Turboverdichters

ns - Drehzahl der Luftschraube

T4 - Temperatur_2wischen den Turbinen

MD - Drehmoment

dt4 - .GeschWinQigkeit ‘der ;unahme der Temperatur zwischen
dt den Turbinen (nur beim Anlassen)

g

Die Eingangssignale werden dem Block von den entsprechenden Gebern zugefihrt. Der Ausgangsstrom,
dessen Stdrke von der GréBe der Uberschreitung und der Anzahl der iberschrittenen Parameter ab~
héngt, gelangt zum Krafstoffregler, der die Kraftstoffzufuhr zum Triebwerk begrenzt.

01.01.19B5
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Das Begrenzersystem erlaubt eine teilweise Prifung der Arbeit eines Teilsystems, und zwar der

Eemperitur zwischen den Turbinen mit Hilfe der Knépfe ZEBO auf der Kontrothafel am linken Be-
ienpult.

Das Begrenzersystem wird durch die Netzschutzautomaten ZEBO LINKS/RECHTS an der Deckenschalt-
tafel (in der Gruppe Triebwerke) ein- und ausgeschaltet. In der Etappe des Ausrollens nach

der Bodenberihrung schaltet sich das System automatisch, .unabhéngig von der Stellung der Si-

cherungsschalter ZEBO LINKS/RECHTS, ein.

Das Ausschalten des Systems wird durch Aufleuchten des Leuchtfeldes ZEBO auf der Signaltafel

des entsprechenden Triebwerkes angezeigt. Die Drosselung des Triebwerkes durch den Begrenzer-

block wird durch Aufleuchten des Leuchtfeldes ANSPRECHEN ZEBO auf der Leuchttafel des entspre-

chenden Triebwerkes angezeigt. :

Warnung! In H&hen unter 400 m Uber der Geldndehdhe muB ZEBO ausgeschaltet sein!

4.1.6.2. Betriebsbegrenzungen
Siehe Abschnitt 2,9.1.

4.1.6.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tétigkeiten

Kontrolle vor dem Flug

Nach dem Anlassen der Bedienung der Triebwerke:
Triebwerke - DROSSELHEBEL Ausgangszustand flr die
a) bei AuBentemperaturen ) Beschleunigung
=10 ©C und héher - Auf der Kontrolltafel am linken Bodenpult:
Kontrolle nach TMT - Knépfe ZEBO dricken und halten
Bedienung der Triebwerke:
- LUFTSCHRAUBENHEBEL kleine Steigung
- DROSSELHEBEL in Stellung Maximal-
drehzahl des Turbover-
dichters

Auf der Signaltafel miUssen die Leuchtfelder ANSPRECHEN ZEBO
leuchten und die Temperatur zwischen den Turbinen darf nach
der Anzeige der MeBgerite 640 * 30 °C nicht Uberschreiten.

- DROSSELHEBEL auf den Ausgangszustand
fiir die Beschleunigung
zuriicknehmen

An der Kontrolltafel am linken Bedienpult:
- Knopfe ZEBO lésen

Bei richtiger Arbeit des Blockes erhéht sich die Drehzahl des
Turboverdichters nach Erreichen der reduzierten Temperatur zwi-
schen den Turbinen bei weiterer Verschiebung des Drosselhebels
in Richtung Leistungserhdhung nicht.

Achtung! Wenn sich die Temperatur zwischen den Turbinen Uber
die zulédssigen Werte (640 .t 30 °C) erhoht, ist der
Drosselhebel sofort in die Ausgangsstellung zurlick-
zubringen und die Ursache des Fehlers zu kléren.

Anmerkung: 1. Bei der Prifung sind Schwankungen der Drehzahl des
Turboverdichters, der Luftschraube, der Temperatur
zwischen den Turbinen und des Drehmomentes zulés-
sig.

2. Bei geringen AuBentemperaturen wird empfohlen, zum
schnelleren Erreichen der Temperatur zwischen den
Turbinen {640 °C) die Heizung der Kabine und die
Eisabscheider Lufteingangsteile der Triebwerke
einzuschalten.

01.01.1985
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Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tétigkeiten

1013 ——» _

Anmerkung: Bei niedrigen AuBentemperaturen, wenn das angegebe-
ne Verfahren kein Ansprechen des Begrenzungssystems
ausldst, ist die Kabinenheizung und die Enteisung
der Triebwerkeinlédufe einzuschalten.

— 1012

b) bei AuBentemperaturen ~ Drosselhebel ) . Leerlauf
unter -10 °C : Auf der oberen Schalttafel:
(Kontrolle nach Mg) : chalttatrel:
- Segelstellung/AUK ausschalten
Nach Warmlaufen der TW Steuerung mit den Triebwerken: :
~ Schritthebel Segelstellung
- Drosselhebel langsames Erhchen der
Turboverdichterdrehzahl
bis zum Aufleuchten
“"Eingreifen ZEBO" auf
dem Tableau
Mp-Anzeigegerét Ablesen des Wertes My

E Wenn der Wert fur MD sich in den Grenzen von 103 bis 105 %
: hédlt, so ist der Dréhmomentengeber fir den ZEBO richtig einge-
© stellt.

- Drosselhebel langsam verstellen in
Richtung VergréBerung nty

Der ZEBO muB dabei die Verdichterdrehzahl auf einen Wert begren-
zen, der einem Wert von hdéchstens Mp = 110 % entspricht.

'Achtung! Wenn sich Mp iiber den Maximalwert (110 %) erhéht, dann
ist der Schritthebel sofort in die Ausgangsstellung
zurtickzufihren und die Ursache der Stérung zu suchen.

Anmerkung: Zur Vermgidung einer UberméBigen Belastung des Trieb-
werkes wird die Kontrolle des ZEBO nach Mp durchge-
fihrt nur nach:

Montage des Triebwerkes in das Flugzeug,
bei Wechsel des Kraftstoffreglers, des ZEBO und der
Mp~Geber fir den ZEBO und nach der 300 h-Kontrolle.

Drosselhebel ‘Leerlauf
Auf dem Triebwerkstableau muB das Leuchtfeld "Eingreifen ZEBO"
verléschen.
- Schritthebel "kleine Steigung
1013 ——
b) bei AuBentemperaturen - Drosselhebel Leerlauf
unter -10 °C Auf der oberen Schalttafel:
(Kontrolle nach Mp) c *
- Segelstellung/AUK ausschalten
Nach Warmlaufen der TW Steuerung mit den Triebwerken:
- Schritthebel Segelstellung
- Drosselhebel N langsames Erhohen der

Turboverdichterdrehzahl
bis zum Aufleuchten
"Eingreifen ZEBO" auf
dem Tableau

M_-Anzeigegeréat Ablesen des Wertes M

D D
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Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tétigkeiten

1013 —»

muB im Bereich 108 bis 111 % liegen, Anderenfalls ist die
Ursache der Abweichung zu é&rmitteln.

Achtung! Wenn Mp > 112 %, dann ist die Erhéhung der Drehzahl
des Turboverdichters sofort zu unterbrechen und die
Ursache der Stérung zu beseitigen.

- Drosselhebel Leerlauf
Auf dem Triebwerkstableau muB das Leuchtfeld "Eingreifen
ZEBO" verléschen

- Schritthebel : kleine Steigung
c) Prifung der Einschal- - Drosselhebel Drehzahl des Turbover-
tung der Begrenzungs- dichters langsam bis
stufe 1 (nach warm- zum Aufleuchten der
lauf der Triebwerke) . Signalisation "Be-

triebsbereitschaft
“"ZEBO" am rechten Be-
dienpult erhéhen

Am Mj-Anzeigegerat Mp ablesen

Mp muB im Bereich 65 bis 75 % liegen. Anderenfalls Ursache der
ABweichung ermitteln.

- 1012

Vor dem Rollen Abschaltung der Sicherungsschalter ZEBO LINKS/RECHTS an der
: Deckenschalttafel kontrollieren. '

Nach dem Start i An der Deckenschalttafel:

In Hohe 400 m liber der

Gelandehshe - ZEBO LINKS, RECHTS einschalten

Auf der Signaltafel missen die Leuchtfelder ZEBO verléschen

1013 ——&

Auf der Signaltafel missen die Leuchtfelder "ZEBO" verloschen
und am rechten Bedienpult missen die Signallampen "Betriebsbe-
reitschaft ZEBO links/rechts" aufleuchten.

Der 2. FF meldet: ZEBO Betrigbsbereit
—e 1012
Vor .dem. Landeanflug Auf der Deckenschalttafel:
In Hohe minimal 400 m - ZEBO LINKS, RECHTS ausschalten

liber Gelédndehohe
Auf der Signaltafel miUssen die Leuchtfelder ZEBO leuchten.

1013 ——e

Auf der Signaltafel missen die Leuchtfelder "ZEBO" aufleuchten
und am rechten Bedienpult missen die Signallampen "Betriebsbe-
reitschaft ZEBO links/rechts" verldschen.

Der 2. FF meldet: ZEBO aus der
Bereitschaft

4/60 . 01.01.1985
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4.1.6.4. Defekte

AuBere Erscheinung

des Fehlers Mégliche Ursachen Methode der Beseitigung
Stindiger Abfall aller Ausfall des Begrenzer- 1. Drosselhebel in Stellung Leerlauf.
kritischen Parameter systems 2. Sicherungsschalter ZEBO des entsprechen-

des Triebwerkes den Triebwerkes ausschalten.

3. Bei aufmerksamer Prifung der Betriebs-
parameter ist die Le1stungsstufe wieder
einzunehmen.

wenn der Fehler damit nicht beseitigt

wurde:

4. Zur Steuerung mit Hilfe des Notsystems
des Kraftstoffreglers iibergehen - siehe
Punkt 4.1.2.4. ;

Plétzlicher Abfall Falsches Ansprechen Siehe Abschnitt 4.1.2.4. -
der Drehzahl des des Begrenzersystems Plétzlicher Abfall der Drehzahl des Turbo-
Turboverdichters verdichters im Fluge

b) in Héhe Uber 400 m Uber dem Gelénde
nur — 1012

WEBO
AEB. [PAB.
linkes Triebwerk rechtes Triebwerk
» )
Tt —F—1+—— | |r—— {28
ueso - —1-—1-— ] | } | r— 1= —{ uebo
. | | J l ' : I \— :
. I [ '
| ® ! l L @

ZEBO || zEBO
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o
_}. —— 7
|

|

|

|

L

-0 o

[,_n;a . npes. |

v | _
e /|
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|
I
I

l
I
|
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I
I
I

Abb. 4.1.6/1 Schema -der Signalisation des Begrenzungssystems
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4.1.7. Hydrauliksystem
4.1.7.1. Beschreibung

Das Hydrauliksystem des Flugzeuges besteht aus zwei selbstédndigen Systemen, dem Haupt- und Not-
system. :
Das Hydraulikhauptsystem gewdhrleistet:

- Ein- und Ausfahren des Fahrwerkes,

- ‘Aus- und Einfahren der Landeklappen,

- die Bugradlenkung,

- die Bremsung des Hauptfahrwerkes,

- Aus- und Einfahren der Landeinterzeptoren

- Aus- und Einfahren der Kompensationsinterzeptoren (AYK),
- den Antrieb der Scheibenwischer. -

Den Hydraullkdruck erzeugen zwei Hydraulikpumpen (LUN 6102.01-8) und zwei Hydraulikakkumulato-
ren, von denen eingr dem Hauptsystem und der andere dem Bremssystem angeschlossen ist. Jede
Pumpe férdert 11 =0.5 1/min.,

In jedem Triebwerk befindet sich eine Pumpe. Das System w1rd durch das Sicherheitsventil

LUN 7548-8, das auf einen Druck von 16,2 MPa (165 +2 km/cm2) eingeregelt ist,.geschiitzt. Die
Kontrolle der Arbeit des Systems erfolgt anhand der Anzeige des ZweiZeigermanometers (zwei

Satz DIM-240). In den RiUckfluBleitungen der Pumpen befinden sich die Temperaturgeber und die
Signalgeber fir das Leuchtfeld HYDRAULIKDRUCK (links/rechts) und flr das Auftreten einer Tempe-
ratur Uber B5 * 5 ©C. Mit Hilfe von elektromagnetischen Ventilen wird iber die RickfluBleitung
die Arbeit der Radbremsen und Scheibenwischer unterbrochen.

Die Radbremsung wird durch Bremsventile, die Uber Pedale bet&étigt werden, die Arbeit der Schei=-
benwischer.iiber Handbetédtigung durchgefiihrt.

Das Notsystem besitzt einen getrennten Hydraulikbehdlter, der durch eine Rohrleitung mit der
Ricklaufleitung der Radbremsen verbunden ist. Das Notausfahren des Fahrwerkes, der Landeklap-
pen und die Notbetdtigung der Standbremse erfolgt (ber handbetétigte Ventile, deren Beté&ti-
gungsgriffe an der rechten Seite vor dem Sitz des 2. FF angeordnet sind.

Der erforderliche Hydraulikdruck im System wird mit der Hydraul;khandpumpe erzeugt

(LUN 6100.02-8).

Das System hat einen Hydraulikbehdlter, der vom Behédlter des Hauptsystems gefillt wird.

Das Blockschema des Hydrauliksystems - siehe Abb. 4.1.7/1.

4.,1.7.2. Betriebsbegrenzungen

Benennung des Parameters MaBeinheit GroBe des Parameters
Hydraulikélvorrat im Behdlter des D] 8,5 £ 0,5 (bei leeren Druck-
Haupthydrauliksystems speichern’)

Maximaler Druck im Hydrauliksystem . [kp/cmz] 150

Ansprechdruck des Sicherheitsventils [kp/cmz] ) 165 L 2
Ansprechtemperatur der Warntableaus [°C] g5 L 5

aximaler Druck im Nothydrauliksystem [kp/cmz] 100
4.1.7.3. Inbetriebnahme
Arbeitsbedingungen - Erforderliche Handlungen

(Etappen)

Vor dem Anlassen der Bodenpersonal zum Fillen des Haupthydraulikbehalters auffor-
Triebwerke dern.

Oberprifen:

a) Stellung des Hebels fir Notausfahren des Fahrwerkes und der
‘Landeklappen. MuB sich in Ausgangsstellung befinden und ver-
plombt sein.

b) Hydraulikélvorrat im Notbehé@lter (nach Schauglas an der rech-
ten Seite des Behdlters).
Standbremsung der Rader durch Verstellen des Ventilgriffes der
Standbremse in "Stop-Stellung” und mit der Handpumpe einen
Druck von 40 bis 45 kp/cm2 erzeugen.

01.01.1985
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Handlungen

Nach dem Anlassen der
Triebwerke :

Im Horizontalflug und
vor dem Landeanflug

4.1.7.4. Defekte

Funktion der Hydraulikpumpen priifen:

a) Druck in Hauptnetz-Druckspeichern durch Aus- und Einfahren der
Landeklappen auf 100 kp/cm2 verringern.

b) Wiéhrend des Anlassens der Triebwerke das Ansteigen des Druckes
in den Druckspeichern lberpriifen. Der Druck muf innerhalb von
max. 60 s den Maximalwert erreichen.

Anmerkung: Die Funktionsprifung der Pumpen am Flugtag erfolgt durch
wechselweises Anlassen der Triebwerke (vgl. LH
4,1.2.3.)

Achtung! Es ist unzuladssig, das Hauptbremssystem zu betétigen
(von den Bremspedalen), wenn die Rader durch die
Standbremse gebremst sind.

Fir Flugzeuge der 11, Serie:

Zur Schaffung optimaler Betriebsbedingungen fir die Hydraulik-
pumpen erfolgt eine Druckbeliftung des Hydraulikhauptbehalters.
Die Luft mit einem maximalen Uberdruck von 0,54 u Pa (5,5 kp/cm2)
wird vom Verdichter des Triebwerkes liber eine Mischkammer (SKW)
zugefihrt. Rickschlagventile verhindern einen Luftaustritt aus
dem Kreis nach Abstellen der Triebwerke. Im Druckluftkreis ist
ein Hilfsbehdlter als Druckluftspeicher zum Ausgleich von Druck-
verlusten durch Undichtigkeiten eingebaut.

Hinter dem Hilfsdruckluftbeh&lter ist ein Druckminderventil ein-
gebaut, das den Druck auf 0,1 * 0,02u Pa reduziert. Das Sicher-
heitsventil ist auf einen Druck von 0,2 % 0,02u Pa

(2 £ 0,2 kp/cm2) eingestellt.

Zur Uberprifung des Druckes im Hydraulikbeh&@lter am Boden ist

in der linken Triebwerkgondel ein Manometer MA-4 eingebaut.

Der Druck im Hydraulikbehadlter muB vor dem Anlassen mindestens
0,05u Pa (0,5 kp/cm2) betragen. Ist der Luftdruck niedriger, so
ist aus einer Druckluftflasche nachzufillen.

Anmerkung: Das Anlassen der Triebwerke ohne Druckluft im Hy=
draulikbeh&élter ist nur zulédssig, wenn keine Boden-
druckluftquelle vorhanden ist.

Druck in den Hydraulikdruckspeichern der Hauptanlage kontrollie—2
ren. Er muB in allen Leistungsstufen der Triebwerke 150-25 kp/cm l
betragen.

Funktion der Haupthydraulikanlage nach den Anzeigen des Manome-

ters (Druck 150-25 kp/cm®) und anhand des Warntableaus “"Hydraulik*”
kontrollieren.

Anzeichen

Handlungen der Besatzung

Wahrend des Einfahrens
des Fahrwerkes nach dem
Start fallt der Druck in
der Haupthydraulikanlage
auf O

Im Horizontaiflug fallt
der Druck in der Haupt-
hydraulikanlage auf O

01.09.1989
Ausgabe: 2

Fahrwerk und Landeklappe mit der Nothydraulikanlage ausfahren.
Auf dem Startflughafen landen. >
Bei Druck im Hydraulikdruckspeicher der Bremsen Uber 110 kp/cm
beim Ausrollen mit der Haupthydraulikanlage bei abgeschalteter
Entbremsautomatik bremsen. >
Bei einem Druck im Hydraulikspeicher der Bremsen unter 110 kp/cm
die Notbremsanlage benutzen.

Achtung! Scheibenwischer, Bugradlenkung, Interzeptoren und Quer-
neigungskompensationsklappen sind nicht funktionsféhig.

Flug fortsetzen.
Bei der Landung entsprechend Punkt 1 handeln.
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Anzeichen Handlungen der Besatzung
Im Horizontalflug leuchtet Flug fortsetzen.
das Warntableau "Hydraulik" Die Versorgung aller Verbraucher an der Hydraulikanlage erfolgt
(rechts/links) auf vom Haupthydrauliksystem.

<« Nach der Landung Stérung vom Bodenpersonal beseitigen lassen.

Druck in der Hydraulikan- Flug fortsetzen.
lage steigt bis auf Die Versorgung aller Verbraucher an der Hydraulikanlage erfolgt
165 kp/cm von der Haupthydraulikanlage.

Nach der Landung die Stdérung vom Bodenpersonal beheben lassen.

Hydraulikpumpe (rechts/
links) erzeugt starke Ge~- sieche oben
rédusche wahrend des Fluges

Hydraulikpumpe (rechts/ Triebwerk abstellen.
links) erzeugt starke Ge~ Stérung vom technischen Bodenpersonal beseitigen lassen.
réusche am Boden

4.1.8. Elektrosystem
4.1.8.1. Beschreibung
1. Stromversorgung

Die Hauptenergiequellen sind zwei Gleichstromgeneratoren mit einer Spannung von je 28 V und
einer moéglichen Leistung von je 5,6 kW. Als Gleichspannungsreservequelle dienen zwei Bord-
akkumulatoren von 24 V und einer Kapazitdt von je 25 Ah.

Unmittelbar von den Bordakkumulatoren werden versorgt:
vom Bordakku I

- System SARPP

- linker Feuerléscher

- Notbeleuchtung

vom Bordakku II
- rechter Feuerlodscher.

Die Gleichspannungsversorgung des Flugzeuges L-410 UVP besteht aus zwei voneinander unabhan-
gigen Netzen. Jedes Netz wird von eineém Generator und einem Bordakku im Normalfall versorgt.
Die AuBenbordspannungsquelle ABQ versorgt beide Netze.

Jedes Netz bestitzt eine Hauptschiene, an welcher der Generator mittels Differential-Mini-
mal-Relais und der Bordakku mittels Schaltschiitz und Sicherungsschalter (SA) zugeschaltet
wird. Von der Hauptschiene werden Uber Sicherungsschalter drei Nebenschienen, von denen
Zwei untereinander umschaltbar sind, versorgt. Die Umschaltung auf eine andere Schiene er-
folgt automatisch bei Generatorausfall und wird an der Signaltafel ELEKTRO durch das gelbe
Leuchtfeld GENERATOR angezeigt oder bei Ausfall der Spannungsversorgung einer Schiene durch
Schaltschitze.

Bei Ausfall eines Gleichstromgenerators werden beide Hauptschienen mittels eines Schalt-
schitzes verbunden und vom intakten Generator versorgt. Eine der untereinander umschaltbaren
Schienen jedes Netzes wird als Notschiene bezeichnet. An die Notschiene werden die Verbrau-
cher geschaltet, die im Notfall fir eine RlUckkehr zum Platz bzw. zur Landung erforderlich
sind. Die Speisung der Notschienen erfolgt vom entsprechenden Generator oder Bordakku.

Die Nutzung eines Generators mit einer Belastung von I = 100 A ist am Boden auf

30 Minuten begrenzt. ax.

Von der Notschiene des linken Generators (Netzes) werden versorgt:
- Reserve AGB-~2;

- Kompensationsinterzeptoren;

- Heizung des Pitodrohres;

- Kurssystem GMK-1GA;

- Brandsignalisation;

- Signaltafel ELEKTRO und TRIEBWERK rechts;

-~ Beleuchtung der Geratetafel;

- Passagierkabinenbeleuchtung 1/3;

- linker Drehzahlanzeiger ("TV)'

: 01.01.1985
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Von der Notschiene des rechten Generators (Netzes) werden versorgt:
- Unformer 36 V I;

- rechter und linker AGB-2;

- rechter und linker Kraftstoffvorratsmesser;

- Dreizeigergeréte;

- Hydraulikmanometer;

= UKW-Station I;

- SPU-1;

- ARK-I;

- Scheinwerfer I;

- Signaltafel ZELLE und TRIEBWERK links;
- Cockpitbeleuchtung;

- Fahrwerk;

- Trimmer;

- mechanischer Vereisungsanzeiger;

- rechter Drehzahlanzeiger (nTV);'
- Transparent der Passagierkabine.

Anmerkung: Die hier festgelegten Kurzschreibweisen werden im nachfolgenden Text verwandt:
(ABQ - AuBenbordspannungsquelle,
SA = Sicherungsschalter und
LF - Leuchtfeld).

Die Versorgung der Verbraucher im Flugzeug mit Drelphasen-Wechselspannung 36 v, 400 Hz er-
folgt von zwei Umformern PT-500Z.

Zur Versorgung des Reservehorizontes wurde ein PT-125Z (36 V, 400 Hz)

{LUN 2458-8 (1001 — )] . installiert. Die Versorgung der Gerdte mit Einphasen-Wechsel-
strom 115 V, 400 Hz wird durch zwei Umformer PO-500 A gewdhrleistet, von denen einér ein Re-
serveumformer ist.

Alle Umformer werden vom Bordnetz mit einer Gleichspannung von 28 V versorqgt.

Zur Versorgung des Bordnetzes am Boden ist eine AuBenbordsteckdose vorhanden. An der Decken=-
schalttafel sind folgende Schalter der Energieversorgung vorhanden:

- GENERATOR LINKS, RECHTS:
AKKUMULATOR I, II
UMFORMER 36 V I, 11
UMFORMER 115 Vv, II

- Reservehorizont.

Am rechten Bedienpult befindet sich die Spannungsschalttafel fir die Wahl des Betriebszu-
standes der Umformer und der Umschalter der SpannungsmeBgeréte.

Ausfihrlicher dariber in den Abschnitten 4,1,8,3, und 4,1.,8,4,

Lichttechnische Ausriistung
a) Die lichttechnische Ausriistung des Flugzeuges besteht aus:
- Positionsbeleuchtung
- Scheinwerfer SMF-5
~ Majak MSL-3
- Beleuchtung des Cockpits
- Beleuchtung der Geridtetafel
- Beleuchtung der Passagierkabine
- Signaltafel in der Kabine
- Beleuchtung des Navigatortisches (des zweiten Flugzeugfuhrers)
- Beleuchtung des Gepéckraumes
- Beleuchéung der Toilette
- Steckdosen fir den AnschluB von Handlampen
- Notbeleuchtung

01.01.1985
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Die lichttechnische Ausriistung wird an der Deckenschalttafel eingeschaltet (bei Nacht).
Vor dem Flug muB der Sicherungsschalter BELEUCHTUNG eingeschaltet werden. Der SA BELEUCH-
TUNG ist der Gruppenschalter fir die Beleuchtung des Tisches des Navigators, des Gepdck-

_raumes und der Toilette sowie filir die Steckdosen. Auf den entsprechenden Flugabschnitten

werden die SA MAJAK und LEUCHTFELD in der Gruppe der BELEUCHTUNG eingeschaltet.
(Betriebsdauer MAJAK am Boden max. 10 min).

Bei schwierigen Wetterbedingungen und nachts missen die SA: FF-Kabine, Gerétetafel, Pas-
sagierkabine 1/3 und 2/3 und ANO eingeschaltet werden.

Beleuchtung Gerédtetafel / Kreis I, II, III, Passagierkabine 1/3 und 2/3
ANO ( 1101 —» )

1101 —»

c)

c)

d)

Beleuchtung des Cockpits
Beim Einschalten der einzelnen Sicherungsautomaten "Beleuchtung Gerédtetafel” werden fol-
gende Beleuchtungen eingeschaltet:
- Vom Sicherungsautomaten "Kreis I":
. Leuchte am vertikalen Tunnel der Steuerung {Leuchte dient auch zur Notbeleuchtung
der Geratetafel; sie ist zu diesem Zweck mit einem schwenkbaren Schirm ausgeristet)
- Vom Sicherungsautomaten "Kreis II":
. alle Lampen am vertikalen Steuerungstunnel
. Lampe zur Beleuchtung des Magnetkompasses
. Lampe zur Beleuchtung des AuBenthermometers
- Vom Sicherungsautomaten "Kreis III":
. Lampen des anderen Beleuchtungskreises der Gerédtetafel
‘.ampen zur Beleuchtung des linken und rechten Bedienpultes.
‘Die Helligkeit der Beleuchtung der Gerate und Steuerorgane im Cockpit kann durch drei
Regelwiderstadnde eingestellt werden, die sich an einer rechteckigen Schalttafel an der
linken unteren Ecke der linken Gerédtetafel befinden.
Die Aufschriften an den Regelwidersténden entsprechen den Aufschriften auf der oberen
Schalttafel, d. h., die Helligkeit der entsprechenden Beleuchtungen des jeweiligen Krei-
ses wird damit geregelt, mit Ausnahme im Kreis II", wo die Helligkeit der Beleuchtung
des Magnetkompasses und des AuBenluftthermometers mit dem entsprechenden RegeIW1der—
stand nicht einstellbar ist. Eine gleichméBige Verteilung der Beleuchtung im
Cockpit wird erzielt, wenn alle Regelwidersténde in die gleiche Richtung gedreht werden,
— 1040
Beleuchtung des Cockpits
Bei Einschaltung des Sicherungsautomaten “Cockpit” wird am vertikalen Steuerungs-
tunnel ein Leuchtstoffkdrper geziindet, der das Cockpit beleuchtet, Dieser Leucht=-
stoffkérper dient nur zur Notbeleuchtung der Tafel. Zu diesem Zweck ist der Leucht-
stoffkérper mit einem beweglichen Spiegel ausgestattet.
Bei Einschaltung des Sicherungsautomaten "Gerétetafel" brennt das Lémpchen zur Beleuch-
tung der Geratetafel, die Beleuchtungslampen des linken und rechten Steuerpultes, die
Beleuchtungslampe der oberen Paneele des mittleren Steuerpultes, die Beleuchtung des
Magnetkompasses und die Beleuchtung des AuBenluftthermometers.
Die Beleuchtungshelligkeit der Geratetafel kann man mit dem Potentiometer "Beleuchtung
der Geratetafe in der linken unteren Ecke des linken Paneels der Gerdtetafel einregu-
lieren.
Einschaltung der Roll- und Landescheinwerfer
Die Bedingungen und Einschrénkungen zum Einschalten der Scheinwerfer sind in der Flugbe-
triebsvorschrift der Zivilen Luftfahrt und in den Dispatcheranweisungen der Flugdienste
festgelegt. )
Das Einschalten des Scheinwerfers erfolgt durch die Schalter
"Roll- und Landescheinwerfer I und II"
in der Schaltgruppe "Beleuchtung”.
Bei Stellung des Schalters I in der Stellung "Rollen" brennt der mittlere Scheinwerfer
mit einer Leistung 130 W und in der Stellung "Landen” brennt derselbe Scheinwerfer mit
einer Leistung 200 w.
Bei Schaltung des Schalters II in die Stellung "Rollen" brenren die beiden &uBeren
Scheinwerfer mit einer Leistung 2 x 130 W und in der Stellung "Landen” brennen diesel-
" ben Scheinwerfer mit einer Leistung von 2 x 200 W.
01.01.1985
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e) Notbeleuchtung

Die Notbeleuchtung des Flugzeuges besteht aus 2 Tableaus der Notbeleuchtung mit der Auf-
schrift "Ausgang”, dies im Inneren der Passagierkabine rechts vom Notausstieg und Uber
der Einstiegstir angebracht sind und aus 2 Projektoren auf der AuBenoberfléche des Rump-
fes am Notausstieg und an der Einstiegstlir. Die Tableaus und die Projektoren beleuchten
den Raum der Ausstiege bei Notfallen des Flugzeuges.

Die Notbeleuchtung ist mit dem Bordnetz Uber die Notschiene verbunden. Im Falle der Un-
terbrechung der Elektroversorgung vom Bordnetz ist die Speisung automatisch mit einer
autonomen Spannungsquelle (Nickel-Kadmium-Batterie) verbunden.

Die Notbeleuchtung wird mit dem Schalter "Notbeleuchtung" am unteren Teil des linken
Steuerpultes, nachdem man eine Schutzkappe gedffnet hat, eingeschaltet.

Die Notbeleuchtung kann man nur bei eingeschaltetem Schalter “Akku I oder II" am oberen
Paneel einschalten.

Die weitere Arbeit der Notbelsuchtung ist von der Einschaltung der Akkus I und II un-
abhangig.

Ausschalten der Notbeleuchtung

Nach dem Einschalten Akku I/II, Signalisation Zelle/Elektro Notbeleuchtung ausschalten.

3. Signaltafel

Zum Elektrosystem des Luftfahrzeuges gehdrt eine Signaltafel, die aus vier Einheiten
besteht (Triebwerk links, Zelle, Elektro, Triebwerk rechts) und oberhalb der mittleren Ge-
ratetafel angeordnet ist.

Die Beleuchtung der einzelnen Felder ist in den einzelnen Systemen des Luftfahrzeuges ange-
geben.

Auf der Signaltafel wird der folgende Farbcode verwendet:

a) rote Farbe - Notzustand

b) gelbe Farbe - Zustand, der erhdhte Aufmerksamkeit der Besatzung erfordert
c) grine Farbe - Normalzustand ‘
d) farblos - Information, die keine Beziehung zur Flugzeugsteuerung hat.

Die Prufung der Funktionstichtigkeit der Signaltafeln erfolgt durch Druck auf den Knopf
SIGNALTAFEL/TRIEBWERK, ZELLE, ELEKTRO, TRIEBWERK, am linken Bedienpult bei eingeschalteten
Schaltern AKKUMULATGR I, II und SA SIGNALTAFEL/TRIEBWERK LINKS, ZELLE, ELEKTRO, TRIEBWERK
RECHTS an der Deckenschalttafel.

4.1.8B.2. Betriebsbegrenzungen
1. Stromversorgung

Benennung des Parameters MaBeinheit Wert des Parameters
min. normal max.
Netzversorgung mit Gleichstrom [V] 24 27 - 29 31
Netzversorgung mit Wechselstrom
- dreiphasen [v] 31,5 34 - 36 41
- einphasen [vi 100 115 -119 129
Belastung eines Generators am
Boden (flir max. 30 min) [A] - (200 im Flug) | 100
10" : 250 A
! 30"": 320 A
40'': 300 A
(beide Gen.!)
Ausbau der Akkumulatoren bei Luft-
temperaturen und léngerer Stand- o o
zeit (Uber 12 Stunden) [ C] -25

01.01.1985
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2. Lichttechnische Ausristung

Fezeichnung des Parameters MaBeinheit Wert des Parameters

in. normal max.
Betriebsdauer Majak (HSL-3) am Boden
(Stillstand ohne laufende Trigbwerke) [min] - - 10
Betriebsdauer der Landescheinwerfer [min] - - 5

4,1.8.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Kontrollen des Ladezustandes der
~Bordakkumulatoren

AnschluB einer AuBenbord-
spannungsquelle

Entfernen der AuBenbord-
spannungsquelle

4/70

1. Alle Schalter aus!

Fir die Schaffung der Belastung von 50 A ist es nétig
einzuschalten:

a) fur Akku I:
- Enteisung Luftschraube I
-~ Scheinwerfer 1I Landestellung
- Majak

. Wahlschalter am Bedienpult fir die Stromversor-
gung auf Akku I

. Einschalten Akku I fir 3 bis 5 s
Uakku = 24V

2. Alle Schalter aus!
b) fur Akku II:
- Enteisung Luftschraube II
- Scheinwerfer I Landestellung
- Kraftstoffpumpen li/re

. Wahlschalter am Bedienpult fir die Stromversor-
gung auf Akku II

. Einschalten Akku II fur 3 bis 5 s
UAkku > 24 V

Achtung! Die AuBenbordspannungsquelle muB der GOST-Norm
19705-74 entsprechen.

Bei AnschluB einer AuBenbordspannungsquelle wird das Bord-
netz automatisch abgeschaltet und auf der Signaltafel
leuchtet das rote Leuchtfeld AUSSENBORDSPANNUNGSQUELLE.

An der Deckenschalttafel:

- AKKUMULATOR I, II einschalten.
Auf der Signaltafel muf das Leuchtfeld der beiden
AKKUMULATOREN leuchten.

An der Spannungsschalttafel am rechten Bedienpult:
- Schalter VAM Stellung Notschiene I oder II

.Auf dem rechten Voltmeter muB eine Spannung von 27 bis

29 V angezeigt werden.

An der Deckenschalttafel:
- Generator links, rechts Einschaltung lberpruifen
danach ‘

- Kommando geben zum Entfernen der AuBegnbordspannungs-
quelle

01.09.1989
Ausgabe: 2



LH-410

HE Flugbetriebsdokumentation
l

‘Arbeitsbedingungsn
(Etappen)

Erforderliche Tétigkeiten

Anlassen der Triebwerke

Kontrolle der Signaltafel

Kontrolle nach dem Anlassen. der
Triebwerke

Kontrolle nach dem Anlassen der
Triebwerke mit den Bordakkumu-
latoren

Kontrolle im Flug

Siehe Abschnitt 4.1.2.3.

An der Deckenschalttafel:

%
- Signaltafel (4SA) einschalten .
An der Kontrolltafel am linken Bedienpult:.

~ Kontrollknépfe TIEBWERK, ZELLE,
ELEKTRO, TRIEBWERK dricken

Auf der Signaltafel missen alle LF aufleuchten und den

entsprechenden Betriebszustand anzeigen.

Auf der rechten Gerdtetafel:

- linkes und rechtes VAM missen 27 bis 29 V anzeigen

- linkes VM muB 34 bis 36 V anzeigen

- rechtes VM muf 115 bis 119 VvV anzeigen.

Auf der Signaltafel ELEKTRO:

- kein LF, das sich auf eine Spannungsquelle bezieht,
darf erleuchtet sein.

Auf der Spannungsschalttafel:

- VAM nacheinander in die
Stellung AKKUMULATOR I
und AKKUMULATOR II
schalten

Auf der rechten VAM vom Ladestrom ilberzeugen.

- Schalter VAM nach der Kontrolle in Ausgangsstellung
( GENERATOR RECHTS). . :

Die Summe der Netzbelastung wird am linken und rechten

VAM angezeigt und darf 200 A nicht Ubersteigen.

Die Burchfihrung periodischer Kontrollen der elektrischen
Systeme nach den Bordgerdten erfolgt spadtestens nach je
15 Minuten.

4.1.8.4. Defekte

AuBere Erscheinung
des Defektes

Mégliche Ursache

Methode der Beseiltigung

Bei Kontrolle vor dem Flug
leuchtet ein Leuchtfeld der
Signaltafel nicht

Bei Kontrolle vor dem Flug
ieuchtet eine Lampengruppe
der Signaltafel nicht

\

Bei der Kontrolle nach dem
Anlassen der Triebwerke
zeigt ein VAM nicht den er-
forderlichen Wert an oder
auf der Signaltafel leuchtet
das Leuchtfeld fir den Aus-
fall einer Stromquelle

Im Flug:

Ansprechen des LF
Generator. (links oder
rechts)

© 01.01.1985
Ausgabe: 1

Lampe defekt

Sicherung defekt

Ausfall im System der
Stromversorgung

Ausfall des entsprechenden
Generators des Reglers bzw.
KurzschluB im Netz tafel.

Wechsel der defekten Lampe
durch ITP

Die entsprechende Sicherung an
der Sicherungstafel (rechte
Bordseite) wechseln

Beseitigung durch ITP

1.Ausschalten des entsprechenden
Generators an der Deckenschalt-

2. Die Belastung des intakten Gene-
rators kontrollieren, die 200 A
nicht ilberschreiten darf.

Danach SA PASSAGIERKABINE 2/3
ausschalten.
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AuBere Erscheinung
des Defektes

Mégliche Ursache

Methode der Beseitigung

Ansprechen beider
LF GENERATOR

Ansprechen das Leucht-~
feldes AKKUMJLATOR

Ansprechen des LF
Umformer I. 36 V oder
Umformer II 36 V bei
Umschalterstellung AUT,

Ansprechen des Leucht-
feldes UMFORMER I

115 V bei Umschalter-
stellung AUT.

Abwechselndes Anspre-
chen der Leuchtfelder
UMFORMER I 36 V oder
UMFORMER II 36 V bei
Umschalterstellung
AUT.

Abwechselndes Anspre-
chen der Leuchtfelder
UMFORMER I 115 V und
UMFORMER II 115 V bei
Umschalterstellung
AUT,

4772

Ausfall beider Genera-
toren

Ausfall der
Akkumulatoren

Ausfall des ent-
sprechenden Um-
formers

Ausfall des Um-
formers 115 V/
400 Hz

Fehler in der auto-
matischen Umschaltung
oder ein Umformer ist
defekt

Fehler in der auto-
matischen Umschaltung
oder ein Umformer ist
defekt

3. Schalter VAM der Spannungsschalttafel in
Stellung AKKUMULATOR I, danach AKKUMULA-
TOR II und kontrollieren, ob das rechte
VAM eine Ladung der Bordakkumulatoren an-
Zeigt.

1. Oberprifung der Schaltstellung GENERATOR

(links, rechts) an der Deckenschalttafel.
Bei Stellung AUSGESCHALTET ist ein einma-
liges Einschalten erlaubt, leuchtet auch
dann das LF eines oder beider Generato-
ren, Generator{en) ausschalten. Handlung
wie bei Ausfall eines Generators

2. Wenn es nicht gelingt, einen der Genera-
toren einzuschalten, sind an der Decken-
schalttafel alle Sicherungsschalter aus-
zuschalten, die nicht mit einem gelben
Streifen gekennzeichnet sind.

In diesem Falle werden.die Systeme, wie
im Abschnitt 4.1.8.1. beschrieben, ver-
sorgt.

3. Danach ist der Entladestrom der Akkumula-
toren zu liberprifen und eine Entscheidung
-Uber die Einschaltung weiterer Verbraucher
zu treffen.

Achtung! Die,Kapazitét der Akkumulatoren ge~
wéhrleistet die Versorgung der Ver-
braucher, die mit einem gelben
Streifen gekennzeichnet sind, fir
30 Minuten.

Die Landeklappen missen vor der
Landung notausgefahren werden
- s. Abschnitt 4.1.1.2.4. -~

Kontrolle des Ladestromes beider Akkumulato-
ren und ausschalten des defekten Akkumula-
tors.

Achtung! Das LF AKKUMULATOR spricht nach Aus-
schalten des falschen AKKUMULATORS
nicht an.

SA des entsprechenden Umformers der Decken=

schalttafel ausschalten.

Anmerkung: Die Verbraucher des defekten Um-
formers werden automatisch an
intakten Umformer geschaltet,

SA des Umformers auf der Deckenschalttafel

ausschalten.

Anmerkung: Im Moment des Ausfalls wird der
Reserveumformer automatisch ein-
geschaltet, der nach 2 bis 3 s
die Versorgung der Funkhdéhenmes-
sers und der Anlage des:. Trans-
ponders wieder herstellt.

Auf Handsteuerung Ubergehen, in dem der Um-
schalter des Umformers 36 V in Stellung

I + II geschaltet wird.

Nach Bestimmung -des intakten Umformers (ent-
sprechendes LF verlischt) wird der Umschal-
ter in die Stellung des intakten Umformers
gebracht.

An der Deckenschalttafel wird der defekte
Umformer ausgeschaltet.

Auf Handsteuerung libergehen, indem auf dem
intakten Umformer 115 V I oder II geschal-
tet wird.

Das jeweils erloschene LF zeigt bei Um=-
schaltung den intakten Umformer an.

Der dekte Umformer wird abgeschaltet.

01.01.1985
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4.1.9. Funksprechausriistung
4.1.9.1. Beschreibung

i

Die Funksprechverbindung nach auBen wird durch eine Funkstation LUN 3524.11 und durch eine
Funkstation UKW LUN 3524.12 gewédhrleistet (bzw. LUN 3524.13 als Ablésetyp).

Die Reichweite der Funkstation betrdgt mindestens 120 km bei einer Arbeitshéhe von 1000 m iber

dem Niveau der Bodenstation.

Die Funkstationen arbeiten im Frequenzbereich von 118,0 bis 135,975 MHz mit einem Kanalabstand

von 25 kHz.

Die Bandbreite des Empféngers betrégt:

- Funkstation LUN 3524.11 - 25 kHz
~ = Funkstation LUN 3524.12 - 50 kHz

Die Anweisungen Uber das Einschalten und die Oberpriifung der Funkstationen im Fluge sind

im Abschnitt 4,1.9.3, angefiihrt,

Das Schaltschema der Funksprechanlage wird in der Abb. 4.1.9/1 gezeigt.

4.1.9.2. Betriebsbegrenzungen

Benennung der ‘Parameter phys. Einheit

Wert des Parameters

<min.

normal max.

Temperaturbereich der Funk-
tionstichtigkeit der UKw-
Funkstation

c -40

Temperaturbereich fir den Schutz
der UKW-Funkstation im betriebs-
losen Zustand oder Beschadigung

Arbeitsdauer der UKW-Funkstation
im Regime "Senden™ : min ’ -

4.1.9.3. Inbetriebnahme (s. Abb 4.1.9/1)

- +55

Arbeitsbedingungen

Erforderliche Tatigkeiten

(Etappen)
Einschaltan UKW-Funkstation Nr. 1
am oberen Paneel
B - Schalter Akku I, II: einschalten
~ Sicherungsautomaten UKW I,
SPU I/SPU II: einschalten
links vom oberen Paneel
- Stecker (12) der Teilnehmergarnitur: in den AnschluB (1)
der Teilnehmerverbin-
dung stecken
Am Umschaltkasten der Arbeitsarten:
~ Schalter (6) in die Stellung UKW I stellen
UKW-Funkstation Nr. 2
am oberen Paneel:
- Schalter Akku I/II: einschalten
- Sicherungsautomat UKW II: einschalten
- Sicherungsautomat SPU I/SPU II: einschalten
Am Umschaltkasten der Arbeitsarten:
~ Schalter (6) in die Stellung UKW II stellen.
Achtung! UKwW-Stationen der Typen LUN 3524.11 und 12 bleiben am
Lautstérkeregler (7) eingeschaltet.
Die UKW-Station LUN 3524.13 besitzt. am Lautstdrkeregler
(7) keine Ausschaltstellung. |
01.01.1985
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Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderl}che Tétigkeiten

Kontrolle vor dem Flug 1. Prifen, ob sich der Rauschbegrenzerschalter (10) in der Stel-
lung AUS befindet.

2. Lautstérkeregler (7) aug der linken Endstellung'in die rechte
Endstellung bringen. Das Rauschen in den Hérern muB sich
gleichm&Big vom:Minimum zum Maximum verstérken.

3. Der Umschalter (6) am Bedienteil ist in die Stellung UKW I
{UKW II) zu bringen. Beim Dricken des Umschalters (3) zur
Seite, die mit einer Sinuslinie gekennzeichnet ist (= Sen-
dung), muR das Rauschen in den Horern aufhoren.

4. Mit den Kndpfen (8) und (9) ist die #lugleitungsfrequenz ein~
zustellen und eine zweiseitige Verbindung herzustellen.

5. Beim Senden ist die Mithorkontrolle zu prifen.
6. Wird auf Freguenzen von 5 MHz Abstand zwischen UKW I und UKW II
gearbeitet, sind Stérungen durch Kopplung méglich.

Betrieb im Fluge 1. Die Einstellung der Frequenz erfolgt mit deniRastern MHz (8)
und kHz (9). Die eingestellte Frequenz wird im Fenster (11)
angezeigt.

2; Der Rauschbegrenzerschalter (10) wird in die Stellung RAUSCHEN
gestellt, bei schwachen Signalen in die Stellung AUS.

3. Mit dem Lautstdrkeregler (7) wird die erforderliche Lautstérke
eingestellt. Der Lautstérkeregler der Bordsprechanlage {(2)
am Teilnehmerpult bleibt in den Stellung, die eingestellt wurde.

Anmerkung: Beim Einschalten der Bordsprechanlage wird die Laut-
stérke des Empfangs vermindert.

4. Der Empfang ist am Bedienteil mit dem Schalter UKW I (4) oder
UKw II (5) einzuschalten.

5. Die Wahl der Funkstation fiir das Senden erfolgt mit dem
Schalter (6).

Achtung! Ein Senden darf nicht gleichzeitig auf beiden Funk-
stationen erfolgen. Schalter (5) und Schalter (6) mus-
gsen immer auf die gleiche Station eingestellt sein,
sonst ist kein Senden méglich.

Ausschalten An der Deckenschalttafel: _
- Sicherungsschalter UKW I (UKW II) ausschalten
- Sicherungsschalter SPU I (SPU 1I) ausschalten
Wenn andere Geréte nicht versorgt werden miissen:
- Schalter AKKUMULATOR I, II ausschalten.

4.1.9.4. Defekte

AuBere Erscheinung

des Fehlers Mogliche Ursache Methode der Beseitigung
Beim Arbeiten mit UKW I Senderausfall 1. Funkstation II einschalten
in der Betriebsart Senden (UKW II) - sighe 4.1.9.3.

ist kein Mithéren moglich
(wobei im Zustand "Empfang"
normal gehért wird)

2. Am Bedienteil beim Kommandanten
den Schalter (6) in die Stellung
UKW II bringen, den Schalter -
UKW I ausschalten und den Schal-
ter UKW II einschalten.

Wenn die Funkstation UKW I im
weiteren nicht verwendet wird
(z. B. zum Empfang von Wetter-
informationen):

3. Sicherungsschalter UKW I auf
der Deckenschalttafel ausschal-~
ten

01.01.1985
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AuBere. Erscheinung

des Fehlers Mégliche Ursache Methode der Beseitigung
Beim Arbeiten mit UKW I Ausfall des Empféngers Operationen 1, 2, 3 wie beim Sen-
in der Betriebsart derausfall ausfiihren (ohne Berlck-
"Empfang” kein Signal sichtigung der Bedingung vor 3).

in den Kopfhoérern

o W SPU SPU Rorciio

Scho.

Abb. 4.1.9/1 Funksprechausriistung

01.01.1985 :
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4.1.10. Eigenversténdigungsanlage ' ‘1
4.1.10.1. Beschreibung i :

Die Eigenversténdigungeanlage ist sine flugzeuggebundene Versténdigungsanlage.

Das System der Flugzeugeigenverstindigungsanlage dient zur Aufrechterhaltung der Sprechverbin-

dung zwischen dem Flugzeugkommendanten, dem 2, Piloten, dem Operateur und dem Navigator.

Das System gewdhrleistet gleichzeitig den AnschluB des Kopfhérers an die Funksprech- und Funk~

navigationsausrustung. Nach Einschaltung der Anlage wird die Verbindung hergestellt:

a) mit den Pilotenpléatzen: durch Druck {Verschisben) auf die mit einem Symbol (Telefon) gekenn~-._
zeichnste Seite dss hervorstehenden Schalters am linken oder rechten Steuerhorn

b} mit den Platzen des Operateurs und Navigators {gilt nur fiir Luftbildvariante) durch Druck
auf einen FuBschalter. ’ : :

Der Einbauort der beiden Schalter {"SPU Fotc® und "SPU linker Pilot") befindet sich neben der

rechten UkW=Station. Durch Betitigung des Schalters "SFU Foto" werden die Teilnehmerapparate .

des Navigators urd Operateurs vom SPU=Netz ab- bzw. zugeschaltet,

Durch die Betdtigung des Schalters "SPU linker Pilot" schaltet sich der linke Pilot vom SPU=-

Netz ab oder zu, Die Verstandigung der anderen Teilnehmer 2. Pilot, Navigator und Operateur

blaibt untereinander gewdhrleistet. ' :

Die Anlage zur Eigenverst@ndigung ist in Abb. 4.1.9/1 gezeigt.

4.1.10.2. Betriebsbegrenzungen

Es gibt keine Einschrénkungen.

4.1.10.3. Inbetriebnahme

1. Eigenverstandigungsanlage (SPU)

Afbeifébedingungen :
(Etappan) Erforderliche Handlungen
Einschaltung . Am oberen Paneel .
- Schalter AKKU I, II: einschalten
- Sicharungsautomat SPU I/SPU II: einschalten
Links und rechts vom oberen Paneel

=~ Stecker der Sprechgarnituren: in den AnschluB fir
. Sprechgarnitur stecken
Am Steuerhorn:

= SPU=Schalter: driicken
Am SPU-Anschluf:
-~ Lautsérkeregler: die erforderliche iLaut-

stdrke in den Kopfhdrern
regulieren :

Oberpriifung vor dem Flug DOricken auf den SPU-Schalter am Steuerhorn und sich vom Vorhanden~
1. Uberprifung der SPU- ~ Sein der gegenseitigen Sprechverbindung zwischen allen Teilnehmer=~
Anlage selbst garnituren lUberzeugen. Vom Operateur und Navigator die Uberpriifung
i der SPU=Verbindung von ihren Arbeitspldtzen anfordern. .
~ Einschalten des Schalters "SPU Foto" ‘
-~ Navigator und Operateur miissen vom SPU-Netz abgeschaltet sein.
- Ausschalten d®s Schalters "SPU Foto".
Navigator und Operateur sind wieder an das SPU-Netz angeschlossen.
- Einschalten des Schalters “SPU li. Pilot" . ;
Linker Pilot hért nur das Eigengerdusch der SPU-Anlage.
Kontrolle der SPU~Verbindung zwischen 2. Piloten, Navigator und
Operateur.
=~ Ausschalten des Schalters "SPU li. Pilot" ’ ]
Zwischen allen Teilnehmern ist wieder SPU=Verkehr mdglich.
2. Oberprifung der Reser=- 1. Einschalten esines Bord=Funksystems (Bsp. ARK=1)
veanlage 2. Ausschalten Sicherungsautomat SPU I am oberen Paneel
3. Einschalten des Schalters des gem38 Pkt. 1 ausgewdhlten Funk-.
systems (Bsp. ARK=1) an der AnschluBstelle der Arbeitsarten
4. Einschalten des Notschalters. am SPU~Bedienteil des Kommandanten.
Dabei muB das Signal des ausgewdhlten Funksystems (Bsp. ARK 1),
das zum SPU-Bedienteil gelangt, auch im Kop¥h6rer.des Komman=
danten zu hdéren sein.
Betrisb im Fluge Im Bedarfsfall ist die Eigenverstédndigung durch Driicken des SPU-
Schalters am Steuerhorn herzustellen. Bei Notwendigkeit ist die
Resarveanlage zu baenutzen. Entsprechend den vorhergehenden Punk-
-ten (2) 1. bis 4. ist diese in Funktion zu nehmen. Dabei ist die
Einschaltung des entsprechenden Funksystems durch einen der Schal-
ter am SPU-Bedienteil vorzunehmen.
Bei Notwendigkeit sind die Schalter "SPU Foto" und "SPU li. Pilot®
entsprechend Beschreibung anzuwenden. Danach ist dsr Normalbetrieb
der Anlage durch Ausschalten des entsprechenden Schalters wieder~
herzustellen.
Anmerkung: Der Schalter NAV 2 und der Schalter WYS=NIS am SPU-
_ Bedienteil ist nicht an das Metz angescfilessen. V

4.1.10.4. Dafekte ) :
Siehe Abschnitt 3. Normalbetrieb, Punkt "Zetrieb im Fluge"..

15.10.1987 . . o afT79
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4,1,11, Flugiberwachungsgerite

4,1,11,1, Beschreibung

1, Allgemeihe Angaben
Im Flugzeug sind die folgenden Flugliberwachungsgerite installiert:
a) 1 Fahrtmesser LUN 1110,02-8

b) 1 Hohenmesser WD-10K

c) 2 Variometer 1147 ,14-8

d) 1 Wendezeiger LUN 1213 ,21

e) 1 MagnetkompaB LUN 1221,1-8

f) 3 kinstliche Horizonte AGB=2

g) 1 Funkhéhenmesser RW=5 mit Hoéhenanzeiger UW=5M
h) 1 Héhenmesser B3aM=72K

i) 1 Fahrtmesser mit Signalisation Warngeschwindigkeit LUN 1108,06-8
k) 1 Transponder CO-70
1) 1 Geschwindigkeitsgeber LUN 1173,12-8

m) 1 Barorelais IKDRa=-830-470-0

n) 1 FuBhdhenmesser 55=1

Die Gerdte a) bis i) sind - mit Ausnahme des Magnetkompasses — auf der Geratetafel instal-
liert, Das Bedienteil des Transponders ist am mittleren Zentralpult installiert, der
Geschwindigkeitsgeber befindet sich unter dem Steuerpult und das Barorelais am dr1tten
.Spant rechts,

Die Gerdte, deren Arbeit auf Messung des Luftdruckes basieren, sind an das statisch~dyna-
mische System angeschlossen, deren Schemata in Abb. 4.1.11/1 gezeigt sind. -

2. Statisch-dynamisches System

a) Das Gesamtdrucksystem besteht aus zwei voneinander unabhZ&ngigen Leitungen, die am Geber
fir Gesamtdruck des Typs LUN 1157.7 angeschlossen und symmetrisch zwischen dem 4. und
5. Spant angeordnet sind.
Die Wahl des Gebers fir Gesamtdruck erfolgt mit dem Umschalter Gesamtdruck I, II am lin-
ken Bedienpult ( I ~-linker Geber am linken Komplex, rechter Geber am rechten Komplex II
~ rechter Geber versorgt bgside Komplexe).

b) Das System des statischen Druckes hat zwei Hauptabnehmer deb Typs LUN 1156.7, die auf
beiden Seiten des vorderen Rumpfteils zwischen dem 1. und 2. Spant angeordnet sind und
einen Notabnehmer unter der Bugverkleidung des Rumpfes. Die Gerédte des Kommandanten und
des zweiten Flugzeugflihrers werden voneinander unabhéngig versbrgt.

Der AnschluB der Versorgung der Gerdte des Kommandanten an die Notleitung des statischen
Druckes erfolgt mit dem Umschalter HAVARIE STAT. DRUCK, GESCHLOSSEN/OFFEN, am 11nken Be-
‘dienpult.

¢) Der Staudruckaufnehmer zur Warnung Abkippgeschwindigkeit befindet sich an der ‘Vorderkan-
te des linken Tragfligels.

d) Heizung der statischen und dynamischen Druckabnehmer
Alle Druckabnehmer sind mit Heizelementen ausgestattet. Die Reihenfolge der Einschaltung
der Heizung ist im Abschnitt 4.1.14.3. angegeben.

e) Korrekturen der Geschwindigkeits~ und Hdhenmesser
Die aerodynamischen Korrekturen der Geschwindigkeitsmesser sind im Abschnitt 5.1.1.1.
‘und der Hohenmesser im Abschnitt 5.1.1.2. angegeben.

Die Gerdtekorrekturen des Geschwindigkeitsmessers und HGhenmesser sind in-den Tabellen
angegeben, welche hinter jedem Anzeigegerédt befestigt sind.

Die Gerédtekorrekturen der Geschwindigkeitsmesser sind fiir die Geschwindigkeiten 150, 200,
250, 300, 400 und 450 km/h erstellt.

Die Tabellen des Héhenmessers geben die Differenzwerte in den Héhen von O - 6000 m an,

3. Fahrtmesser - Signalisation Warngeschwindigkeit LUN 1108.06-8

Das Gerat ist an der linken Gerédtetafel montiert.
Auf der Frontseite der Gerdtetafel flihrt ein Knopf zur Einstellung der Signalisation: der
Warngeschwindigkeit. Bei normalem Betrieb ist der Knopf gesichert. Die Methode der Regu=-
lierung der Signalisation ist im Abschnitt 4.2.12. angegeben. .

4. Geschwindigkeitsgeber LUN 1173.12-8

Das Gerat ist an das System des Gesamt- und des statischen Druckes angeschlossen und schal-
tet bei einer Ger&tegeschwindigkeit von 205 km/h

a) die optische und akustische Signalisation FAHRWERK AUSFAHREN bei Erfillung weiterer Be-
dingungen ein,

b) das System AYK aus,
c) die Blockierung des Ausfahrens der Landeklappen auf 35° ein.
Das Gerat ist fur die Besatzung im Fluge nicht zugédnglich.

15.10.1987
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5.

2

Barorelais IKDRDa. 830-470-0

Das Gerat ist an das System des statischen Druckes angeschlossen und gewdhrleistet ein auto-
matisches Einschalten und Ausschalten des Funkhdhenmessers beim Durchfliegen der barometri-
schen Héhe H = 3800 m. '

Das Gerdt ist filr die Besatzung im Fluge nicht zuganglich.

6. MagnetkompaB LUN 1221.1-8
Der Magnetikompa® ist an der Frontscheibenstrebe angebracht.
Die Werte der Deviation werden bei eingeschalteter Funkanlage bestimmt. Bei Ausfall beider
Generatoren gelten die Werte der Deviation, die auf der Ruckseite der Tabelle angegeben sind.
Die KompaBbeleuchtung wird mit dem Sicherungsschalter GERATETAFEL in der Gruppe BELEUCHTUNG
an der Deckenschalttafel eingeschaltet. i
Technische Angaben des Kompasses
~ Anzeigefehler bei Normaltemperatur t4°
- max. Neigung der KompaBrose 20°
- max. Winkel bei Stillstans der KompaBrose 5°
a) vor dem Abstimmen 1
b) nach dem Abstimmen o
7. System der Lageanzeige des Flugzeuges
Das System zeigt die Lage des Flugzeuges um seine drei Achsen im Raum an und signalisiert
die zuldssige Schréglage (wenn eingebaut).
a) Kinstlicher Horizont AGB-2 ‘
Im Flugzeug sind drei kinstliche Horizonte installiert, davon zwei Haupthorizonte (links
und rechts) sowie ein Reservehorizont (Abb. 4.1.11/3) zur Lagébestimmung, zur Bestimmung
der Schraglage und L&ngsneigung. Jeder der Horizonte hat eine eigene Spannungsquelle, die
mit 36 V/400 Hz arbeitet (Abb. 4.1.11/3).
Linker Horizont - vom Umformer PT-500 Z links
Rechter Horizont -~ vem Umformer PT-500 Z rechts
Reservehorizont - vom Umformer PT-125 Z
Bei Ausfall eines Umformers PT-500 Z erfolgt die Stromversorgung automatisch vom anderen
intakten Umformer PT-500 Z.
b) Wendezeiger LUN 1213-~21
Zur Kurvenanzeige ist im Flugzeug ein Wendezeiger installiert (Abb', 4,1,11/3), Der An=-
zeiger reagiert auf Drehungen, auf Winkelgeschwindigkeit und relativ bei Verlassen der
Horizontallage. . .
Die Anzeige ist auf eine Fluggeschwindigkeit IAS = 300 km/h geeicht. Ein Teilstrich ent=
spricht 150.
! Betindet sich das Flugzeug im Gleichgewichtszustand, steht der Anzeiger im Zentrum bzw.
zeigt in Abhdngigkeit von der Fluggeschwindigkeit die Schréaglage an.
IAS Anzeige des Horizontes Anzeige des Wendezeigers
[km/h] [Grad] : [Grad]
15 15
300 30. 30
45 45
15 23
200 ' 30 40
45 _ ~auBerhalb
15 30
170 - 30 _ 45
45 auBerhalb
Wenn der Anzeiger fir die Schraglage auf Null steht und die Kugel sich im Zentrum be=-
findet, ist die Schriglage des Flugzeuges Null.
Die Stromversorgung des Wendezeigers erfolgt vom Bordnetz 28 V (siehe Abb. 4.1.11/3).
Bei unterbrochener Stromversorgung des Wendezeié%rs befindet sich dieser in Nullstellung.
01.01.1985
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d)

—

Ausschalter der Korrektur VK-53RE (8) AYM

Im Flugzeug sind drei Ausschalter installiert, die beim Kurvenflug die Schréglagekorrektur
des kinstlichen Horizontes und des Kurssystems ausschalten. Fir den Reservehorizont schal-
tet neben dem VK-53 RB der Kreiselgeber 458 MKS die Korrektur ab. Bei Ausfall des Aus-
schalters und der Korrektur des Kreiselgebers entsteht eine ungenaue Anzeigs.

Die Nutzung eines solchen Horizontes ist verboten.

0711 ——»

e)

f)

g)

4/82

Funkhéhenmesser RW-5 .
Das Anzeigegerdt UW-5M des Funkhdhenmessers RW-5 zeigt auf der linken Gerédtetafel die Flug-

‘héhe lUber Grund an. Mit Hilfe des Handknopfes "Kontrolle/Einstellen der Hdhe", der sich am

linken Anzeigegerét befindet, kann man die Warnhéhe einstellen und die richtige Arbeit des
Funkhéhenmessers Uberprifen. Am rechten Anzeigegerat befindet sich die gelbe Signallampe
"Warnhéhe" und gleichzeitig ertont im Kopfhérer des linken Piloten ein Warnsignal.

Warnung! Bei Fligen in geringen Héhen (unter 50 m) Uber einer dicken Eis- oder Schnee-
schicht vergréBert sich der Fehler der Hohenmessung!

Bei Fligen lUber dem Arbeitsbereich des Funkhéhenmessers ist im Anzeigefenster des Gerétes
eine schwarz-gelbe oder rote Flagge (Blinker) zu sehen, und der Zeiger befindet sich am
A3schlag im dunklen Sektor der Skala.

Bei Ausfall ist im Anzeigefenster des Gerdtes ein schwarz-gelber oder roter Blinker zu
sehen (in Abhéngigkeit von der Serie des Anzeigegeréates), und der Zeiger des. Anzeigegerétes
verbleibt an der Stelle, wo er sich im Moment des Ausrollens oder Abschaltens des Funk-
héhenmessers befand. Gleichzeitig brennt am Signaltableau das Leuchtfeld "Funkhéhenmesser™.

Héhenmesser B3IM-72 K

Der Hohenmesser ist auf der rechten Gerédtetafel eingebaut und an das System des statischen
Druckes und der Stromversorgung 115 V angeschlossen,

Der Héhenmesser dient zur Eingabe des aktuellen Héhenwertes in den Transponder,

Bei Ausfall des Héhenmessers leuchtet die rote Lampe am Geridt und es wird keine Héhenin-
formation zum Transponder gegeben, Nach Aufleuchten der roten Lampe am Geradt ist der
Héhenmesser auszuschalten,

Anmerkung: Der Hohenmesser ist nur im betriebsbereiten Zustand auf jeweils erforder-
lichen Druckwert einzustellen,

Tfansponder C0-70

Der Transponder arbeitet bei Vorhandensein einer bodenseitigen SSR~Anlage und sendet auto=
matische Informationen Gber die zugewiesene Kennung und idber die Flughdhe in Abhéngigkeit
vom Code des Abfragesignals,

Es ist eine Anlage CO-70 eingebaut, Die Anlage besteht aus:

auf einem gemeinsamen Démpfungsrahmen

- Sender/Empfénger
gg;;:;g{g:k im vorderen Gepackraum
- dem Bedienpult im mittleren Pult
- der Antenne am Rumpf unten zw, Sp, 1 und 2

Die Absicherung der Anlage erfolgt fir

27 V - durch 1X A3C~2 an der Deckenschalttafel
115 V ~ durch 1X SI=2 an der rechten Seite .an der Decke zw, Sp, 10 und 11

‘Leuchtet die grine Lampe im Betrieb bzw, nach dem Driicken des Knopfes "TEST" nicht, so

ist die Anlage auszuschalten, (Lampe leuchtet periodisch entsprechend des Abfragezyklus
der SSR~Bodenantenne) ’

01.01.1985
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4.1.11.2. Betriebsbegrenzungen

4.1.11.3. Inbetriebnahme
1. Statisch-dynamisches Systenm

Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Téatigkeiten

Ausgangsstellung der Bedien-
elemente

Am Start

Im Eluge

2. Magnetkompa®B

Am linken Bedienpult:

- STATISCHER DRUCK HAVARIE in die Stellung
GESCHLOSSEN
-~ GESAMTDRUCK in die Stellung I

Heizung der Druckabmehmer nach den Angaben des Abschnittes
4.1.14.3. einschalten.

Periodisch die Dichtheit des statisch-dynamischen Systems durch
Vergleich der Anzeige des linken und des rechten Geschwindig-
keitsmessers kontrollieren. Die Geschwindigkeitsdifferenz darf
bei einer Fluggeschwindigkeit von IAS = 150 bis 350 km/h fol-

gende Werte nicht Ubersteigen:
- bei Umgebungstemperatur 20 °c 1AS 5 km/h

10 km/h

- bei Umgebungstemperatur -45 °c  1AS

it

Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche, Tatigkeiten

Bei allen Flugbedingungen

Die Richtigkeit der Anzeige und die Ablesbarkeit ist nur bei
ausgeschaltetem und nach oben verstelltem Ventilator gewahr-
leistet.

3. System der Lageanzeige des Flugzeuges

Arbeitsbedingungen
{Etappen)

Erforderliche Tétigkeiten

Vor dem Rollen:
Einschalten der Horizonte
und Wendezeiger

Beim Rollen

01.01.1985
Ausgabe: 1

1. Die Einschaltung erfolgt nach dem Anlassen der Triebwerke.
Die Umformer 36 V I und II missen an der Deckenschalttafel
eingeschaltet sein.

Es ist zu beachten, daB sich das rote Schauzeichen in der
Zone des Gerédtefensters befindet.

2. Einschalten der Stromversorgung:

~ linker und rechter Haupthorizont mit den Schaltern auf der
. mittleren Geratetafel,

- Reservehorizont wird automatisch mit dem Sicherungsschalter
auf der Deckenschalttafel eingeschaltet (in der Gruppe
Stromversorgung).

3. Einschalten des Wendezeigers auf der mittleren Geratetafel,

I

Anmerkung: 1. Die Arretierung des Kreiselgebers erfolgt automa-
tisch nach Einschaltung der Stromversorgung.

2. Bei Lufttemperaturen von +50 % bis =30 °C ist
die Bereitschaft der Horizonte nach minimal
3 min und bei -30 9C bis -60 °C nach minimal
6 min hergestellt. Beachte, daB sich das rote
Schauzeichen nicht im Anzeigefenster befindet.
Das Schauzeichen ist mit einer Rechtsdrehung des
Knopfes aus dem Anzeigefenster zu entfernen.

3. Beachte, da8 die Signalisation des Kreiselgebers
nicht leuchtet.

1. Beachte, daB sich beim Kurvenrollen Schréglage und Léngsnei-
gung nicht &ndern. Der Kurszeiger bewegt sich beim Kurven
in Drehrichtung.
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Am Start Kontrolle, daB:
- Flugzeugzeichen mit Horizontzeichen Ubereinstimmen,

- bei Drehung des Flugzeugzeichens sich dieses zum Horizont-
zeichen verschiebt,

~ die roten Schauzeichen abgeschaltet sind,

- die Lichtsignalisation fir Horizonte (links und rechts)
nicht leuchtet,

Achtung! 1. Wenn die Bedingungen bei einem Gerdt nicht erfillt
sind, ist der Start verboten.

2. Der Start ist nur nach Ablauf der entsprechenden
Bereitschaftszeit erlaubt.

1. Nach dem Start und dem Einfahren der Landeklappen in 120 m
und vor Einflug in die Wolken wird die Anzeige der Horizonte
mit Schréglage bis zu 59 (iberprift. Der Horizont muB ohne
Verzdgerung auf die Lage&dnderung reagieren, und die Abwei-
chung darf 49 nicht iberschreiten.

2. Der Kommandant muB bei Steuerung des Flugzeuges nach Geréaten,
besonders bei Anderungen des Flugzustandes, die Anzeige des
Haupt- mit dem Reservehorizont und dem Wendezeiger verglei-
chen. Er muB sich sténdig vergewissern, daf die Anzeige des
Haupt- vom Reservehorizont und Wendezeiger nicht abweicht.

3. Der zweite Flugzeugfihrer (berpriift die Anzeige des Haupt-
mit dem Reservehorizont, dem Wendezeiger und Variometer.
Bei Abweichungen meldet er diese unverziglich dem Komman-
danten.

Achtung! 1. Ein Vergleichen der Anzeigen der kinstlichen Hori-
zonte mit dem Wendezeiger ist zuléssig, wenn kein
Schieben vorhanden ist (Kugel in der Mitte). Es er-
folgt qualitativ anhand der Richtung der Schrég-
lage, da sich bei abnehmender Geschwindigkeit die
Ausschlage des Wendezeigers in der Kurve bei der
gleichen Schraglage vergréBern.

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tétigkeiten
noch
Achtung! 2. Bei Steuerung des Flugzeuges nach dem Kurvenanzei-
ger muB das Ein- und Ausleiten der Kurven flieBend
sein.
Bei Turbulenz ist das Ablesen der Gerdte erschwert.
Auf kurzzeitige Abweichungen am Kurvenanzeiger ist
nicht zu reagieren, weil das Gleichgewichts~ und
Stabilitatsverhalten sonst gestdort wird und das
Flugzeug die Stérung vergrobBert.
Nach der Landung: An den Anzeigegeréaten
A Hori
usschalten der Horizonte Schalter HORIZONT (links und rechts) ausschalten
RESERVEHORIZONT ausschalten

Arretierknopf nach
links drehen.

01.01.1985
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4. Funkhohenmesser RW-5 (siehe Abb. 4.1.11/2)

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten

Einschalten ) Auf der Deckenschalttafel:
- AKKUMULATOR I, II einschalten
- Umformer 115 V I, II einschalten
~ SPU I, RW einschalten

Nach dem Einschaiten geht der Zeiger des Hdhenanzeigers (I)
auf Maximalausschiag und kehrt dann auf den Nullpunkt zurick.

Kontrolle vor dem Flug 1. Mit Hilfe des Knopfes'EINSTELLUNG DER HOHE (5) -ist die
Marke der zulédssigen Hoéhe (2) auf 10 bis 15 m zu stellen.

2. Es ist auf den Knopf KONTROLLE (3) zu driicken. Der Zeiger
des Héhenanzeigers muR auf 15 * 1,5 m ausschlagen.

3. Der Knopf KONTROLLE ist loszulassen. Der Zeiger des Héhenan-
zeigers muB auf den Nullpunkt zurickkehren. Im Moment des
Durchlaufs der zuléssigen Héhe ertdnt in den Kopfhdrern des
Kommandanten (LP) ein Warnsignal mit einer Dauer von 3 bis
9 s,und die gelbe Signallampe (8) muf aufleuchten.

Beim Flug " Die Marke der zuléssigen Héhe muB auf die erforderliche Héhe
eingestellt werden. Das Unterfliegen der zulédssigen Héhe, die
am Anzeigegeradt eingestellt ist, wird durch ein akustisches
Warnsignal signalisiert, das in den Hérern des Kommandanten
3 bis 9 s zu héren ist, und die gelbe Signallampe leuchtet auf.

Ausschalten: An der Deckenschalttafel:

- SPU I, RW, Umformer 115 V I, II ausschalten

- AKKUMULATOR I, II ausschalten

5. Héhenmesser B3M-72K (siehe Abb, 4.1.11./3)

Arbeitsbedingungen Erforderliche Tatigkeiten
(Etappen)
Einschalten Auf der Deckenschalttafel:
- Akkumulator I, II einschalten
~ Umformer 115 V I, II einschalten
- B3M.72K einschalten
Kontrolle vor dem Flug Kontrollknopf am Anzeiger dricken

(Das Aufleuchten der roten Lampe und das Auslenken des Zeigers
zeugen von der Funktionstichtigkeit der Ausfallsignalisation
und der Stromversorgung)

Beim Flug Der Druckwert ist auf den jeweils erforderlichen Druck wie die
barometrischen Héhenmesser einzustellen.
Ausschalten An der Deckenschalttafel:
~ B3M-72K ausschalten
~ Umformer 115 vV I, II ausschalten
= Akkumulator I, II ausschalten
01,01,1985
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6, Transponder CO-70

Oberprifung der Betriebs~
bereitschaft

4/84b

Arbeitsbedingungen Erforderliche Tatigkeiten
(Etappen)
Einschalten An der Deckenschalttafel einschalten:

Akkumulator I, II
Umformer 115V I, II (nach dem Anlassen)
CO-70 und B3IM ' (nach dem Anlassen)

Am Bedienpult der Anlage einstellen:

Schalter "AR ON-OFF" auf "ON"

Schalter "ON=-OFF" auf "ON"

Schalter 1-2 auf 1 (Anlage ist nicht dupliert)
Code einstellen (wird von Flusi veégeben)

Wahlschalter auf Modus "A" (beim Start) vorher "Sby"

am Bedienteil: Knopf "TEST" dricken

Das Aufleuchten der grinen Lampe wdhrend des Betriebes
bzw, nach dem Driicken des Knopfes zeigt die Funktions-
tichtigkeit an, (ohne Aussenden der Kennung bzw,

" der Héhe)

Abschalten der Héhenausgabe (Transponder arbeitet nur
im Modus A)

- am Bedienteil Schalter "AR ON=OFF" auf "OFF" bzw,

durch Abschalten des Héhenmessers B3M

Abgabe des Signals "IDENT"

- nur auf Anforderung der Bodenstelle kurzzeitig den
Knopf "IDENT" dricken (Selbsthaltung 15 = 20 s)

Abschalten der Antwortsignale .
- Wahlschalter auf "Sby" (Gerat bleibt in Bereitschaft)
Abschalten der Anlage (nach dem Aufsetzen)

Schalter "ON=OFF" auf "OFF" schalten

01,01,1985
Ausgabe: 1
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4.1.11.4. Defekte
1. Statisch-dynamisches System

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten

Stehenbleiben des Zeigers a) Wenn der Fehler an den Instrumenten des Kommandanten (LP)
des Variometers in Null- auftritt:

stellung und Fehlen der

Reaktion des Variometer: - Umschalter am linken Bedienpult in die Stellung OFFEN
auf eine Hohenénderung bringen.

- Folgende Korrekturen der Anzeigen des Fahrtmessers und
Héhenmessers sind zu bericksichtigen:

Fahrtmesser IAS +10 km/h
Hohenmesser s. Pkt. 5.1.1.2.2.

Vom Moment der Noteinschaltung des statischen Druckes an
werden alle charakteristischen Geschw1ndlgke1ten um
IAS = 10 km/h vergrofert.

b) Wenn der Fehler an den Instrumenten des zweiten Flugzeug-
fihrers (RP) auftritt:

- Flug fortsetzen, ohne MaBnahmen zu ergreifen.

Warnung! Bei Ausfall des statischen Systems des zweiten Flug-
zeugfihrers arbeitet die Licht- und akustische Signa-
lisation "Fahrwerk ausfahren" nicht!

Ebenfalls arbeitet die automatische Abschaltung und
Einschaltung des Funkhohenmessers in einer Héhe von
H = 3800 m nicht.

Die Geschwindigkeitsanzeige a) Wenn der Fehler am Geré&t des Kommandanten (LP) entstand:
reagiert nicht auf eine An-
derung der Fluggeschwindig-
keit im Horizontalflug

-~ Umschalter am linken Bedienpult in die Stellung II schal-
ten.

b) Wenn der Fehler am Ger&dt des zweiten Flugzeugfihrers (RP)
auftritt:

- Der Flug ist fortzusetzen, ohne irgendwelche MaBnahmen zu
ergreifen.

Warnung! Bei Ausfall des Systems des Gesamtdruckes fir die Ge-
rdte des zweiten Piloten arbeitet die akustische und
Lichtsignalisation "Fahrwerk ausfahren" nicht!

Weitere schnelle Anderung a) Wenn der Fehler am Gerét des Kommandanten (LP) entstand:
der Geschwindigkeits- und

Hohenanzeige nach durchge- ~ Umschalter am linken Bedienpult in die Stellung II schal-

fihrter Geschwindigkeits- ten.
und Hohenédnderung b) Wenn der Fehler am Gerdt des zweiten Flugzeugfihrers (RP)
' auftritt:

i - Der Flug ist tortzusetzen, ohne irgendwelche MaBnahmen zu
: ergreifen.

Warnung! Bei Ausfall des Systems des Gesamtdruckes fir die Ge-
rate des zweiten rlugzeugfihrers arbeitet die akusti-
sche und Lichtsignalisation "Fahrwerk ausfahren” nicht!

2. System der Anzeige der rdumlichen Lage des Flugzeuges

Arbeitsbedingungen Erforderliche Tatigkeiten

(Etappen)
Allgemeines und Kennzeichen Ausféalle der kinstlichen Horizonte kénnen in folgenden Formen
fir Ausféalle auftreten:
- Stehenbleiben ‘der Anzeigeelemente in einer beliebigen Stel-
lung
> - Anzeige der Schréaglage und des Langsneigungswinkels mit Feh-

lern, darunter auch mit Anzeige einer zu kleinen Schraglage,

- Abkippen der Anzeigeelemente mit geringer (2 bis 3%/min),
mittlerer (1 bis 3 9/s) und groBer (iUber 10°9/s) Geschwin-
digkeit,

- Aufleuchten der Signalisation links/rechts/Reserve.
01.01.1985

Ausgabe: 1
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Die Anzeigen des kinstlichen
Haupt~ und Reservehorizonts
des Kommandanten stimmen
nicht Uberein

Nichtilbereinstimmung der
Anzgigen des kiinstlichen
Horizontes des 2. FF mit
dem linken bzw. dem
Reservehorizont

4/86

Am gefdhrlichsten ist ein Stehenbleiben der Anzeigeelemente in
einer beliebigen Stellung oder ein Abkippen mit mittlerer Ge-
schwindigkeit, da diese Ausfdlle nicht erkennbar und schwer zu
bestimmen sind und ihr Erkennen spezielle Fertigkeiten erfordert.
Bei einem verspéteten Erkennen einer falschen Schréglageanzeige
der Horizonte kann das Flugzeug in eine Spirale mit betrdchtli-
cher Schréaglage lbergehen. Das erste Merkmal fir eine unkon-
trollierte Schréglage iliber 30° ist eine vertikale Sinkgeschwin-
digkeit, die sich bei Anziehen des Steuerkniippels nicht wesent-
lich verringert, da das Flugzeug in eine Spirale ibergeht.

Bei diesem Kennzeichen ist zuerst die tatsdchliche Richtung der
Schréglage zu bestimmen.

Der steuernde Pilot muB die Steuersdule und die Pedale frei-
geben (um nicht unbeabsichtigt die Querruder und das Seitenru-
der nach der Seite der Schraglage auszuschlagen).

Die tatsdchliche Schraglage ist durch Vergleichen der Anzeigen
der Horizonte und des Wendezeigers zu bestimmen. Erst danach,
wenn die tatséchliche Richtung der Schréglage bestimmt wurde,
ist diese durch koordiniertes Betdtigen der Querruder und des
Seitenruders zu beseitigen (Kugel in die Mitte). Nach dem Be-
seitigen der Schréglage ist durch Betétigen des Héhenruders der
Horizontalflugzustand einzunehmen.

Beim Ausfall der kinstlichen Horizonte in geringer Hohe
darf der Steuerkniippel nur kurzzeitig freigegeben werden
(wenn es die vorhandene Héhe erlaubt)!

Nach dem Erkennen und Bestimmen eines Ausfalls im System der An-
zeige der radumlichen Lage des Flugzeuges hat der Kommandant das
defekte Gerét auszuschalten, den Ausgangsflugzustand (Héhe, Ge-
schwindigkeit, Kurs) wieder einzunehmen (wenn eine Abweichung
erfolgt), dem Flugsicherungsdienst Meldung zu erstatten und bei
Notwendigkeit die Genehmigung zum Veréndern der Staffelungs-
héhe einzuholen, um die Bedingungen fir die Sichtorientierung
und die Landung auf einem Ausweichflugplatz unter den giinstig-
sten Bedingungen durchzufihren.

Achtung! 1. Damit nicht unbeabsichtigt der intakte kinstliche
Horizont oder Wendezeiger abgeschaltet wird, ist
die Wahl des richtigen Schalters zu kontrollieren.

2. Nach dem Abschalten des defekten kinstlichen Hori-
zontes ist dieser zu arretieren, d. h., in die
duBere linke fixierte Stellung zu bringen und zu
kontrollieren, daR der rote Blinker in der Uffnung
erscheint.

Der Kommandat hat

- dem 2. FF das Kommando zu geben, nach seinen Geraten zu
steuern,

- die Anzeigen seines kinstlichen Horizontes mit den Anzeigen
des Wendezeigers, des Variometers und des kinstlichen Hori-~
zontes des 2. FF zu vergleichen. Der kinstliche Horizont
ist -intakt, wenn seine Anzeigen mit denen des 2. FF, des
Wendezeigers und Variometers Ubereinstimmen,

- den defekten kiinstlichen Horizont auszuschalten,

- mit erhéhter Aufmerksamkeit nach dem intakten Gerdt zu steuern
und bei Notwendigkeit die Steuerung an den 2. FF zu Ubergeben.

Der 2. FF hat

- den Ausfall dem Kommandanten zu melden,

- die Anzeigen seiner Geradte mit denen des Kommandanten zu ver-
gleichen. Das Gerdt ist intakt, wenn seine Anzeigen mit den
Anzeigen der kinstlichen Horizonte des 1. FF libereinstimmen,

- dem 1. FF die Ergebnisse der Kontrolle zu melden,
- den defekten kinstlichen Horizont abzuschalten,

- mit erhdhter Aufmerksamkeit nach den intakten Geréten zu
steuern.

01,09.1989
Auggabe: 2
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Bedjentei! des Jransponders CO-70

g & 10

|

i

-ATC TRANSP CO-

CODE 112 A%/
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S
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]
¥

41 Ein-und-Ausschalfer
2 Code- Einstellung
3 Digitale Codéanzeige
4 knczZ',AOé?/T' o
5 Moodus-wahischaller
6 Umscholter fir Jronsponder 2
(nichi eingebout) ] :
7 Abscholtung f6hensignal
8 7Testinopf
9 grané lompe
10 Sicherung

Abb, 4.1.11,/2

01.01,1985
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Aufleuchten. der Leucht-
.felder

LINKER HORIZONT

RECHTER HORIZONT oder
RESERVEHORIZONT -

NichtUbereinstimmung der
Anzeigen der Schréglagenan-
zeigegerate

Zum Steuern nach den intakten Gerédten ibergehen.
Mit dem entsprechenden Schalter den Horizont abschalten:

a) linker und rechter (Haupthorizont - am Mittelteil des Ge-
ratebrettes, .

b) Reservehorizont - an der Deckenschalttafel

Im weiteren nicht nach den Anzeigen des kiinstlichen Horizon-
tes orientieren und mit erhdhter Aufmerksamkelt nach den in-
takten Geraten steuern.

Der Kommandant hat die Anzeigen des kinstlichen Haupt- und
Reservehorizontes mit den Anzeigen des Wendezeigers zu ver-
gleichen.

Der 2. Flugzeugfihrer hat die Anzeigen des kiinstlichen Hori-
zontes und des Wendezeigers mit den Gerdten des Kommandanten
und dem Anzeiger des Kurssystems zu vergleichen.

Die Gerdte sind intakt, wenn ihre Anzeigen Ubereinstimmen.
Das defekte Gerdt abschalten.
Die richtige Funktion der Ubrigen Gerite kontrollietren.

Mit erhdohter Aufmerksamkeit nach den intakten Geréten
steuern.

{wenran)

D ———

-

1 Einstellinopf -

2 Auqﬁﬂ?cl nalisolion
3 Digilote Hohenonzaige -
$ Hohenonzeiger
5‘!&2ﬂ£>1&lknwvyf

Abb, 4,1,11,/3 Funkhdhenmesser und

01.01.1985
Ausgabe: 1
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4.1.12. Navigationssystem
4.1.12.1. Beschreibung

1.

Allgemeines

Im Flugzeug sind folgende Navigationssysteme installiert:
- 1 Kurssystem GMK-1GA;

~ 1 Navigationsanlage SP-30/ILS;

- 2 Funkkompasse ARK-15M.,

Kurssystem GMK-1GA B

Das System dient der Bestimmung des Kreiselmagnetkurses, des geographischen und orthodromen
Kurses sowie zur Einhaltung des Kursweges im Flug.

Es kann im Betriebszustand als KreiselhalbkompaB oder als Magnetkorrektor arbeiten. Die
Kurse werden an den Anzeigegerédten UGR-4UK und IKU-1A angezeigt. Am Anzeigegerat UGR-4UK
wird der Magnet- oder der orthodrome-Kurs in Abhéngigkeit von der Stellung des Umschalters
MK/GPK (4) am Bedienpult des GMK-1GA angezeigt.

Am Anzeigegerdt IKU-1A wird stets der Magnetkurs angezeigt.

Das Ablesen der Kursanzeige an beiden Anzeigegerédten erfolgt unter der Ablesemarkierung (11)
auf der Anzeigeskala (12). Die mechanische Einstellung des beabsichtigten Kurses wird mittels
Verstellknopf (13) Uber den Kursvorgabeanzeiger (14) am Anzeigegerdt UGR-4UK vorgenommen
(Abb. 4.12.12/1).

Die Korrektureinrichtung KM-8 auf der rechten Gerédtetafel erméglicht:

a) das Ablesen des Magnetkurses am Anzeiger (9) auf der Skala, bei der ein Teilstrich 2°
entspricht;

b) die Vorgabe der Magnetdeklination mittels Verstellknopf (8) Ulber den Anzeiger (10) an der
inneren Gradeinteilung im Einstellbereich % 15° nach + &M

Navigationsanlage SP~50/ILS

Die Navigationsanlage SP-50/ILS gewéhrleistet die Fihrung des Flugzeuges im Landeanflug auf
der Kurs- und Gleitwegachse.

Die Lage zur Achse des Kurs- und Gleitweges wird auf zwei Anzeigegerédten auf der linken und
rechten Geratetafel parallel angezeigt.

Die Reichweite des Kurskanals betrdgt bei einer Flughdhe von 600 m minimal 45 km und des
Gleitkanals in einer Flughthe von 300 m mindestens 18 km.

Die Signalisationsdauer des Funkmarkierungsempféngers in der Einstellung fir geringe Empfind-
lichkeit betréagt:

- bei Uberflug des OM 12
- bei Uberflug des MM 6

4 s,
2 s.

I+ i+

FunkkompaB ARK-15M

Der automatische FunkkompaR dient zur Bestimmung des Flugzeugstandertes und der Richtung des
Flugzeuges 2u Funkfeuern und Radiosendern sowie zum Aufbau des Landesystems nach NDB mittels
KWF und MPF. Im Frequenzbereich 150 bis 1799,5 kHz kénnen Funksignale entsprechender Funk-
stationen empfangen werden. Im Flugzeug sind zwei Anlagen ARK-15M installiert.

Der FunkkompaB gibt die Steuersignale an die Anzeiger der Gerdte UGR-4UK und an zwei Anzei-
ger der Gerdte IKU-1A, wobei die Signale des linken Funkkompasses am linken UGR-4UK und des
rechten Funkkompasses am rechten UGR-4UK zur Anzeige kommen.

Das Anzeigeger&t IKU-1A informiert Uber die Richtung des Flugzeuges gegeniber zweier Funk-
stationen mittels Kurswinkel, die an einer festen Skala gegenlber der Nullmarke an zwei
Zeigern abgelesen werden (Zeiger I schmal, Zeiger II breit). Die Zeigerstellung gegeniiber
der festen Skala gibt die Richtung zu den Bodenfunkstationen an. :

Die Reichweite des ARK-15M betragt in einer Flughéhe von 1000 m minimal 180 km und in einer
Flughdhe von 5000 m minimal 250 km.

4.1.12.2. Betriebsbegrenzungen

01.

- nicht festgestellt -

01.1985 4/91
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4.1.12.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten

Inbetriebnahme An der Deckenschalttafel:
- AKKUMULATOR I, II einschalten
- UMFORMER 36 V I, II einschalten
- Signaltafel ELEKTRO einschalten
~ Schalter GMK~1GA einschalten
- SCHALTER ARK 1, 2 einschalten
Nach dem Einschalten wird das Bedienpult indirekt belsuchtet,

und auf den Kursanzeigegeréaten wird der Magnetkurs angezeigt.
Das Kurssystem ist betriebsbereit nach

a) 3 min in der Betriebsart MK
b) 5 min in der Betriebsart GPK

Kontrolle vor dem Flug 1. Umschalter (1) am Bedienpult auf die Halbkugel fir den Auf-
enthaltsort des Flugzeuges stellen (NORD oder SUD), mittels
Breitengradkorrektor (2) die Skala exakt auf die Breite des
Standortes einstellen.

2. Den Verbraucherumschalter (3) auf dem Bedienpult in die Stel-
lung HAUPT und Betriebsartenumschalter (4) in die Stellung-MK
einstellen. :

3. Umschalter "O KONTROLLE 300" (6) am Bedienpult in die Stel=-
lung O schalten. Die Anzeigegeréte miissen einen Kurs von
0° % 10° anzeigen.

Umschalter (6) in die Stellung 300 schalten. Die Anzeigege-~
réate missen einen Kurs von 300° * 10° anzeigen.

Befindet sich der Umschalter "0 KONTROLLE 300" auf "O" oder
"300", mussen die Lampen (7) leuchten.

Bei Umschalterstellung "O KONTROLLE 300" in Mittelstellung
muB der Korrekturmechanismus auf der rechten Geratetafel und
das Anzeigegerat IKU-1A den Differenzwinkel beseitigen und
den magnetischen Standkurs des Flugzeuges anzeigen.

4. Der Umschalter 3K (5) am Bedienpult in eine beliebige End-
stellung bringen. Die Anzeigeger&te UGR-4UK missen mit hoher
Geschwindigkeit den magnetischen Standkurs des Flugzeuges an-
zeigen.

5. Den Verbraucherumschalter (3) in Stellung RESERVE schalten
und die Kontrcllen Pkt. 3. und 4. wiederholen.

6. Den Betriebsartenumschalter (4) auf dem Bedienpult in Stel-
lung GPK schalten und den Verbraucherumschalter (3) in die
Stellung HAUPT. ]

Der Umschalter 3K (5) ist in die recnte Endstellung zu brin-
gen. Die Anzeigegerdte UGR-4UK miissen eine Kursverringerung
anzeigen. Die Geschwindigkeit der Kursénderung betrégt min-
destens 29/s. ,
Die Kontrolle ist bei Einstellung der Umschalter ZK (5) in
die linke Endstellung zu wiederholen. Dabei missen die
Anzeigegerdte UGR~4UK eine KursvergroéBerung anzeigen.

Dge Geschwindigkeit der Kursé@nderung betrdgt mindestens

20/s.

7. Die Kontrolle nach Punkt 6. ist mit dem Verbraucherumschal-~
ter (3) in der Stellung RESERVE zu wiederholen.
Nach der Kontrolle des Betriebsartenumschalters (4) in der
Stellung GPK den Verbraucherumschalter (3) in Stellung
Haupt schalten. .
Die Anzeigegerdte UGR-4UK missen den orthodromen Standkurs
des Flugzeuges anzeigen.

Am Start a) Im Betriebszustand GPK (KreiselhalbkompaB)
~ die mechanische Korrektureinrichtung KM-8 muB Null anzeigen.

Auf dem Bedienpult:

- die Einstellung der Breite muB fit der Breite des Start~
flugplatzes lUbereinstimmen;

01.01.1985
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Arbeitsbedingungen

Erforderliche Tatigkeiten

(Etappen)

- Betriebsartenumschalter auf GPK;

-~ Verbraucherumschalter Haupt;

- bei Obereinstimmung der Flugzéugléngsachse mit der SLB-
Achse ist der angezeigte Kurs mit dem magnetischen Start-
kurs (MKgigrt) zZu vergleichen. Bei Nichtibereinstimmung
ist mittels Umschalter ZK am Kursanzeiger der MKgt,rt ein-
zustellen. Damit wird der orthodrome Magnetkurs (OMK) ent-
sprechend dem Meridian des Startflugplatzes angezeigt.

b) Im Betriebszustand MK (Magnetkorrektor)
- Die mechanische Korrektureinrichtung KM-8 muBf Null  anzeigen.
Auf dem Bedienpult:

- =~ Betriebsartenumschalter auf MK;

- Verbraucherumschalter HAUPT;

- die Einstellung der Breite muB mit der Breite des Start-
flugplatzes ﬁbereinstimmeq.

Streckenflug a) Im Betriebszustand GPK (KreiselhalbkompaB)

- Start und Anflug des ersten Wendepunktes mit OMK =
oww ¥ Aw;

.= vor Einkurven zum zweiten Wendepunkt ist der Kurswinkel
nach der Formel:
_KW = OWW1 - OWW2
Zu bestimmen.

Bei Kurswinkeln mit dem Vorzeichen "Plus" ist nach rechts

und bei Kurswinkeln mit dem Vorzeichen "Minus™ ist nach

links zu kurven.

Zur Einhaltung der Flugstrecke wird: _

- periodisch mittels Breitenkorrektor die mittlere Breite der
Flugetappe eingestellt;

- die nachste Kurskorrektur nach der Formel
a) fir den Abflug eines Flugplatzes

MbAbflug = (X, - /11) sin'? - AM_ + AM,
b) fir den Landeflugplatz

Mb Landung ~ O l1) sin¥ “AM, + AMy
bestimmt.

Anmerkung:

Ah% - bedingte Deklination

Ao - Meridian des Startflugplatzes

}1 - Meridian im Punkt der Kurskorrektur bzw.
des Landeflugplatzes

Y - Breite

AM, - Magnetdeklination des Startflugplatzes

AM1 - Magnetdeklination im Punkt der Kurskor-
rektur bzw. des lLandeflugplatzes

ABK - bedingter Kurs

BK = MK + AMb
A BWW - bedingter Wegwinkel
BWW = MWW + AMb
01.01.1985
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Arbeitsbedingungen Erforderliche T&tigkeiten

(Etappen)
b) Im Betriebszustand Magnetkorrektor (MK)

- nach dem Start Anflug des APS;

- nach Erreichen des APS Einnahme des Kurses zum 1. WP;

- Flugdurchfihrung mit diesem Kurs bei sorgféltiger Rich-
tungskontrolle zur Ermittlung des AW;

- nach Anflug zu weiteren Wendepunkten der Flugstrecke unter
Beachtung der jeweiligen AW und nach dieser Methode wéh-
rend des gesamten Streckenfluges zu verfahren.

Ausschalten Auf der Deckenschalttafel:

- GMK ausschalten

2.'Navigationsanlage SP 50/1ILS
{vgl. Abb. 4.1.12/2)

Arbeitsbedingungen Erforderliche Tétigkeiten

(Etappen)
Einschalten Auf der Deckenschalttafel:

- AKKUMULATOR I, II einschalten

- SP 50, MKR ] einschalten
Am Navigationsempfénger auf der linken Gerdtetafel leuchtest
der Frequenzanzeiger (1) auf.

- SPU I (SPU II) einschalten
Am Bedienpult (2) leuchtet die Aufschrift auf der Front-
platte auf.

Am Bedienteil:

- NAV I (3) und MRP (4) einschalten

Am Navigationsempfénger:

- mittels Regler LAUTSTARKE (5) Empfénger einschalten und auf
die erforderliche Lautstéarke einstellen.

Kontrolle vor dem Flug 1. Durch Drehung des Reglers LAUTSTARKE (5) wird der Betrieb
des Empféngers geprift. In den Kopfhérern muB die Anderung
der Lautstarke, des Empféngerrauschens geprift werden.

Im Flug 1. Mit dem Schalter SP-50/ILS (7) auf der Frontplatte des

Empféngers wird das Navigationssystem fir den Landeanflug
gewdhlt (SP-50 oder ILS).

2. Mit der Frequenzeinstellung MHz (8) und kHz (9) wird das
System SP-50 oder ILS, das entsprechend dem vorangegangenen
Punkt gewdhlt wurde, auf die Frequenz des Kurswegsenders
eingestellt. Dabei wird automatisch die Frequenz des Empfén-
gers des Gleitwegsenders eingestellt.

3. Der Schalter (6) auf dem linken Anzeigegerdt ist in die
Stellung GERING oder HOCH (geringe oder hohe Empfindlich-
keit des Empféngers) zu stellen.

4. Befindet sich das Flugzeug auf der Achse des Landesystems,
missen die Zeiger der Nullindikatoren (10), (11) das Zen~-
trum des Anzeigers schneiden.

Bei Abweichungen ist das Flugzeug in die Richtung der Zei-
gerauslenkung zu steuern.

5. Wenn das rote Signalféhnchen KURS (12) am Anzeigegerit
zu sehen ist, ist die Nutzung der Anzeige des Kursweg-
empféngers verboten.

01.01.1985
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Arbeitsbedingungen -~ . :
(Etappen) Erforderliche Tétigkeiten

6. Analog ist die Nutzung der Anzeigen des Gleitwegempfangers ver-
boten, wenn das rote Signalfdhnchen GLEITWEG (13) zu sehen ist.

7. Das Uberfliegen der Marker wird durch Signallampen angezeigt,

die auf der Frontplatte des Anzeigegerdtes SP-50/ILS angeord-
nat sind:

a) Im Betriebszustand ILS

{blau) (14) - AuBenmarker mit einer Modulationsfrequenz
* von 400 Hz;

(gelb) (15) - Mittelmarker mit einer Modulationsfrequenz

: “von 1300 Hz;

(weiB) (16) - Innenmarker mit einer Modulationsfrequenz

von 3000 Hz.
b) Im Betriebszustand SP-50

{weiB) (i6) - Auben- und Innenmarker mit einer Modulations-
frequenz von 3000 Hz.

Anmerkung Im Bereich der maximalen Entfernung vom Kurswegsen-
der ist bei Sendebetrieb mit den Funkstationen I und
II eine Stérung im Kurswegempfénger der Navigations-
anlage SP-50/ILS auf einzelnen Frequenzen mdglich.

Ausschalten Am Navigationsempfénger: .
' - Regler LAUTSTARKE (5) ausschalten
(in die linke Endstellung)
Am Bedienteil

- NAV I (3) und MRP - ausschalten

Auf der Deckenschalttafel:
- §P-50, SPU I (SPU 1II) ausschalten

3. Automatischer Funkkompa® ARK-15M (vgl. Abb. 4.1.12/3)

Arbeitsbedingungen . o .
(Etappen) Erforderliche Tétigkeiten
Einschalten Auf der Deckenschalttafel:
- AKKUMULATOR I, II einschalten
- Umformer 36 vV I, II einschalten .
- ARK I (ARK II), GMK einschalten
- SPU I (SPU II) einschalten
An den Anzeigegerédten IKU-1A:
- Schalter (11) und (12) ARK 1, ARK 2
. (die Ubrigen Stellungen sind
nicht angeschlossen)
Am Fernbedienteil des Funkkompasses:
~ Betriebsartenumschalter (8) in die Stellung "KOM™
Dabei missen die bLampen zur Beleuchtung der Skalen der Fre-
quenzeinstellung auf der Frontplatte des Fernbedienteils auf-
leuchten, die Zeiger der Anzeigegerédte UGR-4UK und IKU-1A mis-
sen sich drehen.
Am Bedienteil:
- ARK I (9), ARK 2 (10) einschalten
Am Fernbedienteil des Funkkompasses:
- durch Drehen am Regler LAUTSTARKE (2) ist die Empfangsqualitét
Zu regulieren.
Anmerkung: Bei N1chte1nschaltung des Schalters GMK erfolgt keine ~
ARK-~Anzeige auf dem Anzelgegerat IKU=~1A.
01.01.1985
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Kentrolle vor dem Flug

4¢1.12.4. Defekte
1. Kurssystem GMK-1GA

FunkkompaR einschalten (vgl. Einschalten).

Nach Einstellen des Betriebsartenumschalters (6) am Fernbedien-
teil in die Stellungen KOM, ANT oder RAM miissen bei intaktem
Zustand des Bordnetzanschlusses die Beleuchtungslampen auf-
leuchten. ;

Beim Einschalten muB in den Kopfhérern ein Rauschen auftreten
(Stellung des Reglers LAUTSTARKE (2) am rechten Anschlag).

Der Betriebsartenumschalter (6) in die Stellung ANT und der
Schalter KANAL in Stellung 1 schalten.

Am linken Fernbedienteil ist die Frequenz des Fern- oder Nah-
funkfeuers abzustimmen.

Betriebsartenumschalter (6) in Stellung KOM schalten.
Die Zeiger der Anzeigegerédte miissen den MPF/KWF zum jeweiligen
Sender anzeigen.

Die Einsatzbereitschaft des Schalters TLF-TLG (Telephonie -
Telegrafie) (3) wird nach dem Empfang eines modulierten Signals
in Stellung TLF sowie seinem Ausbleiben in der Stellung TLG
Uberprift.

Durch Drehen des Reglers LAUTSTARKE (2) am Fernbedienteil wird
die Regelbarkeit in den Schalterstellungen (6) fir ANT, RAM und
KOM kontrolliert.

Die Drehung der Zeiger des Anzeigegerédtes in allen Betriebszu-
standen bei Druck auf den Knopf RAHMEN (1) am Fernbedienteil ist
zu kontrollieren.

Anmerkung: Die Kontrolle des Funkkompasses erfolgt getrennt an
beiden Fernbedienteilen.
Wegen gemeinsamer Anordnung der Fernbedienteile sind
die Knépfe UPR (5) nicht angeschlossen.

Die Kontrolle nach den Punkten 1. bis 6. ist am rechten Fernbe-
dienteil mit der Stellung des Schalters KANAL 2 auf einer ande-
ren Frequenz zu wiederholen.

Anmerkung: Die am Fernbedienteil vorabgestimmten Frequenzen er-
méglichen im Flug mittels Kanalwahlstellung 1 oder 2
die Nutzung beider Frequenzen ohne nochmalige Empfén-
gerabstimmung.

AuBere Erscheinung
des Defektes

Mégliche Ursachen Methode. der Beseitigung

Aufleuchten der Signal-
lampen " Sanifiie "
auf dem Bedienpult GMK-1GA

In der Betriebszeit MK

ist der angezeigte Kurs
nicht an allen Anzeige-
gerédten gleich; bei Kurs-
dnderungen bleibt die be-
wegliche Skala des Anzeige-
gerdtes stehen

4/96

Der Umschalter der Verbraucher ist
in die Stellung RESERVE zu schal-
ten.

In der Betriebsart MK wird der
Kurs an allen Anzeigegerédten und
in der Betriebsart GPK nur an den
Anzeigegeraten UGR~4UK angezeigt.

Abkippen des Kreisels

a) Ausfall der Zuflhrung
des Kurssignals

1. Der angezeigte Kurs ist mit
der Anzeige des Magnetkompasses
zu vergleichen.

b) Ausfall im Verstérker des 2.
Anzeigegerétes

Die Arbeit des Kurssystems ist
im Betriebszustand MK zu kon-
trollieren und der Flug fort=-
zusetzen, wobei dem Anzeigege-
rat zu folgen ist, dessen in-
takte Anzeige durch die Kon-
trolle bestatigt wurde.

01.01.1985
Ausgabe: 1



LH-410

IUE, Flugbetriebsdokumentation

i

AuBere Erscheinung

des Defektes Mégliche Ursachen

Methode der Beseitigung

Der angezeigte Kurs stimmt a) Ausfall der Wechsel-

im Betriebszustand MK nicht

mit dem Flugplan und der An-

zeige des Magnetkompasses
Uberein. Bei Kursanderungen
bleibt die bewegliche Skala
aller Gerate stehen.

Der angezeigte Kurs in der
Betriebsart MK stimmt an
allen Anzeigegerédten nicht
mit dem Flugplan und der
Anzeige des Magnetkompas-
ses Uberein.

Bei Kursadnderungen drehen
sich die beweglichen An-
Zeigegerate

Die an den Anzeigegeraten
angezeigten Kurse in der
Betriebsart MK weichen von-
einander ab.

Die beweglichen Skalen der
Anzeigegerdte drehen sich
bei einer Kursénderung

Die Anzeige am UGR-4UK
unterscheidet sich plétz-
lich von den Anzeigen am
IKU=-1A.

Der angezeigte Kurs am
UGR-4UK in der Betriebs-
art GPK ist fehlerhaft.

01.09.1989
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a)

b)

c)

d)

a)

b)

a)

b)

c)

stromversorgung

Falsche Eingabe von
AM am KM-8

Eine Phase der Wech-
selstromversorgung
fehlt

Ausfall des Gebers
des Magnetkurses im
Kurssystem GMK-1GA

Ausfall des Korrek-
turmechanismus KM-8

Ausfall im Verstérker
des Anzeigegeridtes

Ausfall der Zufihrung
des Kurssignals

Ausfall im Kanal MK
des Kurssystems

Ausfall im Kanal GPK
des Kurssystems

Ausfall im Verstérker
des Anzeigegerédtes

Die Ausgangsspannung der Umfor-
mer (sie muB 36 V betragen) am
Voltmeter priifen.

Stimmt die Ausgangsspannung,

sind die Sicherungen des Kurs-
systems im Verteilerkasten am
rechten Bedienpult auszutauschen.

Die Anzeige des Kurssystems ist
in der Betriebsart MK und GPK zu
kontrollieren. Wenn der Fehler
nicht durch Sicherungswechsel be-
seitigt werden kann, ist der Kurs
nach dem Magnet- und FunkkompaB
Zu bestimmen.

Kontrolle der eingegebenen Ma-
gnetdeklination

Die Ausgangsspannung der Umfor-
mer (sie muB 36 V betragen) am
Voltmeter kontrollieren.

Die Arbeit des Kurssystems der
Betriebsarten MK und GPK kon~
trollieren. Bei fehlerfreier Ar-
beit GPK ist der Flug in der Be-
triebsart GPK fortzusetzen.

Der Magnetkurs ist nach dem
MagnetkompaB zu bestimmen,
siehe 4.,1.11,1.6. .

Der angezeigte Kurs ist mit der
Anzeige des Magnetkompasses und
des KM-8 zu vergleichen.

Bei dem Vergleich mit dem KM-8
ist AM zu beachten.

Die Arbeit des Kurssystems in
der Betriebsart MK und GPK kon-
trollieren und im weiteren den
Anzeigegerdten folgen, deren
intakte Anzeige durch die Kon=-
trolle bestdtigt wurde bzw. die
Betriebsart GPK nutzen.

Nutzung Anzeige der Gerdte RMI
(IKU-1A)

Kontrolle des Kurssystems der
Betriebsart GPK. Bei intakter
Arbeit ist diese Betriebsart zu
nutzen.

Die Arbeit des Kurssystems der
8etriebsart MK und GPK kontrol-
lieren und die intakte Betriebs-
art nutzen.
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2. Navigationsanlage SP-50/ILS

AuBere Erscheinung

des Defektes Mégliche Ursachen Methode der Beseitigung
Die Kurswegfahne erscheint 1. GroBe Entfernung Die Kursweganzeige ist bis zu einer
im Fenster des Anzeigege-~- (gréBer 35 km) zur Entfernung von 35 km zur SLB-
rates SLB-Schwelle Schwelle doublierend nutzbar. Bei

fehlerhafter Anzeige ist fur den
Anflug die an Bord befindliche
Funknavigationsausristung zu ver-

2. Fehlerhafte Anzeige

wenden.
Die Gleitwegfahne erscheint 1. GroBe Entfernung Der Gleitweganzeiger ist bis zu
im Fenster des Anzeigege- (gréBer 18 km) zur einer Entfernung von 18 km zur
rétes SLB-Schwelle SLB~Schwelle doublierend nutzbar.
2. Fehlerhafte Anzeige Bei fehlerhafter Anzeige ist fir

den Anflug die an Bord befindliche
Funknavigationsausristung zu ver-

wenden.
3. FunkkompaB ARK-15M
AuBere Erscheinung L -
des Defektes Mogliche Ursachen Methode der Beseitigung

Kein Signal im Empféanger Fehlerhafte Schalterstel- Kontrolle der Schalterstellung am
hérbar lung am Bedienteil, die Bedienteil

Abhéren nicht gestattet.
Fehlerhafte Anzeige am Fehlerhafte Frequenzein- Kontrolle der Frequenzeinstellung
Anzeigegerdt des Funk- stellung des Senders am am Fernbedienteil ARK-15M und Ab-
kompasses Fernbedienteil oder Aus- héren der Sendersignale.

fall ARK-15M Den zweiten ARK auf gleicher Fre-

quenz einstellen, und die Anzeige
nach RMI (IKU-1A) vergleichen.

Wenn bei gleicher Frequenzeinstel-
lung ein Defekt am ARK I sowie die
Intaktheit des ARK II bestatigt
wurde, ist mit dem ARK II im wei-
teren zu arbeiten.

Defekten ARK abschalten.

4/98 01.01.1985
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Bedienteil GMK-1GA KM-8

Abb. 4.1.12/1 Kurssystem GMK-1GA
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Anzeigegerét

Bedienteil

Abb. 4.1.12/2 Landenavigationssystem nach SP50/ILS
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Fernbedienteil des ARK

Bedienteil

Abb. 4.1.12/3 FunkkompaB ARK-15M
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4.1.13. Heizungs- und Beliftungssystem
4.1.13.1. Beschreibung

1, Das System dient zur Gewadhrleistung des notwendigen Wérmekomforts flir die Passagiere und die
Besatzung sowie in der Fotovariante zur Heizung des Raumes der Fotoluken, Die erforderliche
HeiBluft wird den Turboverdichtern, die Kaltluft der Atmosphdre entnommen,

2. Die Anlage wird mittels der Hebel BELUFTUNG und REGULIERUNG DER BELUFTUNG COCKPIT am linken
Bedienpult geregelt. Mittels Hebel BELUFTUNG wird die Zufuhr von Atmosph&renluft zur Kabine
reguliert.

Mittels Hebel HEIZUNG wird die Heifluftzufuhr reguliert. Die Verstellung des Hebels HEIZUNG
ist durch einen klappbaren Anschlag mit der Aufschrift lber =~10 °C begrenzt, bei Temperaturen
unter -10 ©°C kann der Anschlag abgekippt werden.

Mit den Hebeln REGULIERUNG DER BELUFTUNG COCKPIT wird die Warmluft an die Frontscheiben oder
den FuBraum der Kabine geleitet.

3. Die Lufttemperatur in der Anlage zeigt das Zweizeigeranzeigegerat der Heizungstemperatur an,
das auf der mittleren Gerédtetafel angeordnet ist. Auf der oberen Skala des Gerdtes wird die
Temperatur in der Passagierkabine und auf der unteren die Temperatur in den Kanalen der Hei-
zungsanlage angezeigt.

In den Flugzeugen mit Rumpfkraftstoffbehdlter ist das Anzeigegerédt fur die Heizungstempera-
tur auf dem linken Bedienpult angeordnet.,

4.1.13.2. Betriebsbegrenzungen

Wert des Parameters
Benennung des Parameters MaBeinheit min. normal max.
Temperatur in den Kanédlen o - _
kier Heizungsanlage c 10 80
Temperatur in der Passagier- o 17 20 25
abine .

4.1.13.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen : PR .
(Etappen) Erforderliche Tatigkeiten
Heizung der Passagierkabine 1. Hebel BELUFTUNG und EEIZUNG so einstellen, daR die Tempera-
Inbetriebnahme wihrend des tur im Heizkanal 80 ©C nicht iberschreitet.
Starts (Durchstarten) 2. Nach Erreichen einer Temperatur in der Passagierkabine von
|
verboten! 20 °c :5 ®C beide Hebel so einstellen, daB diese Temperatur

konstant bleibt.

Heizung des Cockpits Achtung! Die Frontscheiben und FuBraumheizung ist nur bei ge-

Inbetriebnahme wihrend des 6ffneten Hebeln Beliiftung - Heizung erlaubt (nach

Starts (Durchstarten) oben). Wird nur der Hebel Heizung gedffnet, kommt es
a a zu einem unzuldssigen Temperaturanstieg im Heizkanal.

verboten!
Hebel zur Regulierung Bellftung Cockpit
1. Linker oben
2. Rechter
- fiOr die FuBraumbeliftung unten
- fOr Frontscheiben-
beliftung oben
- fir FuBraum- und Front-
scheibenbeliiftung Mittelstellung
Kontrolle vor dem Flug 1. Hebel Regulierung Beliftung Cockpit
(nach dem Anlassen der - Linker oben
Triebwerke)
- Rechter Mittelstellung
2. Hebel Heizung oben

3. In dieser Stellung per Hand die Warmluftabgabe an die
Stutzen fir die FuBraum- und Frontscheibenheizung des
Cockpits prufen.

4. Alle Bedienhebel nach unten

01.09,1989
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Arb?é::gggiggunge" Erforderliche Tétigkeiten

BelUftung der seitlichen Achtung! Die Beliftung der seitlichen Sichtkuppeln arbeitet nur,

Sichtkuppeln des Cockpits wenn einer der Handgriffe "Beliiftung - Heizung" sich

(bei Beschlagen der Sicht- in der geéffne*en Stellung befindet. ,

kuppel) v Die Luftduschen der individuellen Beliiftung in den
Sichtkuppeln sind zu 6ffnen und der Luftstrom ist so
einzustellen, daB der maximale Beliftungseffekt er~
reicht wird. :

Beheizung der Kameraluken Uffnen der am Heizkanal angebrachten Hebel

4,1.13.4. Defekte

AuBere Erscheinung

des Defektes Mégliche Ursachen i Methoden zur Beseitigung
Verringerung der Intensitét Die VerschluBklappe ist unge- Im Fluge kann der Defekt nicht
der Heizung bei normaler nigend gedffnei oder ihre ge~ beseitigt werden. Er muB durch
Arbeit des Triebwerkes schlossene Stellung ist den Bodendienst beseitigt wer-
falsch eingestellt den. Je nach Notwendigkeit ist

der Flugsicherungsdienst zu
bitten, eine Genehmigung zur
Verringerung der Reiseflughéhe

zu geben.
Bei geschlossener Klappe Erhdhter VerschleiB der Der Handgriff "Beliuftung” ist
gelangt in die Kabine Abdichtungsfléache der vollstéandig zu 6ffnen, danach
HeiBluft VerschluBklappe ist seine Stellung so einzure-

gulieren, daB die Temperatur im
Heizungskanal +80 %C nicht uber-
steigt. Nach der Landung ist der
Startdienst Uber den Defekt zu
informieren.

Zu hohe Kraftanstrengung Festsitz der VerschluBf- Der Defekt muB durch das tech-

am Handgriff "Heizung" klappe oder des Bedie- nische Personal beseitigt
nungsgesténges werden.

4.1.14, Enteisungssystem
4.1,14.1. Beschreibung

1. Enteisungssystem der Zelle (Abb. 4.21.14/1)

Zur Enteisung der Vorderkanten des Tragfligels und des Leitwerkes dient ein pneumatisches
System, das auf der mechanischen Wirkung von Gummiprotektoren beruht, die an die Vorderkan-
ten des Tragfligels und des Leitwerkes angeklebt sind. Die Kammern der Protektoren werden
mit Luft aus den Turboverdichtern geflillt. Mittels schneller Formdnderung der Protektoren,
durch Fillung ihrer Kammern mit Luft, platzt das angelagerte Eis ab und wird vom Luftstrom
mitgenommen.

Das Enteisungssystem der Zelle wird durch Einschalten des Sicherungsschalters EINTEISUNGS-
ANLAGE/ZELLE an der Deckenschalttafel in Bereitschaft gebracht. Das Einschalten selbst er-
folgt mit dem Hauptschalter AUS/EIN (5) auf der linken Seite des Steuerpultes. Beim Ein-
schalten leuchten am Steuerpult drei Beleuchtungslampen (1) auf.

Befindet sich der Betriebsartenumschalter (7) in der Stellung AUTOMAT., erfolgt die zykli-
sche FlUllung der einzelnen Sektionen des Systems automatisch mit Hilfe eines Zeitrelais.
Die Geschwindigkeit des Zyklus héngt von der Stellung des Umschalters der Geschwindigkeit
der zyklischen Fullung SCHNELL/LANGSAM.(6) ab. Die Dauer eines Zyklus betrégt 1 Minute,
wenn sich der Umschalter in der Stellung SCHNELL befindet und 3 Minuten in der Stellung
LANGSAM. Die Stellung SCHNELL ist bei maBiger Vereisung und die Stellung LANGSAM bei schwa-
cher Vereisung zu schalten.

Wenn der automatische Zyklus nicht dem Erfordernis der Enteisung entspricht oder der Auto-
mat zur zyklischen FUllung defekt ist, wird auf Handsteuerung ibergegangen, indem der Be-
triebsartenumschalter (7) in die Stellung HAND geschalten wird -durch Verschieben des
Schalters (8, 9). Das fehlerfreie Arbeiten .des Automaten der zyklischen Fillung (Zeitre-
lais) wird am Aufleuchten der Kontrollampen A, B, C (10, 11, 12) am Steuerpult kontrol-
liert.

Die Koﬁzrolle der Einsatzbereitschaft der Lampen A, B, C erfolgt bei eingeschaltetem Siche-
rungsschalter ENTEISUNGSANLAGE/ZELLE durch Driucken des Knopfes "Kontrolle A B C"(14).

01.01.1985
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Enteisungssystem der Eingangsteile der Triebwerke

Die Vorderkanten der Eingangsteile der Triebwerke werden mit HeiBluft beheizt, die der letz-
ten Stufe der Turboverdichter entnommen wird. Gleichzeitig werden damit die Vorderkanten der
Lufteinléufe der Kihlanlage des Starter-Generators geheizt. Die Steuerung der HeiBluftzu-
fuhr héangt kinematisch mit der Steuerung der Eisabscheider in den Lufteingangsteilen und den
Klappen vor und hinter dem Schmierstoffkihler zusammen. Die Enteisungsanlage der Eingangs-
teile wird durch Einschalten des Sicherungsschalters EISABSCHEIDER LINKS, RECHTS an der
Deckenschalttafel in Bereitschaft gebracht. '

Mit Einschalten der Schalter EISABSCHEIDER LINKS, RECHTS in der Gruppe ENTEISUNG in die
Stellung EIN wird das System in Funktion gesetzt.

Die Elektromechanismen MP-100 MT in den Triebwerksgondeln sprechen an, und es werden:
a) die Eisabscheider in Arbeitsstellung (nach unten) ausgefahren;

b) die Klappen vor und hinter dem Schmierstoffkihler ge&ffnet;

c) die Absperrhdhne der HeiBluftzufuhr gedffnet.

Die Verstellung der Eisabscheider in die Arbeitsstellung bzw. aus Arbeits- in Ausgangsstel-
lung wird durch Aufleuchten der Leuchtfelder EISABSCHEIDER auf der Signaltafel angezeigt.
wahrend des Aus~ bzw. Einfahrens der Klappen leuchten die Leuchtfelder rhythmisch auf, im
auigefahrenen Zustand leuchten sie standig, im eingefahrenen Zustand verléschen die Leucht-
felder.

Die Aus- bzw. Einfahrzeit betragt etwa 20 Sekunden.

Enteisung der Drucksonden

Die Gesamtdruck- (LUN 1157), die statischen Drucksonden (LUN 1156) sowie die Staudrucksonde
(LUN 1155) haben eine eigene elektrische Heizung.

Die Enteisungsanlage der Drucksonden wird durch Einschalten der Sicherungsschalter ENTEI-
SUNG/PwD I, PWD II und PSN in der Gruppe Sicherungsschalter an der Deckenschalttafel in Be-
reitschaft gebracht.

Das Einschalten erfolgt durch Dricken von finf Knépfen mit grinem Lichtfilter auf der Tafel
der Heizung am rechten Steuerpult.

Knop f entspricht
PSN Staudrucksonde am linken Tragfligel (Sonde der Oberziehwarnanlage)
STAT. DRUCK I statische Drucksonde an der linken Rumpfseite
STAT. DRUCK II statische Drucksonde an der rechten Rumpfseite
GESAMTDRUCK I Gesamtdrucksonde auf der linken Rumpfseite
GESAMTDRUCK II Gesamtdrucksonde an der rechten Rumpfseite

Bei intakter Heizung leuchtet die tLampe im Schaltknopf. Das Erléschen der Lampe signalisiert
den Ausfall des Heizstromkreises.

Die Heizung wird mit einem kleinen rechteckigen Knopf unterhalb des Schaltknopfes ausge-
schaltet.

Enteisungssystem der Frontscheiben des Cockpits

Die Enteisungsanlage der Frontscheiben des Cockpits arbeitet mit Alkohol bzw. Spiritus, der
aus einem Beh&lter mit Hilfe einer Alkoholpumpe Uber zwei Spriihdisen (links und rechts) auf
die Frontscheiben gelangt. Unter der Wirkung des Alkohols lésen sich Reif, Schnee oder Eis
(mit einer Dicke bis zu 0,5 mm) und werden mittels Scheibenwischer entfernt, die hydraulisch
angetrieben werden. Das System kann auch zur Reinigung der Frontscheiben von Staub und ande-
ren Verschmutzungen genutzt werden.

Das Gesamtvolumen des Alkoholbeh@lters umfaRt 25 Minuten Pumpenbetrieb. Eine Verringerung
des Alkcholvorrates auf eine Fillung fir 5 Minuten Pumpenbetrieb wird durch Aufleuchten

‘eines ‘gelben Leuchtfeldes ALKOHOLMINIMUM auf der Signaltafel angezeigt.

Die Alkoholzufilhrung wird durch den Sicherungsschalter SPRUOHDUSE an der Deckenschalttafel
eingeschaltet.

Die Scheibenwischer werden durch Uffnen des Drosselventils SCHEIBENWISCHER am linken Bedien-
pult in Betrieb genommen.

Die Frequenz der Scheibenwischerbewegung ist vom Grad des Uffnens des Drosselventils (Hand-
einstellventils) abhéngig.

Enteisungsanlage der Luftschrauben

Die Blatter der Luftschrauben werden zum Schutz vor Vereisung mit Heizelementen geheizt, die
vom Gleichstromnetz versorgt werden. Das Heizungssystem wird mittels eines Automaten zur zy=
klischen Umschaltung (Timer), der ein aufeinanderfolgendes Einschalten der Elektroversorgung
der Heizelemente an der rechten und der linken Luftschraube in Intervallen von 40 s gewdhr-
leistet, gesteuert.

Zur Erhdhung der Funktionszuverl&ssigkeit sind zwei Timer eingebaut, die bei Bedarf einen
Ubergang auf das Reservesystem gestatten.
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Die Einschaltung erfolgt mit dem Schalter TIMER DER LUFTSCHRAUBEN I - 0 - II (Stellung I =
Hauptsystem, II = Reservesystem).

Ein Ausfall des Enteisungssystems der Luftschrauben wird durch Aufleuchten des gelben
Leuchtfeldes ENTEISUNGSSYSTEM DER LUFTSCHRAUBEN des entsprechenden Triebwerkes auf der Si-
gnaltafel angezeigt.

Die Einsatzbereitschaft des Automaten der zyklischen Umschaltung wird mittels Knopf PRUFUNG
ENTEISUNGSANLAGE DER LUFTSCHRAUBEN am rechten Bedienpult kontrolliert.

Die zyklische Umschaltung wird bei der Kontrolle wesentlich beschleunigt und betrégt etwa

3 s.

Vereisungssignalisation

Eine Vereisung der Flugzeugoberfléche wird durch Aufleuchten des gelben Leuchtfeldes VEREI-
SUNG auf der Signaltafel angezeigt.

Die Signalisation erfolgt durch einen Drehgeber, der auf der rechten Seite der Bugverklei-
dung des Rumpfes angebracht ist.

Die Vereisungsintensit&t wird nach dem statischen Anzeiger beurteilt, der am linken Seiten-
fenster der Flugzeugfiihrerkabine angeordnet ist.

Das Warnsystem wird mit dem Schalter DREHENDER VEREISUNGSANZEIGER an der Deckenschalttafel
eingeschaltet. Der daneben angeordnete Sicherungsschalter STATISCHER ANZEIGER wird nur fir
die Zeit eingeschaltet, die zu seiner Enteisung notwendig-ist (nach dem Verlassen der Ver-
eisungszone oder beim Flug in Vereisungszonen zum Ermitteln der Vereisungsintensitat).

4.1.14.2. Begrenzungen

. Werte des Parameters
enennung des Parameters MaBeinheit min. normal max.
Pruck im pneumatischen Enteisungssystem MPa 0,12
uBerhalb des Arbeitszyklus (kp/cmz) (1,2) _ _
eit der Einschaltung der Heizung des min - - 1 (3) 1)
PD, PSD und PSN am Boden
ufttemperatur zur Nutzung des pneumatischen °c =30 - -
nteisungssystems
1)

1 min bei positiven und 3 min bei negativen Lufttemperaturen

4.1.14.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen Erforderliche Tétigkeiten

(Etappen)

Ausgangsstellung der Bedien- Vor dem Anlassen der Triebwerke sind an der Deckenschalt-

elemente des Enteisungssystems tafel in der Gruppe der Sicherungsschalter einzuschalten
und wéhrend des Fluges im eingeschalteten Zustand zu be-
lassen:
EISABSCHEIDER - LINKS, RECHTS;
ENTEISUNGSSYSTEM - ZELLE, PWD I, PWD II, PSN.

Kontrolle der Einsatzbereit- Am Steuerpult des Enteisungssystems der Zelle

schaft des Enteisungssystems -

der Zelle vor dem Flug bei Hauptschalter EIN

Vereisungsgefahr Die 3 Lampen am Pult miissen aufleuchten.
~ Betriebsartenumschalter HAND
- Schalter an den Kontrollampen nacheinander in die

Stellungen A, B, C mit
einer Verzdgerung von
1 -2 s.

Die entsprechende Lampe muf aufleuchten.
Danach
- Hauptschalter AUS

01.09.1989
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Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche Tatigkeiten

Prifung der Einsatzbereitschaft
des Enteisungssystems der Luft-
schrauben vor einem Flug bei
Vereisungsgefahr

Am _Start

Unabhéngig von den Wetterbedin-
gungen maximal 1 min vor dem
Start bei positiven und max.

3 min bei negativen Lufttem-
peraturen

Im Flug

Vor dem Einflug in Zonen még-
licher Vereisung (Lufttempe-
ratur +5 °C und tiefer, bei
vorhandenen Wolken, Nebel,
Schneefall, Regen und Nigsel)

Nach Aufleuchten des Leucht-
feldes VEREISUNG oder bei vi-
suellem Feststellen der Verei-
sung am statischen Anzeiger,
an den Scheibenwischern und
Tragfligeln

01.01.1985
Ausgabe: 1

An der Deckenschalttafel:
- Schalter TIMER DER LUFTSCHRAUBEN in die Stellung I

Auf der Signaltafel missen beide Leuchtfelder ENTEISUNGSSY-
STEM LUFTSCHRAUBEN aufleuchten, wonach sofort am rechten Be-
dienpult: -

~ der Knopf PRUFUNG DES ENTEISUNGSSYSTEMS DER LUFTSCHRAUBEN
zu dricken und zu halten ist.
Nach der ersten Umschaltung erlischt ein Leuchtfeld ENT-
EISUNG DER LUFTSCHRAUBE. Bei weiteren Umschaltungen leuch-
ten im Wechsel die Leuchtfelder ENTEISUNG DER LUFTSCHRAUBE
LINKS bzw. RECHTS auf.

Nach 2 bis 4 Zyklen:

- Lésen des Knopfes PRUFUNG DES ENTEISUNGSSYSTEMS DER LUFT-
SCHRAUBEN. -

Es darf kein Leuchtfeld (ENTEISUNG DER LUFTSCHRAUBE)
leuchten. .

Die Kontrolle ist mit dem Schalter TIMER DER LUFTSCHRAUBEN
in Stellung II zu wiederholen.

Anmerkung:Bei der Kontrolle am Boden mit nicht arbeitenden
Triebwerken ist die Kontrollzeit so zu verkirzen,
daB eine Uberhitzung der Heizelemente an den Luft-~
schraubenbléttern ausgeschlossen ist.

Auf dem rechten Bedienpult:
- Knbpfe PSN, STATISCHER DRUCK - I/II,

GESAMTDRUCK I/II dricken
Auf der Deckenschalttafel:
- DREHENDER VEREISUNGSANZEIGER einschalten

Anmarkung: Bei Lufttemperaturen am Boden von +5 %c und tie-
fer, bel vorhandenen Wolken, Nebel, Schneefall,
Regen oder Niesel ist das Enteisungssystem der
Drucksonden 3 min vor dem Start einzuschalten.

An der Deckenschalttafel:

-~ Schalter EISABSCHEIDER
LINKS/RECHTS (in der EINGESCHALTET
-Gruppe Enteisung) {zurick)

Auf der Signaltafel muB das Leuchtfeld der EISABSCHEIDER
leuchten {wdhrend des Ausfahrens rhythmisch, danach unun
terbrochen. :

in Stellung

An der Deckenschalttafel:

~ Schalter TIMER DER LUFT- in Stellung I

SCHRAUBEN .
Am Steuerpult des Enteisungssystems der Zelle:
- Hauptschalter EIN

3 Lampen leuchten am Steuerpult nacheinander auf.

auBerhalb des Arbeits-
zyklus muB ein Druck
von minimal 0,12 MPa
(1,2 kp/cm2) angezeigt
werden

AUTOM.

Schnell oder langsam in
Abhangigkeit von der Ver-
eisungsintensitéat

Die Einsatzbereitschaft der Automaten fir die periodische

Fillung der Sektionen des Enteisungssistems wird am Leuch-~-
ten der Lampen A, B und C am Steuerpult kontrolliert.

- Manometer

Betriebsartenschalter

Zeitschalter
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Arbeitsbedingungen

(Etappen) Erforderliche

Tatigkeiten

Die Dauer einer Periode muf der Stellung des Zeitschalters

entsprechen (SCHNELL - 1
Bei notwendigem Sichtkont
An der Deckenschalttafel:
-~ SPRUHDUSE

Am linken Bedienpult:

~ Handventil SCHEIBENWISCHER

Nach dem Verlassen der Ver-
eisungszone

Am linken Bedienpult:

An der Deckenschalttafel:
~ SPRUHDOSE
~ STATISCHEN EISANZEIGER

~ Schalter TIMER LUFTSCHRAUBEN
~ Schalter EISSEPERATOREN

LINKS/RECHTS

~ Handventil SCHEIBENWISCHER

min, LANGSAM - 3 min).
akt nach vorn

einschalten

6ffnen und Frequenz
einstellen

schlieBen

ausschalten

einschalten
(bis das Eis entfernt
wurde)

in Stellung O

ausschalten
(nach vorn)

An der Leuchttafel missen die Leuchtfelder EISSEPERATOREN

erloschen.

Am Steuerpult der Zellenenteisung:

~ Hauptschalter

Nach der Landung Am rechten Bedienpult:

Spédtestens 2 min nach

der Landung GESAMTDRUCK I/II

ausschalten

~ Knépfe PSN, STAT. DRUCK I/II,

ausschalten

Auf der Deckenschalttafel:

~ DREHENDER EISANZEIGER

ausschalten

4.1.14.4. Defekte

AuBere Erscheingung

des Defoktes Mégliche Ursachen

Methode der Beseitigung

Erléschen aller oder
einiger Lampen A, B, C am
Steuerpult des Enteisungs-
systems der Zelle

Lampe durchgebrannt

Ausfall des Automaten
der periodischen Fillung
der Dektionen des Ent-
eisungssystems

Das Manometer am Steuer-
pult des Enteisungssystems
Zelle zeigt einen zu hohen
oder zu niedrigen Druck an

Gesamtausfall des pneuma-
tischen Enteisungssystems

4/108

Auf den Lichtfilter der Lampe drik-
ken, um sich vom Durchbrennen zu
Uberzeugen.

Der Betriebsartenschalter in Stel-
lung Hand. Die Schalter an den Kon-
trollampen nacheinander in die Stel-
lungen A, B, C. Beim Einschalten

muB die entsprechende Lampe auf-
leuchten. Das Halten in den einzel-
nen Stellungen sowie die Gesamtdauer
der Periode richtet sich nach der
Vereisungsintensitéat.

Den Hauptschalter am Schalterkasten
der Enteisungsanlage in Stellung
"abgeschaltet” umschalten und nach
Méglichkeit schnell aus der Verei-
sungszone herausfliegen oder die
Flughbhe &ndern. +)

01.01.1985
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AuBere Erscheinung
des Defektes

Mégliche Ursachen

Methode der Beseitigung

Erléschen der grinen Signa-
iisation im Knopf zum Ein~

schalten der Heizung eines

der Drucksonden

Aufleuchten des Leuchtfel-
des ENTEISUNGSSYSTEM DER
LUFTSCHRAUBE auf der Si-
gnaltafel bei Stellung I
TIMER DER LUFTSCHRAUBEN

Druckabfall am Manometer
des Steuerpultes ENTEI-
SUNGSSYSTEM ZELLE bei
Arbeit entsprechender
Sektionen A, B, C

Alle oder einige Kontrpll-
lampen in den Knépfen zum
Einschalten der Beheizung
der Drucksonden verléschen,
wobei die Knépfe gleich-
zeitig in abgeschaltete
Stellung zurickspringen

Ausfall des Heizelementes
der entsprechenden Druck-
sonde

Ausfall des Hauptstrom-
kreises des Automaten der
periodischen Umschaltung
zur Heizung der Luftschrau-
benblatter

Ausfall der entsprechen-
den Sektion

Kurzzeitiger Stromausfall
im Enteisungssystem in-
folge des Ausfalls des
rechten Triegbwerkes

oder des rechten Gene-
rators

Unter Vereisungsbedingungen ist 1lt.
Anweisungen des Abschnittes
4.1.11.4. fir den Betrieb der
Drucksonden im Falle ihrer Ver-
stopfung zu handeln.

Der Schalter TIMER DER LUFTSCHRAU-
BEN an der Deckenschalttafel ist
in Stellung II umzuschalten
(Reservekreis)

Kontrolle, ob bei einer eingeschal-
teten Sektion die tg4 nicht bzw.
mehr als 30 9C iiber Ausgangswert
ansteigt. Bei Stellung des Be-
triebsartenumschalters HAND die
defekte Sektion nicht nutzen und
nach Méglichkeit die Vereisungs-
zone verlassen.

Abgeschaltete Knépfe wieder ein-
schalten.

*) Alle charakteristischen Fluggeschwindigkeiten sind um 15 % zu erhéhen und groBe Anstell-

winkel zu vermeiden.

4.1.15. Feuerldschsystem
4.1.15.1. Beschreibung

1. Verwendung

Die Feuerléschausristung des Flugzeuges besteht aus zwei selbsténdigen und unabhéngigen Sy-
stemen, die zur Feuerléschung bestimmt sind:

a) in den Triebwerksgondeln,

b) in den Kabinen des Flugzeuges.

2. lLoscher eines Brandes in den Triebwerksgondeln

Die Feuerléschanlage in den Triebwerksgondeln besteht aus Feuerléschern, die mit Freon ge-
fullt sind, einer Verteilegrrohrleitung mit 5 Zerstdubern in jeder Gondel und einer elektri-

schen Leitung.

Beim Dricken auf den entsprechenden Knopf am Zentralpult in der Flugzeugfihrerkabine spricht
der Pyromechanismus der Feuerldscher an, und das Léschmittel gelangt aus dem Feuerldscher
liber die Rohrleitung in die Zerstéduber und wird in den Triebwerksgondeln zersté&ubt.

Die Anlage erlaubt sowohl eine direkte als auch eine Feuerldéschung aus dem Feuerldschbe-
hédlter des anderen Triebwerkes. Fiir die direkte Léschung sind die Knépfe LUSCHEN = HAUPT
und fir die Léschung aus dem Feuerléschbehédlter des anderen Triebwerkes die Knépfe

LOSCHEN - RESERVE bestimmt.

In den einzelnen Brandzonen der Triebwerksgondeln, die entgegen der Flugrichtung numeriert
sind 1,2,3 und 4 (die erste am nédchsten der Luftschraube; die vierte hinter der Brand~-
schutzwand, sind die Geber DPS-1AG ( —e 0804) oder DPS (0805 —e) installiert, die bei
Erwdrmung Uber die Verstérker BI-2AU ( —e 0804) oder BI-2A (0805 -— ) ein Signal zum
Einschalten der Schall- und Lichtsignalisation (BRAND) auf der Signaltafel geben.

Die Geber sind in Gruppen installiert, die mit I, II und III nummeriert sind,

01.01.1985
Ausgabe: 1
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Die Geber der I. Gruppe sind in den Signalzonen 1, 3 und 4 angeordnet, die Geber der II. Grup-
pe sipd in den Zonen 1, 2 und 3 angeordnet und die Geber der III. Gruppe ‘in den Zonen 1, 2

und 4. Die Arbeitsfdhigkeit des Systems der Brandaignalisation wird mit Hilfe der Druckta-~
ster BRANDSIGNALISIERUNG I, II, III auf der Kontrolltafel am linken Bedienpult kontrolliert.
Beim Driucken auf den Knopf I (II, III) wird die entsprechende Gruppe der Geber gleichzeitig

in beiden Triebwerken geprift. .
Auf der Kontrolltafel befindet sich ebenfalls ein Kontrollschalter mit der Aufschrift
LUSCHEN zur Prifung der Intaktheit der Stromkreise der Pyropatronen in den Verschliissen der

Feuerléscher.

Die Stellungen nach links entsprechen dem linken und nach rechts dem rechten Triebwerk. Die
Einsatzbereitschaft des gepriuften Kreises wird durch Aufleuchten der links vom Umschalter an-
geordneten grinen Signallampe angezeigt.
Die Kontrollschalter entsprechen in der Stellung I den Kreisen der direkten Feuerléscher
(HAUPT) und in der Stellung II den Kreisen der Uberkreuzléschung (RESERVE).

3. Feuerldschen in den Kabinen des Flugzeuges
Siehe Beschreibung im Abschnitt 3,2,2,

4.1.15.2. Betriebsbegrenzungen

Wurden nicht festgestellt.

4.1.15.3. Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen
(Etappen)

Erforderliche T&tigkeiten

Kontrolle vor dem Flug

Bereitschaft zur Kontrolle

Kontrolle der Einsatzbe~
reitschaft Signalsystem

Prifung der Einsatzbereit-
schaft der Stromkreise der
Pyropatronen

Bei Brand

Auf der Deckenschalttafel:

~ AKKUMULATOR I/II

einschalten

~ SIGNALTAFEL (4 Sicherungs-

schalter)

- BRANDSCHUTZSIGNALISIERUNG

einschalten
einschalten

Auf der Kontrolltafel (linkes Bedienpult)
- Drucktaster BRANDSIGNALISIERUNG I, II, III nacheinander

dricken.

Beim Dricken jedes Drucktasters missen die Leuchtfelder BRAND
auf der Signaltafel (TRIEBWERK LINKS, TRIEBWERK RECHTS) auf-
leuchten und ein akustisches Signal erténen.

Auf der Kontrolltafel (linkes Bedienpult):

- Kontrollschalter LUSCHEN

nacheinander in die Stellun-
gen I, II links und I, II
rechts

In jeder Stellung des Kontrollschalters (mit Ausnahme der Neu-.
.tralstellung) muB die grine Signallampe links aufleuchten.

Siehe Abschnitt 3,2,1,

4.1.15.4. Defekte

AuBere Erscheinung
des Fehlers

Mégliche Ursachen

Methode der Beseitigung

Nichtaufleuchten des Si-
gnals BRAND auf der Signal-
tafel bei der Kontrolle des
Brandsignalsystems vor dem
Flug

Nichtaufleuchten der Si=-
gnallampe am Kontrollschal-
ter LOSCHEN auf der Kon-
trolltafel bei Kontrolle
vor dem Flug

01.01.1985
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Ein Sicherungsschalter oder
Schalter ist nicht einge-
schaltet.

Signallampe durchgebrannt

Leitungsdefekt oder Defekt
eines Elementes des zu pri-
fenden Untersystems

Signallampe durchgebrannt

Leitungsdefekt oder Defekt
eines der Elemente des
Systems

AKKUMULATOR I, II, SIGNALTAFEL

(4 Sicherungsschalter), BRANDSI-
GNALISIERUNG auf der Deckenschalt-
tafel sind einzuschalten.

Austausch der Lampe
Beseitigung des Defektes durch ITP

Lampenwechsel durch ITP
Beseitigung des Defektes durch ITP
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4.1.16. Transportable Sauerstoffanlage
4.1.16.1. Beschreibung

Die Anlage dient der Versorgung der Besatzung bei Luftaufnahmeflligen bis zu einer H&he von
6000 m. Es handelt sich_um tragbare Niederdruckanlagen mit einem Arbeitsdruck von 0,5 bis
3,0-MPa (5 bis 30 kp/cm2). In Abhidngigkeit von der Flughbhe wird ab ca. 2000 m bei der Atmung
Uber einen Lungenautomaten ein dosiertes Luft-/Sauerstoffgemisch zugefihrt.

Die Anlage kann technisch bis 12 km Héhe eingesetzt werden und flhrt in der Betriebsart "Ge-
misch” ab 9000 m nur noch reimen Sauerstoff zu. : 4

Es ist moéglich, die Atmung auch in niedrigen Héhen auf reinen Sauerstoff zu schalten. Im Not-
fall kann auBerdem Uber ein Notventil auf kontinuierliche Sauerstoffzufuhr lberg gangen werden.

Hauptbestandteile der Anlage
- Vorratsbehadlter (7,5 1)

- Sauerstoffgerdt KP-19
mit . Absperrventil
. Umschaltventil “"Gemisch"/"Sauerstoff"
. Notventil
. Manometer
. Fullstutzen

- Verléngerungsschlauch
-~ Maske KM-32 AG mit Mikrofon.

4.1.16.2. Betriebsbegrenzungen

- Arbeitsdruck 0,5 bis 3,0 MPa (5 bis 30 kp/cmz)

~ Benutzungsdauer in 6000 m 1:30 bis 1:50 Stunden

- Lufttemperatur +50 bis ~50 °¢c

- relative Luftfeuchte max. 98 % bei +20 °c t 5 %

- Die Anlage ist im Luftfahrzeug in den Halterungen befestigt.

- Ober den Fullstutzen kann der Vorratsbehidlter nachgefillt werden.

- Ein Wechsel der Vorratsbehdlter wdhrend des Fluges ist im Komplex mit dem Sauerstoffgerat
KP-19 méglich.

Warnung! Schmierstoff und Fette sind von der Anlage unbedingt fernzuhalten (Explosionsgefahr)!

4.1.16.3. Inbetriebnahme
1. Kontrollen
- Vollzahligkeit der Anlage

- Vorratskontrolle
Der Druck im Behdlter muB in Abhangigkeit von der Umgebungstemperatur betragen:

o Druck in kp/cm2

Umgebungstemperatur in "C normal minimal
-35 25 23
=25 26 24
-15 27 25
-5 ) 28 26
+5 29 27
+15 30 28
+25 31 29
+35 32 30

+45 33 31

~ Masken anpassen und anschlieBen’
- Hauptventil (schwarz) vor dem Flug 6ffnen, Notventil (rot) geschlossen
- Gemischhebel auf "Gemisch".
2. Benutzung
- Ab 3500 m Masken aufsetzen (Kdt. gibt dazu das Kommando).
~ Auf "Gemisch" schalten.

- Wéhrend der Atmung ist durch den Luftbildoperateur und durch den Steuermann periodisch
(bis zu einem Druck von 1,5 MPa (15 kp/cm2) alle 10 Minuten, darunter alle 5 Minuten)
- der Sauerstoffvorrat der eigenen und der Geré&te der Flugzeugfihrer zu kontrollieren.
Der 2. Flugzeugfihrer kontrolliert seinen Vorrat selbst.
Unter einem Druck von 1,5 MPa ist dem Kommandanten der Vorrat zu melden.

' 01.01.1985
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~ Beim Erreichen von 0,7 MPa (7 kp/cm ) Druck im Vorratsbehdlter ist die Arbeit abzubrechen
und der Hohenwechsel auf max. 4000 m vorzunehmen oder es ist ein Wechsel der Vorratsbehal-
ter vorzubereiten und bei einem Druck von 0,5 MPa (5 kp/cm2) abzuschlieBdn.

- Nach Beendigung der Benufzung sind die Masken in die Schutzbeutel zu legen.
Das Absperrventil ist zu schlieBen.

- Im Bordbuch ist die Benutzung der Sauerstoffanlage zu vermerken.

3. Flaschenwechsel (am Boden)
- Ventile schliefen
- Verléngerungsschlauch abnehmen
- Vorratsbehdlter aus Halterung nehmen und ablegen
- Vollen Vorratsbehdlter in Halterung einsetzen
- Verléngerungsschlauch anschliefBen
- Absperrventil 6ffnen
- Gemisch einstellen.

4. Nachfillen {am Boden)
-~ Schutzkappen entfernen
- Fullschlauch KSchA-11 und Fullstutzen kurz mit Sauerstoff spiilen
- Fullschlauch KSchA~11 am konischen Stutzen des Sauerstoffgerédtes anbringen
- Absperrventil am KP-19 6ffnan, danach das ventil der Spendsranlage langsam 6ffnen _
- Fillstand entsprechend Tabelle Pkt, 4,1,16,3,1, herstellen und am Manometer kontrollieren

- Ventil der Spenderanlage schlieBen
~ Ventil am KP-19 schlieBen

- Fullschlauch KSchA-11 trennen

= Schutzkappen aufsetzen.

5. Oberschlagsrechnungen
a) Sauerstoffvorrat im Behdlter

V02 Py VFl. X Pg1 . V02 - Sauerstoffvorrat
Vel - Behdltervolumen
PE1. - Behdlterdruck
b) Sauerstoffverbrauch
q02 = (P2 : P2) | Vel. | q02 - Sauerstoffverbrauch
At = Zeit der-Messung in min

c) Durchschnittsverbrauch von reinem Sauerstoff bei Gemischatmung

Héhe in m qo2 in 1l/min
4.500 ‘ 1 =-1,7
6.000 2,6 - 3,3
8.000 3,8 - 4,5

4.1.17. Stationdre Sauerstoffanlage
4.1.17.1. Beschreibung

Die Anlage dient der Versorgung der Besatzung bis zu einer Flughéhe von 6000 m. Es handelt sich
um eine kombinierte Hochdruck-/Niederdruck-Anlage. Auf einer im vorderen Gepdckraum angebrach-
ten Palette befinden sich 3 Sauepstoffvorratsbehélter, die mit einem Druck bis zu 15 MPa

(150 kp/cm?) gefillt werden. Der Druckminderer KP-15 reduziert den Druck auf den Arbeitsdruck
von 3,0 MPa (30 kp/cm2). Es kénnen lUber Lungenautomaten bis zu finf Besatzungsmitglieder mit
Sauerstoff versorgt werden.

01.01.1985
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Die Lungenautomaten ermdglichen drei Betriebsarten:

Gemisch" ~ ab ca. 2000 m wird bei der Atmung ein dosiertes Luft-Sauerstoff=~
Gemisch zugeflhrt;

reiner Sauerstdff" ~ bei Atmung wird reiner Sauerstoff zugefihrt;

Notversorgung" - kontinuierliche Zufuhr von reinem Sauerstoff

Fir jedes Besatzungsmitglied wird die normale Arbeit durch einen Lippenindikator sowie Uber die
Vorratsanzeige signalisiert.

Hauptbestandteile (Abb. 4.1.17/1)

1.
2.
3.
4.

O Oy O W,

10.
11.

Palette

FOllstutzen .
Hochdruckventil KP-2 MS

Manometer MA-250 KM
Reduzierventil KP-15

Manometer MA-60 K
Niederdruckventil KP-5
Sauerstoffmaske KM-32 mit Mikrofon
Lungenautomat K -24 M mit

. Umschlagventil "Gemisch"/“Sauerstoff"”
. Notventil

. Uberdruckhandregler
Lippenindikatorv
Sauerstoffvorratsbehdlter (8L)

4.1.17.2. Technische Daten der stationé&ren Sauerstoffanlage

1 Fullmengz der Behédlter 4380 1; nutzbar 3650 1
2 Fulldruck =25 -15 -5 +5 +15 +25 +35 Umgebungstemperatur
125 130 135 140 145 | 150 155 minimal o
[kp/cm ]
130 135 140 145 150 155 160 maximal
3 Druck des abgegebenen Sauerstoffs 3 bis'6 kp/ém2
4 Sauerstoffgehalt der o 2 4 6 8 Flughﬁhe[km]
Atemluft bei Stellung
"Gemisch" min. 20 30 35 50 70 % 02
max. 40 45 55 70 S0 % O2
4 Personen 5 Personen
Notzufuhr |{ 39 - 60 min 31 - 48 min
5 Max. Be- - . .
nutzungs- 100 %0, | 1 : 44 Std. 1 : 23 Std.
dauer 70 %0, | 226 std. 1 : 58 Std.
50 % 02 3 : 32 Std. 2 : 49 Std.
Einsatzbedingungen
1. Sauerstoffanlage 6l1- und fettfrei halten (Explosionsgefahr)
2. Arbeitsdruck 2,0 bis 3,0 MPa (20 bis 30 kp/cm2)
3. Lufttemperatur +50 °¢ bis -50 °c
4. relative Luftfeuchtigkeit max. 98 % bei 20 % X 5 %
5. Vor dem Abnehmen der Masken ist durch Ausatmen das Ventil der Lungenautomaten zu schlieBen
(Lippen am Indikator geschlossen), um ein Ausstrémen von Sauerstoff zu vermeiden.
6. Im Steigflug auf Héhen Uber 4000 m ist ab 3500 m die Maske aufzusetzen und zur Gemisch~

atmung Uberzugehen. - . .
Im Sinkflug kann ab einer Héhe von 4000 m und weniger Arbeit ohne Sauerstoffversorgung
fortgesetzt werden.

01.01.1985
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4.1.17.3. Inbetriebnahme

1. Vorflugkontrolle

- Fulldruck nach Uffnung des Ventils 3/2 an dem Manometer der Sauerstoffpalette prifen (bei
Unterschreitung des Mindestdruckes gem&B Pkt. 4.1.17.2 ist die Anlage aufzufiillen).

- Arbeitsdruck nach Offnung der Ventile 7/1 bis 7/4 an den Manometern der Arbeitsplétze
prifen.

-~ Ventile am Lungenautomaten K-24 M ilberprifen:
. Notventil auf "zu"
. Uberdruckhandregler auf "zu*
. Umschaltventil auf “Gemisch"”
. Stellung der Lippen am Indikator WK geschlossen.
-~ Prifung der Masken auf Vollzédhligkeit, AnschluB auf persénlicher Anpassung.

2. Benutzung wdhrend des Fluges
- Alle Ventile 3/2 und 7/1 bis 7/4 bleiben in gedffneter Stellung.

- Auf Anweisung des Kommandanten Masken aufsetzen ab 3500 m und Mikrofon an Sprechgeschirr
anschlieBen.

- Jedes Besatzungsmitglied ist selbst fiir die Uberwachung der Funktion seines Teiles der
Sauerstoffversorgungsanlage verantwortlich (Uberwachung des Lippenindikators, Sauerstoff-
druckes am Manometer und der Stellung der Bedienventile am Lungenautomat).

- Beim Erreichen von 2,5 MPa (25 Kp/cmz) Druck ist der Flug in der Héhe abzubrechen und der
Hohenwechsel auf max. 4000 m vorzunehmen.

- Nach Beendigung der Benutzung sind die Masken in die Schutzbeutel zu legen.
~ Nach der Landung sind die Sauerstoffventile zu schlieBen.

~ Im Bordbuch ist die Benutzung der Sauerstoffanlage zu vermerken.

3. Benutzung bei Rauch in der Kabine
- Bereitschaft der Anlage wie unter Pkt. 4.1.17.3. (1.) und (2.) beschrieben, herstellen
- Masken aufsetzen
- Umschaltventil am Lungenautomat auf 100 % O, stellen
~ Mikrofon an Sprechgeschirr anschlieBen.

4.1.17.4. Defekte

AuBere Erscheinung

des Fehlers Mégliche Ursachen Methode der Beseitigung
Erschwerte Atmung oder - Versagen des Lungen- ~ Notventil 6ffnen oder Hohen-
Sauerstoffmangelerschei- automaten wechsel H < 4000 m
nungen bei Benutzung der - 0,- Vorrat aufgebraucht - Héhenwechsel H < 4000 m
Masken 2

4.,1.18., Notsauerstoffausriistung
4,1,18,.,1, Beschreibung

Die Anlage dient der Versorgung von Besatzung und Passagieren bei Fligen bis 4000 m Héhe im
Bedarfs- oder Notfall. Sie ist nur in den Flugzeugen installiert, die nicht mit einer trans-
portablen oder stationaren Anlage geméB 4.1.16. bzw. 4.1.17. ausgeriistet sind. Die Anlage be-
steht aus einem Lungenautomaten KP-19 und einem Vorratsbehdlter KB=1. Sie entspricht im vollen
Unfang der im Pkt. 4.1.16. beschriebenen transportablen Anlage (mit Ausnahme des Behilters).
Die Notsauerstoffausristung ist in den betreffenden Flugzeugen in der Dunkelkammerablage

installiert.
4,1.,18,2, Technische Daten und Einsatzbedingungen

- Behélterinhalt: KB = 1 = 1,7 1
- Arbeitsdruck : 0,5 - 3,0 MPa (5 bis 30 kp/cmz)
- Benutzungsdauer: 13 bis 16 min in 6000 m

25 bis 42 min in 4000 m

- 50°C bis + 50°C
- relative Luftfeuchte: max., 98 % bei + 20°C (* 5°)
- Masse der Anlags: 11,5 kg

= Lufttemperatur :

01,09.1989 .
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4,1,18,3. Inbetriebnahme

Inbetriebnahme erfolgt im Bedarfs- oder Notfall. Die Bedienung des Lungenautomaten ist analog der
im Punkt 4,1.,16.3. beschriebenen.

Bei Notwendigkeit kann die Anlage aus der Halterung entnommen werden und am entsprechenden Ort
in der Kabine benutzt werden.

4,1.19. Das Versorgungssystem der Luftbildausriistung
~4.1.19.1, Beschreibung

Die Luftbildkameras werden vom Bordelektronetz durch den Schalter "AFA-Arbeit" in der Gruppe
"Spezialausristung"” am oberen Paneel versorgt. Der danebenliegende Schalter "AFA-Uberprifung"
ist zur Uberprifung der Funktionstiichtigkeit des Stromversorgungssystems am Boden bestimmt.

Bei Ausfall des Triebwerkes im Fluge mit eingeschaltetem Schalter “"AFA-Arbeit" wird die Strom-
versorgung der Luftbildkameras automatisch abgeschaltet, und die grinen Lampen am Paneel des
Operateurs verléschen. Dabei wird die Méglichkeit zum SchlieBen der Lukenklappen der vertikalen
Luftbildkameras (Versorgung durch die Notschiene) gesichert. Durch den Operateur ist der
Schalter der Klappen in die Stellung "Zu” zu stellen.

Nach dem SchlieRen der Klappen leuchten am Paneel des Operateurs die roten Signallampen.

Das nochmalige Uffnen der Klappen ist bei Einmotorenflug nicht mdglich.

l 4,1.19,2. Betriebsbegrenzungen
(Siehe Pkt. 4,1.19.1:)

Der Schalter "AFA-Uberpriifung"” muB sich wahrend des Flugverlaufes in der Stellung "Ausgeschal-
tet" befinden.

4,1.19,3, Inbetriebnahme

Arbeitsbedingungen N S, Handlun
(Etappen) otwendige Hand gen
Vorflugkentrolle Am oberen Paneel:
Akku I/II einschalten
AFA-Uberprifung einschalten
Antwort des Operateurs (ilber SPU) lber die Funktionstidchtigkeit
der Versorgung anfordern.
Beendigung der Uberprifung
Am oberen Paneel:
AFA-Uberprifung ausschalten
Beim Flug vor dem Beginn Am oberen Paneel:
der Luftbildaufnahme AFA-Arbeit k einschalten
Nach Beendigung der Am oberen Paneel:
Luftbildaufnahme

AFA-Arbeit ausschalten

4,1,19.4. Defekte

Wird nach der Sammlung von Erfahrungen erarbeitet.

01.09,198%
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Flugbetrieb

Ubernahmekontrolle - Kontrolle der technischen Bereitschaft
durch die Besatzung

Allgemeines

Kontrollinhalte

Kontrollblatter

Allgemeines

Kontrollblatt des Kommandanten (LP)

Kontrollblatt des 2. Flugzeugfihrers (RP)

Kontrollkarte
1. Allgemeines
2. Inhalt der Kontrollkarten
3. Nachflugkontrolle durch die Besatzung

Rollen

Allgemeines

Durchfihrung des Rollens

Mandvrieren

Rollen auf Rollbahnen mit niedrigen Reibungskoeffizienten

Start

Allgemeines

Normalstart

Start mit Wassereinspritzung
Start bei Seitenwind

Start bei Rickenwind

Start bei Matsch auf der SLB
Start unter Vereisungsbedingungen

Steigflug
Steigflug mit zwei arbeitenden Triebwerken

Reiseflug

Allgemeines

Kontrolle der Leistungsstufen

Besonderheiten der Flugdurchfihrung bei Turbulenz
Flug unter Vereisungsbedingungen

Besonderheiten der Nutzung bei Luftbildaufnahmen

Sinkflug

Allgemeines
Sinkflugzusténde
Sinkfluggeschwindigkeiten
Flug in der Wartezone

.
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Landeanflug
1. Allgemeines
2. Steuertechnik
3. Durchstarten
4
5

N DN N DN NDNONONNDNDN ;\)NNI\)NI\J NN DRRONORNND DN DNRDNONNNRODNON DRNRDRON DO DO DN NN

Landeanflug unter Vereisungsbedingungen
Landeanflug nach IFR

0. Landung

.2.10.1. Steuertechnik

.2.10.2. Landung bei Seitenwind

.2.10.3. Landung bei Rickenwind

.2.10.4. Landung unter Vereisungsbedingungen

.2.10.5. Landung bei Matsch und Schnee auf der SLB

.2.10.6. Landung mit nicht ausgefahrenen Landeklappen

.2.11. Werkstatt— und Prifflige

.2.11.1. Inhalt und AnlaB von Flugprifungen

.2.11.2. Protokoll eines Pruffluges

.2.12. Anleitung zur Einstellung der Signalisation fir die
Abkippgeschwindigkeit

.2.12.1. Einstellung der Signalisation

.2.12.2 Kontrolle der Einstellung der Signalisation

.2.13. Verzeichnis der zuldssigen Defekte, mit welchen der Flug

bis zum Heimatflugplatz durchgefiihrt werden kann
Festlegungen zur Verwendung des Verzeichnisses
Verzeichnis der Defekte

W N
NP

NN DN
AN
I
N

Uber fihrung des Flugzeuges
4.1. Uberflhrung mit einem abgestellten Triebwerk
4.2. Uberfihrung mit ausgefahrenem Fahrwerk

BRA AN B BN A BBD AADNRADD RADADRAD DEARNAD ARBADMD AAADNBRADMDEDN AADAD DRADADN DMBRANDBNA AN
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4.2. Flugbetrieb
4.2.1. Ubernahmekontrolle - Kontrolle der technischen Bereitschaft durch die Besatzung
4,2,1.1. Allgemeines

1.

Die Ubernahmekontrolle ist in der vorgeschriebenen Reihenfolge (Rundgang entsprechend

Abb. 4.2.1/1) durchzufihren.

2. Bei einem kurzzeitigen Abstellen des Flugzeuges (bis 15 Minuten) werden die mit dem Zeichen o

. in der Kontrolliste aufgefilhrten Flugzeugteile nur kontrolliert, wenn es dazu wihrend des
vorangegangenen Fluges Beanstandungen gab.

3. Vor der Durchsicht ist zu kontrollieren, daB:

- am Flugzeug Feuerléschmittel vorhanden sind und unter den Rédern des Hauptfahrwerkes die
Bremsklétze liegen,

~ alle VerschluBteile und Bezilige vom Flugzeug abgenommen sind,

- im Winter die Oberflédchen des Flugzeuges, die Luftschrauben, die Kabinenfenster, die Be-
festigungspunkte der Ruder, die Antennen und Staurohre frei von Eis, Schnee und Reif sind.
Wurde wéhrend der Vorflugkontrolle Eis, Schnee und Reif vom Flugzeug entfernt, sind die
Sauberkeit des Flugzeuges sowie der volle Ausschlag der Ruder, Trimmer und Landeklappen
zu ﬂberprﬁfen.

- im Winter bei AuBenlufttemperaturen unter -20 °C die Triebwerke vorgewdrmt sind.

4.2.1.2. Kontrollinhalte
Nr. laut ‘Flugzeugteil Kontrolle/Tatigkeit
Abb. 4.2.1/1
1 Rumpfvorderteil
. Scheinwerferverkleidung, -ver- Keine Beschédigungen
glasung ]
. Lukendeckel Sicherer VerschluB
. stat. Druckgeber links, rechts Bohrungen frei
. Kabinenverglasung unversehrt, sauber
Belliftungseintrittsteil frei, keine Fremdkérper
. fester Vereisungsanzeiger keine Beschédigungen
2 Bugrad
. Landegesténge Keine Besch&digungen
Reifen Luftdruck (nach Eindriicktiefe)
keine Beschédigungen
. StoBRdampfer _ nicht voll eingedrickt
3 Gesamtdruckgeber links
. Hille des Gesamtdruckgebers abgenommen
. Eingangs- und Drainagebohrungen keine Verstopfungen
4 Linkes Triebwerk
. Verkleidung sicherer VerschluB
Luftschraubenbléatter keine Beschéadigungen
Luftschraubennabe kein Austritt von Schmierstoff
. Triebwerksdeckel abgenommen
. Lufteingangsteil keine Fremdkdrper
. Kraftstoffprobe kein Wasser
5 Linkes Hauptfahrwerk
. Gesténge keine Besch&édigungen
Reifen Luftdruck (nach Eindrucktiefe)
keine Beschadigungen
Kabel des Trégheitsgebers keine Beschédigungen
. LB-Visier Fotoluken eingebaut, keine Besch&digungen
01.01.1985
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Nr. laut
Abb. 4.2.1/1

Flugzeugteil

Kontrolle/Téatigkeit

6

10
11

12

14

15

1)

01.01.1985
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Linker Tragfligel

. Gummiteile des Enteisungssystems

.. Kompensations- und Landeinter-

~zeptoren
. Endkappe

. Hinterkanten der Querruder und
Landeklappen

. Steuergestinge fur Querruder und
Landeklappen

. Ruderscheren
. Deckel der KS=-Einfilléffnung

Leitwerk

. Gummiteile des Enteisungssystems
. Hinterkanten der Ruder

. Steuergestdnge der Ruder

. Ruderscheren

. Fotoluken fir Schragaufnahmen

Rechter Tragfligel

Rechtes Hauptfahrwerk

Wasserpumpe
Wassertank

_ Rechtes Triebwerk

Notausgang

Gesamtdruckgeber rechts

Flugzeug

Passagierkabing
. Toilette

. Laufer, Sitzbezige, Anschnallgurt

Schwimmwesten 1)
Sauerstoffausristung 1)

. Befestigung aller Ausriistungs-
gegenstande und Fracht -

Cockpit

Fremdkérper

Kabine

Ausristung, Geréte
Cockpitscheiben

Umschalter dynamischer Druck
Umschalter statischer Druck
Notbeleuchtung

Sauerstoffausristung 1)

nur, wenn Mitnahme entsprechend der Vorschrift

Keine Beschddigungen

vollsténdiges Anliegen
keine Beschddigungen

keine Beschédigungen

keine Beschédigungen
abgenommen
sicher verschlossen

keine Beschadigungen -
keine Beschadigungen
keine Beschddigungen
abgenommen

wie linker Tragfligel

wie linkes Hauptfahrwerk
Einstellung der Fdrderstufe
Betankungsmenge

wie linkes Triebwerk
verschlossen
wie Gesamtdruckgeber links

Keine Querneigung

Wasserfillung des Behédlters im Wasch-~

tisch
unversehrt, sauber

entsprechend der Anzahl der Passagiere

einsatzbereit

befestigt

entfernt

sauber

unbeschédigt

sauber, unbeschédigt
Haupt

geschlossen

aus

einsatzbereit

gefordert ist.
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2;6.13?;.1/1 Flugz?ugteil Kontrolle/Tétigkeit
15 Cockpit
alle Plomben, besonders fur
Sonderleistung unbeschadigt
Sfartregulierungsanschlag vordere Stellung, gesichert
Notausstieg verriegelt
Berichtigungstabellen vorhanden

Héhenmesser QFE eingestellt
Borduhr Zeit eingestellt,
Fahrwerkshebel aus, gesichert
Landeklappen ein

hydraulische Notsysteme aus

Standbremse aus

Schutzkappe Anlasser, Kaltdurch-

drehen, Wassereinspritzung geschlossen
Ruderarretierung eingesetzt

alle Schalter aus

Anmerkung: Die weitere Kontrolle der Einsatzbereitschaft des Cockpits hat entsprechend den
Kontrollblattern des Kommandanten (LP) und des 2. Flugzeugfihrers (RP) sowie der
Kontrolluberprufungskarte laut den Abschnitten "Vor Anlassen der Trlebwerke" und
“Vor Rollbeginn” wahrend der Inbetriebnahme zu erfolgen.

4.2.2. Kontrollblétter
4.2.2.1. Allgemeines
1. Die Kontrolldurchsicht besteht aus verbindlichen technologischen Opératlonen, die vom Kom-

mandanten (LP) und dem 2. Flugzeugfiihrer (RP) entsprechend ihrer Dienstpflichten auf dem
jeweiligen Abschnitt der Flugetappe durchgefihrt werden missen.

2. Der Inhalt der Kontrolldurchsicht wird anhand eines Kontrollblattes fir den Kommandanten
(LP) und eines Kontrollblattes fir den 2. Flugzeugfihrer (RP) angegeben.

"3. Die Kontrolldurchsicht hat in der Reihenfolge, wie sie auf dem Kontrollblatt angefliihrt ist,
zu erfolgen.

4.2.2.2. Kontrollblatt des Kommandanten (LP)
1. Vor Anlassen der Triebwerke

- Verteilung und Befestigung der Beladung kontrolliert
- Flugzeugfihrersitz eingestellt
- Anschnallgurte angelegt

- Géngigkeit der Flugzeugsteuerung kontrolliert

- geschlossene Stellung "Heizung" (unten) kontrolliert

- Fahrwerk befindet sich in Stellung "Ausgefahren" und

ist gesichert prifen
- richtige Anzeigen und Stellungen der Bedienelemente

der Feuerldschanlage, der Brandsignalisation, Funktion

der Signaltafeln, Signalisation und Steuerung des Seéi-

tenrudertrimmers kontrolliert
=~ Schreiben der Nullinie "SARPP" durchgefihrt

. 01.01.,1985
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Abb. 4.2.1/1 Ubernahmekontrollgang

2. Vor Rollbeginn

Einstellen des Anschlages Startleistung
Haupthorizont und Wendezeiger
Funkhdhenmesser

Stellung des -Umschalters auf linken IKU-1A
Anlage SP-~50/1ILS

Druck im Bremsakku
richtige Arbeit der Bremsen

Lande~ und Kompensationsinterzeptoren,
autematische Segelstellung

Bugradsteuerung (Handsteuerung)

Hohentrimmer

Neutralstellung Seitentrimmer und Quertrimmer
Kinstlicher Horizont links und Reserve
Verléschen der Signalisation "Kreiselgeber"”
Schﬁbumkthsperre

Stromkreis der Interzeptorenbet&tigung

01.01.1985
Ausgabe: 1

eingestellt
eingeschaltet
kontrolliert
kontrolliert
eingeschaltet

Betriebsart und Frequenz

eingestellt

. kontrolliert

kontrolliert

Bereitschaft
kontrolliert
eingestellt
kontrolliert
entblockiert
kontrolliert
entsichert
kontrolliert

hergestellt
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Einmal zu Beginn des Flugtages

- Automatische Segelstellung
- Begrenzungssystem "ZEBO™ links, rechts

4.2.2.3. Kontrollblatt des 2. Flugzeugflihrers (RP)
1. Vor Anlassen der Triebwerke
- Tlire geschlossen und verriegelt
- Bordokumente komplett
- Flugzeugflihrersitz
- Anschnallgurte
- Spannung der Bordakkumulatoren
- Blockierung der Umformer in der Stellung Automat
- Akku und Umformer 36 Volt

~ Alle Sicherungsschalter in der Gruppe “"Automatische
Sicherung”, "SPU-I" und II, UKW-1 und MKR, Anlassen
"ZEBO", KS-Pumpen- und SARPP

- KS-Menge lt. KS-Mengenanzeige

- Drosselhebel guf Leerlauf und Luftschraubenhebel in
Segelstellung

- Schubumkehrsperre

- Stopphdhne in geschlossener Stellung
- Sicherung des Notausstiegs

- Standbremse

~ linke UKW=Station, SPU

- Lichtfilter der Signalisation in &uBerster gedffneter
Stellung

Nach Befehl des Kommandanten zum Anlassen:

- Sicherungsschalter SPU I/II, UKW 1

- Sicherungsschalter SPU II, MKR

- Anlassen der Triebwerke

2. Vor Roilbeginn
- AuBenbordstromquelle entfernt
~ Blockierung der Horizonte

- Umformer 115 V, Reservehorizont, SPU I/II, UKW I/11,
ARK I/11, SP-50, MKR, RW, GMK, Segelstellung/Kompen-
sationsinterzeptoren, Majak, B3M, CO-70

analog nur SPU II/UKW II
- KreiselkompaB
- Stellung des Umschalters auf rechten IKU-1A
= Funkkompasse

- Frequenz ARK (Fernfunkfeuer und 1. Ansteuerungsfunk-
feuer bzw. Nahfunkfeuer)

- Hauptschalter der pneumatischen Enteisung "AUS"
~ Eingangstir geschlossen

- Begrenzungssystem "ZEBO"

- Signaltafel

~ Horizont = rechts =

- Standbrémse

= Schubumkehrsperre
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kontrolliert
kontrolliert

kontrolliert
kontrolliert
eingestellt
angelegt
kontrolliert
kontrolliert
eingeschaltet

eingeschaltet
kontrolliert

kontrolliert
vorgelegt
kontrolliert
entriegelt
gebremst

.eingeschaltet

kontrolliert

eingestellt

ausgeschaltet ( —e 0940)
ausgeschaltet (1001 —e )
durchgefihrt

kontrolliert
kontrolliert

eingeschaltet { —e= 0940)
—— 1001

kontrolliert

kontrolliert

kontrolliert

eingestellt
kontrolliert
kontrolliert
abgeschaltet
eingeschaltet
entblockiert
gelost
entsichert

01.01.1985
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4.2.3. Kontrollkarte
4.2.3.1. Allgemeines

1. Die Kontrollkarte stellt ein Dokument dar, das durch zusédtzliche Kontrolle der entschei~

densten Operatidnen, die die Bereitschaft der Besatzung fur den nachsten Flugabschnitt bzw.

die néchste Flugetappe:-bestimmen, zur Erhdhung der Flugsicherheit beitrégt.

2. Die Kontrollen nach der Kontrollkarte sind Pflicht.

3. Die Kontrollkarte gehdrt zur Flugzeugausrlstung. Fliige ohne diese Karte an Bord sind ver-

boten.

4. Die Kontrolle nach der Kontrollkarte beginnt fur den entsprechenden Flugabschnitt auf Kom-
mando des Kommandanten. Der 2. Flugzeugfilhrer liest die Punkte des Abschnittes laut vor.

5. Das Verlesen des Abschnittes beginnt:
a) "Vor dem Anlassen der Triebwerke™”

unmittelbar nach der Durchflihrung der Handlungen entsprechend der Anleitung und Bereit-

schaftsmeldung der Besatzung zum Anlassen der Triebwerke
b) "Vor dem Rollen"

unmittelbar nach dem Anlassen der Triebwerke
c) "Beim Rollen”

beim Geradeausrollen, wenn keine Hindernisse vorhanden sind, die erhéhte Aufmerksamkeit

erfordern
d) "An der Vorstartlinie", "In der Halteposition"
vor Einholen der Erlaubnis zum Rollen zur Startlinie
e) "An der Startlinie"
vor Einholen der Starterlaubnis
f) "Nach dem Start"
nach Passieren der Ubergangshohe
g) "Vor dem Sinkflug aus der Staffelungshéhe"
vor dem Einholen der Erlaubnis zum Sinken
h) “Nach Obergang auf Platzdruck”

nach Erhalt der Angaben zum Sinken nach dem Platzdruck (beim Fliegen der Platzrunde und
beim wiederholten Landeanflug/nach dem Obergang in die zweite Runde/nach dem Ausleiten

der zweiten Kurve)
i) "Vor der dritten Kurve"

entweder auf einer Entfernung von 15 km oder zu Beginn der 3. Kurve muB dieser Abschnitt

vorgelesen sein
j) "Vor Einflug in den Gleitweg"

unmittelbar nach Ausleiten der 4. Kurve oder beim Landeanflug "Aus der Geraden” vor dem

Obergang in den Gleitweg auf einer Entfernung nicht unter 3 km.

Anmerkung: In den einzelnen Spalten der Kontrollkarten sind abgeklrzt die fir die Oberprifung

des jeweiligen Punktes Verantwortlichen aufgefihrt.

4.2.3.2. Inhalt der Kontrollkarten

Gegenstand der Kontrolle Meldeform

wer meldeﬁ

1. Vor Anlassen der Triebwerke

1, Uberprifung linkes Kontrollpult durchgefihrt
24 SA "Umformer”, "Anlassen", “ZEBO",
"KS~-Pumpen” eingeschaltet
3. Drosselhebel,  Schubumkehrsperre Leerlauf, vorgelegt
4, Luftschraubenverstellhebel Segelstellung
5, Stopphdhne, Sicherung geschlossen,
entsichert

6, Brandhéahne geéffnet

7. TW=Geréate kontrolliert
8, Standbremse eingeschaltet
9, SARPP eingeschaltet
10, Schreiber des Hohenruderausschlages durchgefihrt
11, elektr, Sicherung eingebaut
12, SA SPU I (II), UKW I, (MKR) ausgeschaltet
12, Majak eingeschaltet

( )} 11% Serie: nur diese SA ausschalten

01.01.1985
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Gegenstand der Kontrolle

Meldeform

|

wer meldet

2. Vor Rollbeginn

1.
2.
3.

7.
8.
9.
10.
11.
12.
13.

14.
15.
16.
17.
18.
19.
20.
21.
22.
23,

24.
25,
26.

Transponder
Funkhdhenmesser
SP-50/ILS

Radiokompasse

Kurssystem

Lande- und Kompensationsinterzeptoren
autom. Segelstellung

Hohentrimmer

Seiten~ und Quertr .mmer
Pneumatisches Enteisungssystem
Kraftstof fpumpen
Kraftstoffdruck
Kraftstoffringverbindung
Kraftstoffmenge

Eisabscheider

Drehender Vereisungsanzeiger
AuBenbordstromquelle

Eingangstiir

Drosselhebelanschlag fir Startleistung
Begrenzungssystem "ZEBO"

Druck im Bremsakku

Bugradsteuerung

Signaltafel

Horizonte

Schubumkehrsperre
Standbremse
Majak

3. Beim Rollen

1.
2.
3.

4. An
1.

2.
3.
4,
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Bremse
Umkehrschub
Wendezeiger

der Vorstartlinie/Halteposition
Borduhr

Triebwerksparameter
Landeklappen
Heizung

in-Bereitschaft
ein, kontrolliert

eingeschaltet
Betriebsart ...
Frequenz ...
eingestellt

eingeschaltet

ARK-1: Fernfunkfeuer

ARK-2: Nahfunkfeuer oder
erstes Ansteuerungs-
funkfeuer

Obereinstimmung
Haupt~ und Reserve-
Kreiselaggregat

Bereitschaftsstellung
hergestellt, LI Oberprift

neutral

Ausschalter ausgeschaltet
eingeschaltet

normal

leuchtet nicht

links ......Jd. kg
rechts ....... kg

eingefahren
einschalten
getrennt
geschlossen
eingestellt
abgeschaltet
kontrolliert
auf "Hand"
eingeschaltet

linker und Reserve
entblockiert

rechts:
entblockiert

entsichert
entbremst
eingeschaltet

Uberprift
Uberprift
Uberprift

abgestimmt
Zeit ...coe..
in der Norm
15°

geschlossen

1.
1.
2.
2.
2.
2.

2.

2.
2.
2.
2.
2.
2.
1.
2.
2.

2.
2.
2.

1.
2.
2.

2.
1.

2.
2.
1.

FF
FF
FF

FF

FF

FF

FF
FF
FF
FF
FF
FF

FF

FF
FF
FF
FF
FF
FF
FF
FF
FF

FF

FF
FF
FF

FF
FF
FF

FF
FF

FF
FF
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Gegenstand der Kontrolle

Meldeform

wer meldet

5.

An
1.
2.
3.

4.
5.
6.
7.
8.

der Startlinie
Bugradsteuerung
Automatische Radentbremsung
Horizonte

Anzeigegeréate
Kurssystem '
Staurohrheizung
Scheinwerfer
Transponder

Nach dem Start

1.
2.
3.
4.
5.

10,

Fahrwerk

Lanaeklappen

Nennleistung (Dauerleistung)
Schubumkehrsperre
Begrenzungssystem "ZEBO”

Anschlag "Startleistung”

Signaltafel fur Kabine

Lande~ und Kompensationsinterzeptoren
Landescheinwerfer -
Hohenmesser auf STD

7. Vor dem Sinkflug aus der Staffelungshdhe

1.
2.

6.
7.

Anflugschema
Landeanflugdaten

. Signaltafel

Interzeptoren, autom. Segelstellung

(Lande-~ und Kompensationsinterzeptoren)
. SP-50/1LS '

Bugradsteuerung
Automatische Radentbremsung

Nach Obergang auf- Platzdruck (TL)

1.

2.

3.
4.

Hohenmesser

Funkhdhenmesser

Radiokompasse
Anschlag "Startleistung"

Vvor 3. Kurve (nach. Ausfahren Fahrwerk)

1.
2.

3.
4.
5.

Begrenzungssystem "ZEBO"
Lande- und Kompensationsinterzeptoren

Fahrwerke
Druck im Bremsakku

Linke Hauptbremse
Rechte Hauptbremse

01.01.1985
Ausgabe: 1

auf "FuBsteuerung"
eingeschaltet

links und Reserve
kontrolliert

rechts kontrolliert
Uberprift ,

MK-Start links und rechts
eingeschaltet
eingeschaltet

einschalten

eingefahren

eingefahren

eingestellt

vorgelegt

eingeschaltet .
duBere vordere Stellung
ausgeschaltet

auBer Bereitschaft
ausgeschaltet
eingestellt

Kenntnisse vorhanden

Anflug Fernfunkfeuer:
m ...

Nahfunkfeuer:
m ...

eingeschaltet
Bereitschaft hergestellt

Betriebsart
Frequenz ........
eingestellt

"FuBsteuerung" ein
eingeschaltet

eingestellt auf

eingestellt auf
Platzrunde

abgestimmt

eingestellt auf Temperatur

und Druck des Platzes

ausgeschaltet

Bereitschaftslage
kontrolliert

ausgefahren

2.
2.

2.
2.
2.
2.

2,

2.
2.
2.

1.
2.
2.

2.
2.

2.
2.

1.

FF
FF
FF

FF
FF
FF
FF
FF
FF

FF
FF
FF
FF
FF
FF
FF
FF
FF

FF
FF

FF
FF

FF
FF
FF

FF

FF

FF

FF
FF

FF
FF

FF

FF
FF

FF
FF

FF
FF

(LP)
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Gegenstand der Kontrolle Meldeform . __wer meldet

10. Vor Eiﬁflug in den Gleitweg

1. Funkhdhenmesser Entscheidungshéhe
elngestellt 1. FF (LP)
2. Landeklappen 15° 2. FF
3. Luftschraubenhebel (200 m) kleine Steigung 2. FF
4, Scheinwerfer eingeschaltet . 2, FF

11. Uber SLB-Schwelle

Nach Einnahme DH-Leerlauf
Schubumkehrsperre entsichert 2. FF

4.2.3.3. Nachflugkontrolle durch die Besatzung

Nach dem Rollen zum Standplatz, dem Abstellen und Anbringen der Sicherungen ist eine &uBere
Sichtprifung des Flugzeuges vorzunehmen.

1. Der 2. FF kontrolliert die Zelle des Flugzeuges, die Luftschrauben, die Antennen vom Boden
aus und Uberzeugt sich, daB keine &uBeren Beschiddigungen vorhanden sind.

2. Der Kommandant kontrolliert das Fahrwerk auf &uBere Beschaddigungen und nimmt die Meldung
- des 2. FF Uber das Resultat seines Rundganges entgegen.

4.2.4. Rollen

4.2.4.1. Allgemeines

1. Das Rollen unter Verwendung der Bugradsteuerung kann nur vom linken Flugzeugfihrersitz er-
folgen.

2. Vor Rollbeginn sind folgende Tatigkeiten auszufihren:
a) entsprechend dem Kontrollblatt (siehe 4.2.2.)
b) entsprechend der Kontrollkarte (siehe 4.2.3.).

4.2.4.2. Durchfiihrung des Rollens

1. Der Umschalter BUGRADSTEUERUNG ist auf HAND umzustellen. Dabei muB das Leuchtfeld HAND-
STEUERUNG auf der Signaltafel brennen.

2. Mit dem Beginn der Bewegung des Flugzeuges ist die Funktion der Bremsen vom linken und rech=-
ten Sitz zu uUberprifen.
Bei Funktionsstérung der Bremsen sind die Triebwerke sofort abzustellen. Mit Hilfe der ein-
satzbereiten Bremse (erkennbar am Manometer) ist zu bremsen und die Ursache des Fehlers zu
klaren.

Achtung! Ein Start mit defekten Bremsen ist verboten.

3. Zur Verbesserung der Rundsicht kdnnen beim Rollen ein oder beide Schiebefenster des Cock-
pits ge6ffnet werden.
Der zweite Flugzeugfihrer (RP) beobachtet die Hindernisfreiheit des vorderen und rechten
Sektors, der Kommandant (LP) den linken Sektor der Rollzone.

4. Vor dem Rollen in die Startposition ist das Bugrad langs der Start- und Landebahn zu stel-
len, und der Umschalter BUGRADSTEUERUNG ist auf "FUSSTEUERUNG" umzuschalten, dabei muB das
Leuchtfeld "FUSSTEUERUNG" auf der Signaltafel leuchten.

Anmerkung: Bei Nichtleuchten des Leuchtfeldes wird das Seitenruder nach rechts und links ausge-
lenkt. Nach.dem Leuchten des Leuchtfeldes sind die Pedalen in die Neutralstellung
zu bringen und eine kleine Strecke weiterzurollen, um sich davon zu lberzeugen, daf
das Bugrad des Flugzeuges gerade steht (ohne Winkel zur L&ngsachse der SLB).

4.2.4.3. Mandvrieren

Fir die Drehung um 180° mit Anwendung der Radbremsen bei eingeschalteter Handsteuerung des Bug-
rades ist ein freier Raum von mindestens 27 m Breite erforderlich.

4.2.4.4. Rollen auf Rollbahnen mit niedrigen Reibungskoeffizienten
Das Rollen erfolgt mit eingeschaltetem Notsteuerkreis der Triebwerke folgendermaBen:

1. Luftschraubenverstellhebel beider kleine Steigung
Luftschrauben
2. Triebwerksleistungshebel beider Triebwerke Leerlauf
3. Sicherungsautomat "Isolierventil” beider
Triebwerke eingeschaltet
01.01.,1985
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Abb. 4.2.4/1 Schema der Bewegung der Hauptpunkte des Flugzeuges bei einer
Kurve mit minimalem Radius

4. Hebel der Stopphéhe beider Triebwerke einstellen auf eine Drehzahl des Gaser-
zeugers von 62 bis 63 % )
Achtung! Die Einstellung dieser Drehzahl muB sofort nach Einschalten des Sicherungsauto-
maten “"Isolierventil" erfolgen.
Der Betrieb der Triebwerke mit einer Drehzahl des Gaserzeugers unter 60 % ist

unzuldssig!
5. Triebwerksbedienhebel beider Triebwerke vom Anschlag “Leerlauf" ldsen und im
~-Bereich den erforderlichen Schub ein-
stellen

Anmerkung: Wenn es erforderlich ist, die Triebwerksleistung kurzzeitig zu erhohen, dann
verbleibt der Triebwerksleistungshebel in Leerlaufstellung, und durch unverziig-
liche Verschiebung der Bet&dtigungshebel der Stopphdhne nach vorn wird die
erforderliche Leistung eingestellt.

Danach ist die Drehzahl des Gaserzeugers auf 62 bis 63 % zurickzunehmen.

Nach dem Rollen auf der SLB

6, Triebwerksleistungshebel beider Triebwerke Leerlauf
7. Sicherungsautomat "Isolierventil” beider abschalten
Triebwerke (Kontrolle anhand Verldschen der Signali-

sationen “"Isolierventil” an der Signali-
sationstafel)

8. Betdtigungshebel der Abstellventile beider 6ffnen
Triebwerke (am Zwischenanschlag)

Die Anwendung dieser Rollmethode erfolgt nach Einschétzung des Kommandanten.

01.09,1989
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4.2.5. Start

4.2.5.1. Allgemeines

1. Vor dem Start sind alle Tétigkeiten auszufilhren, die in den Abschnitten der Kontrollkarten
vorgesehen sind:
a) in der Halteposition
b) vor dem Start.

2. Zur Gewdhrleistung der erforderlichen Startleistung der Triebwerke und dem festgelegten
Steigfluggradienten bei einer Lufttemperatur iUber +21 °C (iber +23 9C ab 1013 ——3» )
kann das im Flugzeug installierte Wassereinspritzsystem benutzt werden.
Die Wahl der Férderstufe fir die Wassereinspritzung erfolgt in Abhangigkeit von Lufttempers-~
tur und Luftdruck auf dem Flugplatz entsprechend der Abb. 4.1.5/1.

3. Der Start ist mit geschlossener Heizung und eingefahrenen Eisabscheidern, d. h. ohne Luftent-
nahme aus den Triebwerksverdichtern durchzufihren.

Anmerkung: Detaillierte Angaben zur Luftentnahme beim Start sind im Punkt 2.9.2. gegeben.

4.2.5.2. Normalstart
Nach Erhalt der Starterlaubnis gibt der Kommandant den Befehl:
"WIR STARTEN, UHREN BETATIGEN"

und betatigt selbst seine Uhr.
Danach sind folgende Tatigkeiten durchzufihren:

1. Bel angebremsten Fahrwerksrédern wird durch langsames Verschieben der Drosselhebel die Lei~
stung der Triebwerke so weit gesteigert, daB das Flugzeug bei dem jeweiligen Zustand der
Start- und Landebahn gefahrlos im Stand gehalten werden kann.

2. Der zweite Flugzeugfihrer meldet “PARAMETER DER TRIEBWERKE IN DER NORM".

3. Die Bremsen sind zu losen, und die TW-Leistung ist auf Startleistung zu erhohen. Der zweite
Flugzeugfuhrer hat die Einhaltung der zuldssigen Parameter fir die Startleistung zu gewdhr-
leisten. Das Flugzeug wird bis IAS=145 km/h (bzw. 150 km/h fir Flugzeuge mit max. Startmasse

6000 kg) auf drei Punkten gehalten.

Anmerkung: Auf einem unbefestigten Flugplatz kann durch mé&Biges Anziehen der Steuersiule
eine Entlastung des Bugfahrwerkes und damit eine Minderung der StéBe erreicht

werden., :

4, Bei einer Geschwindigkeit von IAS=145 km/h bzw. 150 km/h fiur die Flugzeuge mit max. Start-
magse 6000 kg wird durch Heben des Bugrades um einen Langsneigungswinkel von hdchstens
10~ das Flugzeug vom Boden abgehoben.

5. Nach dem Abheben wird eine Bremsung der Rader vorgenommen und in einer HGhe von 3 bis 5 m
das Fahrwerk eingefahren.

6. Der Steigflug beginnt bei einer Geschwindigkeit von mindestens IAS=170 km/h bzw. 175 km/h
fir Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kg.

7. In einer Héhe von mindestens 120 m Uber der Flugplatzhdhe werden die Landeklappen einge-
fahren, die Fluggeschwindigkeit wird auf IAS= 220 km/h bzw. 225 km/h fiur Flugzeuge mit max.
Startmasse 6000 kg erhoht,

8. Der zweite Pilot hat wahrend des Starts auf die Betriebsparameter der Triebwerke, die Flug-
geschwindigkeit und -héhe sowie auf die Lage des Flugzeuges zu achten und warnt unverzlg-
lich den Kammandanten bei Abweichungen vom festgelegten Flugzustand.

9. Mit Erreichen einer Hohe von 400 m Gber der Flugplatzhéhe wird die Leistungsstufe der Trieb-
werke auf maximale Reiseleistung verringert.

Achtung! Die Verringerung der Leistungsstufe der Triebwerke beginnt mit einer Verringerung
des Drehmomentes auf hdéchstens 90 %. Danach wird die Drehzahl der Luftschraube
auf 1900 min~1 eingestellt.

10. Der zweite Flugzeugfihrer meldet: "PARAMETER DER TRIEBWERKE IN DER NORM".

11. Das Begrenzungssystem (ZEBO) wird links und rechts bei Flughshen liber 400 m eingeschaltet,
bei Flughéhen unter 400 m blgibt es ausgeschaltet.

12. Bei Nutzung des verstellbaren Anschlages flr die Startleistung ist dieser in die vordere
Endstellung zu bringen.

13, Das System der Kompensationsinterzeptoren und Landeinterzeptoren wird aus der Bereitschaft
genommen,

14, Bei Bedarf wird das Heizungssystem der Kabine gedffnes und eingestellt, Es ist zu kontrol=-
lieren, daB die Temperatur zwischer den Turbinen 690 °C nicht ibersteigt,

15, Der Sicherungsschalter Leuchtfeld wird ausgeschaltet,

4,2,5.3, Start mit Wassereinspritzung
Anmerkung: Detaillierte Angaben zur Vorbereitung des Flugzeuges auf einen Start mit Wasserein-
spritzung und zur Bedienung des Wassereinspritzsystems sishe Punkt 4.1.5,

Nach Erhalt der Starterlaubnis gibt der Kommandant das Kommando: "WIR STARTEN, UHR BETATIGEN"
und betatigt selbst seine Uhr, Danach ist folgendes erforderlich: 01,09,1989
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1. Bei gebremsten R&dern ist durch langsames Verstellen des Drosselhebels die Triebwerkslei-
stung so zu erhdhen, daf das Flugzeug sicher mit den Bremsen (entsprechend dem jeweiligen
SLB-Zustand) gehalten werden kann.

2. Der zweite Flugzeugfihrer hat nach Erreichen von Mp 2 ©60 % die Klappe WASSEREINSPRITZUNG
am vorderen Bedienpult zu dffnen und die Wassereinspritzung einzuschalten. Die Klappe iber
den Knépfen zum Einschalten und Ausschalten der Wassereinspritzung ist fiir den Fall eines
Iriebwerksausfalls und notwendigen schnellen Ausschaltens der Wassereinspritzung offen zu

assen.

3. Nach Aufleuchten des Leuchtfeldes “WASSEREINSPRITZUNG" ist zu melden: "PARAMETER DER TRIEB-
WERKE IN DER NORM; WASSEREINSPRITZUNG EINGESCHALTET™

Anmerkung: Die normale Arbeit dieses Systems wird durch konstantes Leuchten des Leuchtfel-
des WASSEREINSPRITZUNG und durch Absinken der tz um 20 bis 30 °C im Moment des
Einschaltens charakterisiert.

4. Die Steuertechnik beim Start mit Wassereinspritzung unterscheidet sich nicht von der eines
normalen Starts (s. 4.2.5.2. Punkte 3. bis 8.).

5. Mit Erreichen von 400 m Hohe lUber dem Geldnderelief ist das restliche Wasser aus dem System
abzulassen.

6. Triebwerksleistung auf Nennleistung verringern.

4,2.5.4. Start bei Seitenwind

1. Die héchstzuldssige Seitenwindkomponente beim Start auf trockener, feuchter und nasser
Start- und Landebahn ist im Abschnitt 2.6.1. angegeben.

2. Das.Halten der Richtung beim Anrollen erfolgt durch Ausschlag der Pedalen und bei Bedarf
zu Beginn des Anrollens mit den Bremsen.

3. In der zweiten Haélfte des Anrollens kann das Querruder bis 50 % des Ausschlagwinkels gegen
die windrichtung zur Verhinderung von Schréglage und Abdrift ausgeschlagen werden.

4. Wenn der Seitenwind dem max. zuldssigen Wert nahekommt, ist das Anrollen mit vollsténdig
angedrickter Steuersdule durchzufiihren, bis die Anhebegeschwindigkeit fir das Bugrad er-
reicht ist.

5. Die Flugrichtung ist nach dem Abheben des Flugzeuges und beim Steigen mittels Vorhaltewinkel
einzuhalten.

" 4,2.5.5. Start bei Rickenwind

Die Steuertechnik des Starts mit Rickenwind erfordert -keine Abweichungen von der Steuertechnik
entsprechend einem normalen Start. Es ist jedoch unbedingt zu beachten, daB der Start mit
Riuckenwind die erforderliche Startstrecke vergroBert.

4.2.5.6. Start bei Matsch und Schnee auf der SLB

Achtung! Vor einem Start bei Matsch und Schnee ist zu lberprifen, daB die automatische Radent-
bremsung eingeschaltet ist.

1. Matsch und Schnee auf der Start- und Landebahn erhdhen den Rollwiderstand der Rader beim
Anrollen wesentlich. Es kann bei einer Geschwindigkeit ab IAS = 100 km/h durch méBiges
Ziehen der Steuersédule das Bugrad zur Verringerung des Rollwiderstandes entlastet werden.
Beim Start mit Seitenwind ist das Bugrad durch Dricken der Steuersdule zu belasten.

2. Nach dem Abheben ist zu Uberprifen, daB eine IAS = 170 km/h bzw. 175 km/h fiur Flugzeuge
mit max. Startmasse 6000 kg vor Beginn des Steigfluges erreicht wurde.

4.2.5.7. Start unter Vereisungsbedingungen

1. Der Start mit vereistem, bereiftem oder mit Schnee bedecktem Flugzeug ist verboten!

2. Bei Lufttemperaturen niedriger als +5 °C, bei Bewdlkung, Nebel oder Schneefall, Regen oder
Niesel sind in der Reihenfolge einzuschalten:

- Enteisungssystem der Frontscheiben beim Rollen;

- Enteisungssystem des Lufteintritts der Triebwerke sowie der Zellenenteisung beim Steig-~
flug nach Verénderung der Leistungsstufe der Triebwerke auf Nennleistung;

- Enteisungssystem LS nach Erleuchten "Vereisung".
Achtung! Das Enteisungssystem der Frontscheiben ist bei Bedarf unter Bericksichtigung des

Vorrates der Enteisungsflissigkeit flr 20 bis 25 Minuten einzuschalten.

Das Enteisungssystem der Zelle arbeitet bei einer Eisdicke von 8 mm am inten-
sivsten.
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4,2.6. Steigflug

4,2.6,1, Steigflug mit zwei arbeitenden Triebwerken

Mit Erreichen der festgelegten Héhe nach dem Start erfolgt der Steigflug mit einer minimalen
Geschwindigkeit von IAS = 220 km/h bei zwei arbeitenden TW
IAS = 225 km/h fir Flugzeuge mit max. Startmasse 6000 kg.

Der Steigflug kann mit Nennleistung oder einer geringeren Leistungsstufe durchgefihrt werden.

Fur die Ermittlung der Steigfluggeschwindigkeit bei einer Steiggeschwindigkeit von 3 m/s und
Nennleistung der Triebwerke ist die Abbildung 5.6.,1/1 zu nutzen,

Zur Ermittlung der Steiggeschwindigkeit mit minimal zul&ssiger Steigfluggeschwindigkeit bei
Nennleistung der Triebwerke dient die Abbildung 5.6.1/2,

4.2.7. Reiseflug
4.2.7.1. Allgemeines

1. Der Reiseflug kann mit Nennleistung der Triebwerke durchgefihrt werden. Die Parameter sind
entsprechend Punkt 4.1.2.1. einzuhalten.

2. Es wird empfohlen, die Drehzahl der Turboverdichter mindestens 1 bis 2 % unter der Nennlei-
stung einzustellen (siehe Abb. 4.2.7/1).
Das Drehmoment von 90 % soll dabei nicht Uberschritten werden. Diese MaRnahmen flhren zu
einer Senkung des Kraftstoffverbrauches.

3. FUr den wirtschaftlichen Reiseflug wird die Leistungsstufe 0,8 Nennleistung empfohlen
(siehe Pkt. 4.1.2.1.1.).

»

.2.7.2. Kontrolle der Leistungsstufen bei Reiseflug

1. Die Kontrolle Uber die Einhaltung der gewdhlten Leistungsstufen ist vom zweiten Flugzeug-
fihrer auszufihren. ’

2. Die Kontrolle der Leistungsstufen erfolgt anhand der Drehzahl der Turboverdichter. Es ist
keine Uberschreitung der anderen Begrenzungen flr die Arbeit der Triebwerke zuzulassen.

3. Hinweise zur Anwendung der Leistungsstufen flr den Horizontalflug siehe Abb. 4.2.7/1.

Anmerkung: Bei Lastvielfachen von O (kein Schmierstoffdruck vor dem Triebwerk) ist eine kurz-
fristige Anderung der Drehzahl der Luftschraube im Bereich + 50 min méglic
(1013 —= ). ~150 v

4.2.7.3. Besonderheiten der Flugdurchfihrung bei Turbulenz

Beim Einflug in eine Zone starker Turbulenz ist die Fluggeschwindigkeit auf IAS = 250 km/h zu
verringern. Der Sicherungsschalter Leuchttafel ist einzuschalten.

4.2.7.4. Flug unter Vereisungsbedingungen
Die Besatzung hat das Enteisungssystem lt. Abschnitt 4.1.14. einzuschalten.

Achtung! Die Besatzung ist verpflichtet, dem Flugsicherungsdienst Meldung zu erstatten und
alle méglichen MaBnahmen zum sofortigen Verlassen der Vereisungszone zu ergreifen:

- wenn das Flugzeug bei einer Lufttemperatur unter =15 °c in Vereisungsbedingungen
gerét;

- bei Eisansatz am statischen Vereisungsanzeiger ab 1 mm/min und dariber;

- bei einem Uber 15 Minuten dauernden Aufenthalt in einer Zone schwacher oder maBiger
Vereisung;

- bei Ausfall des Enteisungssystem.

Anmerkung: Wenn das Flugzeug in eine Vereisungszone ger&t und die Wirksamkeit des Enteisungs-
systems flr die Frontscheiben nicht ausreicht, sind diese mit Warmluft zu enteisen.
Dazu:
Bedienhebel der Frontscheibenbeheizung in die erforderliche Stellung bringen, maxi-
mal zuldssige Lufttemperatur im Heizkanal von 80 °C nicht liberschreiten.

4.2.7.5. Besonderheiten der Nutzung bei Luftbildaufnahmen

Bei Luftbildaufnahmenbei eingeschaltetem Schalter A®A — PABOTA an der ABC~Tafel und mit auf

159 sysgefahrenen Landeklappen kann man die optische und akustische Signalisation "BHIIyCMI

maccn" mit dem Knopf IIPEKPAIl., CUTH. BHIIYCTY maccu am mittleren Bedienpult ausschalten.

Bei allen anderen Bedingungen hat dieser Bedienknopf keinen EinfluB auf die normale Arbeit des
' Systems der Signalisation "BHIOYCTZ MacChU" (vgl. 4.1.1.4.1.2)

01,09,1989
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Abb. 4.2.7/1 Zuléssige Nennleistungsdrehzahl der Turboverdichter
in Abhangigkeit von der Temperatur und Flughdhe

Beispiel: Flughdéhe 3000 m o
Temperatur in der Flughdéhe -33 "C

Antwort : 94,5 % Drehzahl der Turboverdichter
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4.2.8.  Sinkflug
4.2.8.1. Allgemeines

1. Vor dem Sinkflug ist die Besatzung verpflichtet, die Landedaten entsprechend den tatséchli-
chen Wetterbedingungen am Landeflugplatz und den Zeitpunkt des Beginns des Sinkfluges zu be-

stimmen. Beim Sinkflug (mit Passagieren) darf eine Sinkgeschwindigkeit von 3 m/s nicht Uber-
schritten werden.

2. Vor dem Sinkflug missen alle Tatigkeiteh ausgeflhrt sein, die in der Kontrollkarte "Vor dem
Sinkflug aus der Staffelungshdhe” vorgesehen sind.

4.2.8.2. Sinkflugzustéande

1. Fir den Sinkflug kdénnen die Leistungsstufen der Triebwerke von Nennleistung bis. Leerlauf -
Luft verwendet werden.

- 2. Beim Sinkflug auf der Strecke werden die Triebwerke so gedrosselt, daB bei der gewéhlten
Sinkgeschwindigkeit die Sinkfluggeschwindigkeit TIAS = 355 km/h nicht uUberschritten wird.

In einer Turbulenzzone ist die Fluggeschwindigkeit auf IAS = 250 km/h zu verringern
(vgl. 4.2.7.3.).

4.2.8.3. Sinkfluggeschwindigkeiten
1. Wenn die Situation ein schnelles Verringern der Flughdhe erfordert:

a) beide Triebwerke auf Leerlauf-Luft drosseln und gleichzeitig einen Langsneigungwinkel
von - 15° schaffen;

b) am Fahrtmesser iUberwachen, daB IAS = 355 km/h nicht Uberschritten wird;

c) beim Sinken des Flugzeuges nicht vollstdndig austrimmen (3 bis 5 kp Druckkraft zum leich-
teren Ausleiten aus dem Sinkflug belassen);

d) rechtzeitig mit dem Abfangen beginnen, damit keine zu groBen n_ entstehen.

Achtung! Bei groBen Fluggeschwindigkeiten sind fur alle Ruder nur kleine Ausschlége zu-
lassig.
2. Bei starker Turbulenz ist eine zu groBe Fluggeschwindigkeit gefahrlich und 2u vermeiden,
da die Windbden groBe Lastvielfache hervorrufen. In diesem Falle ist die Fluggeschwindig-

keit auf IAS = 250 km/h zu verringern und zum VergroBern der Sinkgeschwindigkeit das Fahr-
werk auszufahren.

3. Hinsichtlich Stabilitdt und Steuerbarkeit erfordern die genannten Manover keine speziellen
Anweisungen fir die Steuertechnik.

4.2.8.4. Flug in der Wartezone

Der Flug in der Wartezone ist unabhéngig von der Hohe mit IAS = 250 km/h (MD = 40 bis 45 %)
durchzufihren. .

4.2.9. Landeanflug
4.2.9.1. Allgemeines
1. Es sind die allgemeinen Handlungen entsprechend FBH 3,3.4. durchzufihren,

2. Verstellbarer Anschlag der Startleistung entsprechend Temperatur und Druck des Landefluge-
platzes einstellen = nur bei Nutzung des Anschlages,

3. Fur den Landeanflug sind die Triebwerksleistungsstufen von 0,8 der Nennleistung bis Leer=-
lauf « Luft anzuwenden,

Achtung! 1. Die Beschleunigung des Triebwerkes innerhalb von 5 Sekunden ist bei
Ny 2 70 % (auf Hochgebirgsplatzen Ny 2 75 %) .

2. Fallt ein Triebwerk bei einer Drosselstellung, die Nty < 89 L1 % entspricht,

aus, dann verstellt sich die Luftschraube nicht automatisch auf Segelstellung,

auch wenn das System der automatischen Segelstellung eingeschaltet ist. Unter

dieiin Bedingungen ist die Luftschraube von Hand auf Segelstellung zu ver-
stellen.

01.09.1989

Ausgabe: 2 4/139



Z/_f7[_/_§'7 Flugbetriebsdokumentation LH-410
)

4.2.9.2. Steuertechnik

1. Mit Einflug in die Platzrunde bzw. in das Landesystem ist die Geschwindigkeit bis auf
IAS = 250 km/h zu verringern.
Bei der Landung aus der Platzrunde ist das Fahrwerk nach der Traverse des Flugplatzes auszu-
fahren. Erfolgt die Landung aus der Geraden, ist das Fahrwerk in einer Entfernung von 8 bis
14 km zur SLB-Schwelle auszufahren. Beim Landeanflug nach einem Landesystem ist das Fahr-
werk nach dem Ausleiten auf Landekurs auszufahren.
Der zweite Flugzeugfihrer Uberprift das richtige Ausfahren des Fahrwerkes anhand der 3 gru-
nen Lampen der Fahrwerksignalisation sowie der mechanischen Anzeige des Bugfahrwerkes. An
der mechanischen Anzeige des Bugfahrwerkes missen zwei rote Streifen sichtbar sein.
Bei optischer und akustischer Signalisation eines nicht verriegelten, nicht oder nur teil-
weise ausgefahrenen Fahrwerkes sowie fehlerhafter Signalisation Uberprift der zweite Flug-~

zeugfihrer die mechanische Anzeige des Hauptfahrwerkes, an der 3 rote Streifen sichtbar
sein mUssen.

2. Nach dem Ausfahren des Fahrwerkes beim Anflug zur Landung aus der Platzrunde und der Geraden
ist zu Uberprifen:

- Einschalten der FuBsteuerung des Bugrades und automatischen Radentbremsung;

- Sicherungsschalter "ZEBO links/rechts" ist ausgeschaltet;
Aufleuchten beider Leuchtfelder.

5. Nach der dritten Kurve (beim Anflug aus der Geraden in einer Entfernung von 7 bis 13 km)
sind die Landeklappen auf 15° auszufahren, ohne die Fluggeschwindigkeit unter IAS =

180 km/h_zu senken. Der zweite Flugzeugflhrer Uberprift das richtige Ausfahren an der Lande-
klappensignalisation auf der mittleren Geratetafel.

4. Nach Ausleiten der vierten Kurve ist die Flugrichtung entsprechend der SLB~Achse einzunehmen;
nach Einnahme des Gleitweges sind die LS-Hebel auf kleine Steigung zu stellen.

Bis zu einer Héhe von 60 m ist die Anfluggeschwindigkeit von min. IAS = 180 km/h zu halten.
In 60 m Hohe sind bei EntschluR zur Landung die Landeklappen auf 35° zu fahren,

Anmerkung: 1. Bei Standardgleitwinkel betragt das Drehmoment 20 bis 30 % in Abhangigkeit
von der Landemasse und der Gegenwindkemponente.

2., Wenn es nicht méglich ist, die Landeklappen auf 35° auszufahren und auBerdem
bei Landeanfligen unter Bedingungen starker Turbu%enz und bei Seitenwind nahe
der Hoéchstgrenze kann mit Landeklappenstellung 15 gelandet werden,

Dabei wird die Anfluggeschwindigkeit nicht verandert, Die Verléngerung der
nach Abbildung 5.10.1/1 bestimmten erforderlichen Landestrecke betragt dabei
ca. 58 %.

3. Sofern esodie Verkehrslage erfordert, kann der Landeanflug nach der 4., Kurve
mit LK 15° und einer Anfluggeschwindigkeit > 480 km/h bis zum Erreichen
der Entscheidungshéhe bzw. Mindestsinkhthe fortgesetzt werden,

5. In 25 bis 30 m Hohe ist die Triebwerksleistung auf 10 bis 12 % nach Mp 2u verringern und die

Sinkgeschwindigkeit beizubehalten, Dabei hat das Flugzeug in 9 m Hohe eine Geschwindigkeirt
von 150 km/h (IAS}).

4.2.9.3, Durchstarten mit zwei arbeitenden Triebwerken

1. Erfolgt die Entscheidunag zum Durchstarten bis zum Erreichen der Héhe von 60 m, so erfolgt
der Ubergang mit Landeklappenstellung 15°.
Der Anflug nach Ausfahren der Landeklappen auf 35° kann abgebrochen werden bis zu einer
Héhe nicht unter 30 m.

2. Die Beschleunigung der Triebwerke (vom Ausgangsregime bis 95 % der Startleistung) betragt
etwa 5 s. Das erfolgt durch gleichmiéRiges Verstellen der Drosselhebel aus der Ausgangs=-
stellung in die Stellung Startleistung innerhalb von 3 s,

Bei Notwendigkeit ist eine schnelle Verstellung der Drosselhebel innerhalb 1 s zulassig.

Achtung! Wenn beim Durchstarten die Kabinenheizung und die Heizung des Lufteingangsteils
der Triebwerke eingeschaltet sind, ist zu verhindern, daf die zulédssige t,
Uberschritten wird,

3, Beim Durchstarten mit LK 15°
a) Nach Erreichen der Startleistung der Triebwerke Fahrwerk einfahren und das Flugzeug in
den Steigflug Uberfihren,
b) Es ist eine Steigfluggeschwindigkeit von IAS = 180 km/h zu halten.

¢) Nach Erreichen einer Héhe von 120 m AAL werden die Landeklappen vollstandig eingefahren
und der weitere Steigflug erfolgt mit min IAS 220 km/h
mit min IAS 225 km/h fliir Flugzeuge mit max. Start=~
masse 6000 kg.
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4, Beim Durchstarten mit LK 35°

a) gleichzeitig mit Erhéhung der Triebwerksleistung das Flugzeug mit einer Geschwindigkeit von
IAS = 150 km/h in den Steigflug dberfihren

b) Fahrwerk einfahren

c) nach Erreichen der Startleistung_der Triebwerke werden bei einer Geschwindigkeit von IAS =
180 km/h die Landeklappen auf 15 gefahren

d) beim Steigflug wird IAS = 180 km/h gehalten

e) nach Erreichen einer Héhe von 120 m AAL werden die Landeklappen vollstandig eingefahren
und der weitere Steigflug erfolgt mit min IAS 220 km/h
mit min IAS 225 km/h fir Flugzeuge mit max. Startmasse
6000 kg.

4.2.9.4. Landeanflug unter Vereisungsbedingungen

1. Beim Landeanflug unter Vereisungsbedingungen ist das Enteisungssystem durch die Besatzung
Zu nutzen.

2. Der Landeanflug unter Vereisungsbedingungen erfolgt sowohl bei arbeitendem als auch bei
defektem Enteisungssystem mit auf 15° ausgefahrenen Landeklappen. Der Landeanflug mit ar-
beitendem Enteisungssystem wird durchgefiihrt mit IAS = 180 km/h.

Mit defektem Enteisungssystem oder wenn die Besatzung vor dem Landeanflug nicht von der
Eisfreiheit der Flugzeugoberflache iiberzeugt ist, dann wird der Anflug mit IAS = 200 km/h
durchgefihrt.

3. Wegen der groBeren Landegeschwindigkeit vergrdBert sich auch die erforderliche Landestrecke
gegeniber der in Abb.5.10.1/1 angegebenen um 58 % bei IAS = 180 km/h und um 64 % bei
IAS = 200 km/h.

Achtung! Bei der Steuerung sind jdhe Steuerbewegungen und groBe Ruderausschlédge zu vermeiden.

Warnung! Die Trégheit des Frontscheibenenteisungssystems ist zu beachten.
Nach Ausschalten des Sicherungsschalters vergehen 6 bis 8 s, bis die unbehinderte
Sicht durch die Frontscheiben gewdhrleistet ist.
Aus diesem Grund ist der Sicherungsschalter spétestens am OM auzuschalten, wenn
der Landeanflug mit eingeschalteter Frontscheibenenteisung erfolgt.
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4,2,9,5, Landeanflug nach IFR

Der Landeanflug erfolgt entsprechend FBH 3.3.4. und den Angaben des LH 4.2.9.1. und 4.2.9.2.
Dabei sind folgende Begrenzungen zu beachten:

1, Beim Anflug nach ILS / SP = 50 darf sich Kurse und Gleitweganzeiger nicht Uber folgende

4/142 -

Grenzen bewegen:

1. Skalenpunkt bei Uberflug des MM
2., Skalenpunkt bei Uberflug des OM

Die Seitenabweichung des Flugzeuges beziiglich der SLB-~Achse darf folgende Werte nicht iber=-
schreiten:

: 150 m in der Flughséhe 80 m

100 m in der Flughséhe 60 m

Liegt die tatsadchliche Seitenabweichung innerhalb der zuldssigen Grenzen und der Kommandant
hat den EntschluB zur Landung gefaBt, ist sofort mit dem Manéver zur Beseitigung der Seiten=
abweichung zu beginnen,

Die Seitenabweichung wird durch ein S- férmiges Mandver korrigiert, das aus zwei aufeinander-
folgenden Kuryen besteht, Die erste Kurve (in Richtung SLB-Achse) wird mit einer Schréglage
von 10 his 12° und die zweite, nach der entgegengesetzten Seite, mit einer Schriglage von

6 bis 8° geflogen. Das Manéver wird mit koordiniertem Ausschlag der Steuerorgane so durchge-
fuhrt, daB sich das Flugzeug Uber der SLB-Schwelle, ohne Schriglage und Schieben, auf der
SLB-=Achse befindet und der Weggeschwindigkeitsvektor auf der SLB-Achse liegt (mit Vorhalte=
winkel). .

01,09.1989
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4.2.10. Landung
4.2.10.1. Steuertechnik
1. Die SLB-Schwelle ist mit einer Geschwindigkeit IAS = 150 km/h bis 160 km/h in Abhdngigkeit

von der LK-Stellung zu iiberfliegen, unabhéngig davon, welche Masse und welche Schwerpunkt-
lage das Flugzeug hat. In 9 m Héhe sind die Triebwerke auf Leerlauf zu drosseln.

2. Die Landung wird ohne Ausschweben durchgefihrt. Vor dem Aufsetzen ist in 0,5 bis 1 m Ho&he
die Sinkgeschwindigkeit auf 1 bis 0,5 m/s 2u verringern, indem die Steuersdule geringfligig
gezogen wird und die Landeinterzeptoren ausgefahren werden. Das weiche Aufsetzen erfolgt
mit einer Geschwindigkeit IAS = 135 km/h bei geringer Sinkgeschwindigkeit.

Achtung! Unmittelbar vor dem Aufsetzen ist zu Uberprifen, daB die Bremspedale frei sind.

3. Sofort nach der Landung werden die TW-Leistung “Schubumkehr - Maximal" eingenommen und die
Bremspedale betétigt.

Achtung! 1. Bei schneebedeckter SLB, Pfiitzen, Eisresten u. &. kann es bei Nutzung der Tw-
- Leistungsstufe "Schubumkehr - Maximal" zu einer starken Sichtbehinderung der
Besatzung in der Ausrollphase kommen.

2. Ein ruckartiges Veréndern der TW-Leistungsstufe "Schubumkehr - Maximal” auf Roll-
leerlauf kann zum Ausbrechen des Flugzeuges filihren.

4. Bei einer Landung auf einer weichen SLB ist nach dem Aufsetzen und Einnshmen der Leistungs-
stufe "Schubumkehr” die Steuerséule leicht 2u ziehen, um das Bugfahrwerk zu entlasten.

5. Nach dem Ausrollen:
- zur Handsteuerung des Bugrades uUbergehen,
- Borduhr betétigen,
~ Landeinterzeptoren einfahren,
- Landeklappen einfahren,
- Staurohrheizung ausschalten,

4.2.10.2. Landung bei Seitenwind

1. Der Vorhaltewinkel zur Beseitigung der Abdrift ist bis zum Aufsetzen beizubehalten. Nach
dem Aufsetzen ist das entsprechende Pedal zur Beseitigung des Vorhaltewinkels zu betétigen
und das Bugfahrwerk durch Driicken der Steuersdule zu belasten. Um die Ausrollrichtung zu hal-
ten, werden bei Seitenwind von rechts das Seitenruder links und das Steuerhorn nach rechts,
bei Seitenwind von links das Seitenruder nach rechts und das Steuerhorn nach links ausge-
schlagen. . )

2. Zuléssige Seitenwindgeschwindigkeiten siehe 2.6.1.

4.2.10.3. Landung bei Rickenwind

Bei Landungen mit Rickenwind sind die Begrenzungen hinsichtlich des zulédssigen RlUckenwindes
einzuhalten. Die Steuertechnik bei Rickenwind innerhalb der zul&dssigen Grenzen unterscheidet
sich nicht von der normalen Landung. Die Verlénderung der Landestrecke ist unbedingt zu be-
achten.

4.2.10.4. Landung unter Vereisungsbedingungen

1. Bei einer Landung unter Vereisungsbedingungen mit arbeitendem Enteisungssystem ist von den
Festlegungen des Punktes 4.1.14. auszugehen.

2. Der Landeanflug erfolgt entsprechend Punkt 4.2.9.4.

Achtung! Beim Sinkflug zur Landung sind heftige Ruderausschlége und eine unkoordinierte
Steuertechnik zu vermeiden.

01.09.1989
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4.2.10.5. Landung bei Metsch urd Schnee auf der SLB

Vor der Landung auf einer nassen und schmierigen SLB ist zu Uberpriifen, ob die automatische
Radentbremsung eingeschaltet ist und das Leuchtfeld "FUSSTEUERUNG” leuchtet. Nach dem Aufsetzen
ist die Steuerséule vollsténdig nach vorn zu driicken. ) )
Beim Ausrollen sind Abweichungen von der Rollrichtung rechtzeitig zu beseitigen und keine Schie-
bewinkel zuzulassen. Eine Abweichung von der Mittellinie der SLB ist so zu korriglergn, daB erst
die weitere Abweichung beseitigt und dann allméhlich zur Mittellinie zuriickgekehrt wird.

4.2.10.6. Landung mit nicht ausgefahrenen candeklappen
1. Die Geschwindigkeit im Landeanflug betr&igt mit nicht ausgefahrenen Landeklappen bei maxima-

ler Landemasse (5600 kg -bzw. 5800 kg bei LFZ mit max. TOW 6000 kg) IAS = 180 km/h, die Auf-
setzgeschwindigkeit 160 km/h (IAS).

2. Die Steuertechnik ist die gleiche wie 2ei normaler Landung, wobei der Sinkflug mit gréBerem
Léngsneigungswinkel durchgefihrt wird.

4.2.11. Werkstatt- und Prifflige
4.2.11.1. Allgemeines

1. Fur die ordnungsgemdBe Durchfihrung des Fluges ist nach schriftlich erfolgter technischer
Freigabe der Kommandant verantwortlich. Er hat sich vor dem Start anhand des Flugprifpro-
grammes, das der beauftragte Mitarbeiter des BT Flugtechnik vorzulegen hat, iber Inhalt und
Umfang der Flugpriifung zu informieren.

2. Die Elemente der Flugpriifung sind entsprechend dieses Luftfahrzeughandbuches zu fliegen.

3. Die wahrend des Fluges ermittelten Daten sind in einem Flugpriifbericht zu erfassen. Als
Sollwerte sind die Angaben dieses Luftfahrzeughandbuches anzusehen. Fir die Aufzeichnungen
ist der technische Prifer verantwortlich.

01.09.1989
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4.2.11.1. Inhalt und Anlanvon Flugpriifungen

-~ c [
i =4 (] <
! o - [}
L 1 - 1 ~ X
[ (] (] = (] [
(1) ] ~ € [+ N < 3
o] = -~ (=2} -~ 3 [ Ko}
[ w ()] (] © ol o 3
3 - 4 3 [ X cl> L
> [ [u] [h] 3J3jL£]v© o
[ [)] © = Y (=] ~lo = wn
(] © c c — -~ ~{ 3
- 3 [)] Eal o|N o
© o [ L " C LN RS c c
had © c ] o [ [N =] n]lo (] 3
Y [ 9 3 c = © ] “Llo ()] Y
-~ (= N I | [= [ Lo oD [»] 33
[ 3 - [h] ~ (] [N > — [
= m - =z o — = ? c -1 C [« 8
[6] o~ E ] oo ofcf<< [
(4] ~ (=] ~ = © L~ D10 o
- c | 9 (=] Ll c o O 3|+ T 0
[=] (] w [ — 3 Y- C @ |4 [ )
> (] 3 -~ E]l]c O “lao 3
Y € - o 0 I o o - L|c ~
3 (] c (2] @ = - W0 OO (0] cC o
(S oo H o to| N olol|w ®C
Q o & Cl o [03] @ >} C 4 »lcl@ = 3
Y3 — o) Ad olw]o L O -0
< ~ o] O - meelwe|l o 3]0l o3d] o€t
Q - g ;] 3 L [=] Sl ]O~] C @
] £~ oAl ~ Eal L2z 0w E|~ () uw O L
®» c o 0 D - o [ O O{ u L = L4 [y e]
o 3 Crelf — X TV} TP c|]Ti{3|TE C &
3| 4 cuw [ =2 I } [ c o [] — -~ o C
3 () Al O] o €3 c > - (= c (= 0]
= ] (o> | - ® cCclLoc o oo [=] ol E ool AT
~ -~ O+ o3 [ = I AL]lwid|laoa]AdAE 0o
[\ c [+ B e L2 N & 0 E Lo O oj+v|o o [ R4
[ — C [ -~ ® JEjlx0| 2 ElX|O|X W] T
= o — @ [ e - o c3 c [= cjc co [=io)
[} oI - O o O ~ LY S o 3 1A J] o 3> ®©C
wn _m el NI TA] ODF] LI wojwjul]ldjun] 43
1 J ’
MaBnahme Ol1 2 3 4 5 6 7 8 |9 pofi11 12
Obernahme durch Betrieb FIF
(Kauf o. Ch.) PF| x x X X b x x x |x }x x X
Grundinstandsetzung PF]x X X X X X X x |x Ix X X
Reparaturen, besondere Vorkommnisse
und konstruktive Anderungen, die ; -
- Festlegung durch Technische Priifun
auf Entscheid der SLI oder der TP e gung ch le ¢ fung
einen PF erfordern
300 h=Kontrolle PF!x X X X x X X X Ix {x X X
Wechsel beider TW PF|x X x X X |x X X
wechsel und Ab-/Anbau der
Leitwerkflossen PF X X x X X
Wechsel und gréBere Reparatur von
Seiten=~ und Querruder und Hdhen=
ruder PF X X X
Wechsel und gréBere Reparatur von
Landeklappe und Interzeptor PF X x x X X
Wechsel von Elementen der
Oberziehwarnanlage PF - X
Instandsetzungsarbeiten an .
der Steuerung wr| Festlegung durch Technische Priifung
Ab~/Anbau, Héhen-
und Querruder WFi{ X X
Ab=/Anbau Landeklappe und
Interzeptor . iWF X X X X
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Typ L-410

3 l 4 l 5 | 6 I 7 l 8 , 9 I 10 ! 1

1 112

o
Funktionsprifungen, die nur im Fluge
glich sind, wi . B. b )
zggi;ﬁng:nnSOHW1e z. B. nach Bean WF Festlegung durch Erlaubnisinhalber
¥ ) ) ‘Klasse I
- Funknavigationsanlagen (in Abstimmung mit TP)
- Flugiberwachungsgeréten
Entkonservierung des Lfz, und
bei Standzeit nach 3 Monaten WF X X X X X X
+10 Tage
Wechsel eines TW oder '
Ab-/Anbau von TW PF x X X X X X X
Wechsel bzw. Ab-/Anbau von
Luftschrauben wF * x x x
Wechsel des Ks-Reglers I
eines TW PF X x X X
Wechsel eines LS-Drehzahlreglers WF x X X
Wechsel eines Fahrwerkes WF X X
Wechsel des Transponders WF X
i
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4,2.12. Anleitung zur Einstellung der Simulation fir die Abkippgeschwindigkeit

4.2.12.1. Einstellung der Signalisation
(Nutzung nur bei Priffliigen)

1. Vor dem Beginn der Einstellung ist sich von der fehlerfreien Arbeit des Leuchtfeldes ~CAIB
auf der Signaltafel durch Driicken des Knopfes SIGNALTAFEL "ZELLE" am linken Bedienpult zu
iberzeugen.

2. Nach Einnahme einer sicheren Flughéhe (H > 1500 m) uber dem Geldnde ist im Leerlauf mit
eingefahrenen Klappen und Fahrwerk zu fliegen.

3. Beginnend mit einer Geschwindigkeit, die genigend {ber der Abkippgeschwindigkeit v
(vgl. Abb. 4.1.12/1) liegt, ist die Fluggeschwindigkeit gleichmiBig um héchstens 2 km/h
in 1 s zu verringern, bis Anzeichen fir das Abkippen (deutliches Senken des Bugs) auftreten.
In diesem Moment ist die am Fahrtmesser angezeigte Fluggeschwlndigkelt Zu notieren.

4. Unter Anwendung der gleichen Methode ist die Geschwindigkeit erneut so zu verringern, daf
die notierte Abkippgeschwindigkeit um 15 bis 20 km/h lberschritten wird. In diesem Geschwin-
digkeitsbereich ist mit Hilfe des Knopfes am Signalisator fir die Abkippgeschwindigkeit der
Beginn der Signalisation einzustellen. Vorher sind die Sicherung und die Kappe des Knopfes
zZu entfernen.

Der Signalisator ist am Fahrtmesser der linken Gerédtetafel angeordnet.

5. Naah dieser Einstellung ist die Fluggeschwindigkeit so zu erhéhen, daB das Leuchtfeld
" verlischt. Danach ist unter Verringerung der Fluggeschwindlgkelt zu prifen, ob das
Leuchtfeld bei der eingestellten Geschwindigkeit aufleuchtet.

6. Bei Nichtibereinstimmung des Beginns des Ansprechens der Signalisation mit der eingestellten
Geschwindigkeit ist der ganze ProzeB der Einstellung zu wiederholen.

4.2.12.2. Kontrolle der Einstellung der Signalisation
{(Nutzung nur bei Priiffliigen)

Die Kontrolle erfolgt im geradlinigen Flug mit Leerlauf in einer H&he von mindestens 1500 m
iiber dem Gelénde. Aufeinanderfolgend ist mit eingefahrenen Landeklappen, Landeklappen in Start-
und in Landestellung zu fliegen. Die Signalisation muB 15 bis 20 km/h (iber der Abkippgeschwin-
digkeit ansprechen. Die Abkippgeschwindigkeit fir die jeweilige Masse und Konfiguration ist 1lt.
Abb., 4.2.12/1 zu bestimmen.

4.2.13. Verzeichnis der zuldssigen Defekte, mit welchen der Flug bis zum Heimatflugplatz
durchgefihrt werden kann

4.2.13.1. Festlegungen zur Verwendung des Verzeichnisses

1. Das vorliegende Verzeichnis beinhaltet die zuléssigen Ausfélle und Defekte am Flugzeug, mit
denen der Flug fortgesetzt und der Start von einem anderen Flugplatz zum Basierungsflugplatz
erlaubt ist.

2. Bei Auftreten eines beliebigen Ausfalls oder Defektes am Flugzeug, der nicht im vorliegenden
Verzeichnis enthalten ist, darf der Flug nur nach dessen Beseitigung fortgesetzt werden.

3. Bei Auftreten von im Verzeichnis aufgefiihrten Ausfdllen und Defekten ist das ingenieur-
technische Personal auf den Zwischenlande- oder Heimatflugpl&dtzen verpflichtet, flir deren
Beseitigung MaBnahmen wdhrend des Aufenthaltes an der Abstellinie zu ergreifen.

Wenn das aus zeitlichen Grinden oder wegen fehlenden materiell-technischen Mitteln nicht még-
lich ist, darf der Flug zum Heimatflugplatz fortgesetzt werden. :
In einem solchen Fall ist das ingenieur-technische Personal verpflichtet:

- exakt Charakter und Ursache des Ausfalls oder Defektes festzustellen;

- sich zu uUberzeugen, daB der Ausfall oder Defekt keinen EinfluB auf die Arbeit anderer
Systeme, Aggregate oder Ausriistungen nehmen kann;

- sich zu idberzeugen, daR der Ausfall oder Defekt im Verzeichnis aufgefihrt ist;

- den Kommandanten Uber den Ausfall oder Defekt und die eingeleiteten MaBnahmen zur Gewdhr-
leistung des weiteren Fluges. zu informieren.

4. Den EntschluB zur Fortsetzung des Fluges zum Heimatflugplatz mit vorhandenen Ausféllen oder
Defekten faBt der Kommandant unter Beriicksichtigung der metecrclogischen Bedingungen sowie
der Ausristung des Landeflugplatzes..

5. Wurde durch den Kommandanten der EntschluB zum Start gefaBt, dann ist folgendes notwendig:

- Isolieren (Abschalten) der ausgefallenen (defekten) Ausrlistung von den arbeitenden Sy-
-stemen,
bei Notwendigkeit sind an der ausgefallenen Ausriistung die im Verzeichnls festgelegten Ar-
beiten durchzufihren;

- Eintragungen Uber die festgestellten Ausfdlle und Defekte, durchgefihrte Arbeiten und ge-
faBte Entschlisse sowie deren Bestdtigung durch den Kommandanten und den diensthabenden
Ingenieur in der Borddokumentation.

47148 01.,09.1989
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6. Die Verantwortung des Kommandanten und der Besatzung fir die Vorbereitung des Flugzeuges auf
den Flug und fir die Flugsicherheit wird durch die Anwendung dieses Verzeichnisses nicht
aufgehoben.

7. Der Start vom Heimatflugplatz mit im Verzeichnis aufgefihrten Ausfédllen und Defekten ist
verboten. ’

4.2.13}2. Verzeichnis der Defekte

Anzahl der
Lfd. System Element Elemente des Zu erfillende Forderungen
Nr. jeweiligen
Systems
gesamt | minimal
fir den
Start er-
. forderl.
1 2 3 4 - 5 6
1. | Steuerung des Anzeige der 1 0o vor dem Start (bis Anlassen der
Flugzeuges- Neutrallage Triebwerke) ist visuell zu priifen,
des Seiten- ob der Trimmer in der Neutrallage
trimmers ) steht und ob er arbeitet.
Signalisation 1 o] Vor dem Start ist visuell zu pri-
der Neutrallage -fen, ob der Trimmer in Neutrallage
des Quertrimmers steht und ob der Trimmer arbeitet.
Steuerung des 1 o] Der Trimmer muB sich in der Neu~
Quertrimmers trallage befinden (am mittleren Be-
dienpult muB die Signallampe der
Neutralstellung brennen). Wenn das
nicht der Fall ist, muB das keinen
_EinfluB auf die Wirksamkeit der
Querruder haben.
Steuermechanis- 1 o] Nur wenn keine Fehler an den Brem-
mus des Arbeits- sen oder im System der Schubumkehr
zylinders der der Luftschrauben vorliegen.
Bugradsteuerung
2. | Aerodynamische Anzeige der 1 0 Der Anschlagwinkel der Landeklappen
Hilfsmittel Landeklappen- ist nach der Stellung des Lande-
stellung klappenschalters und im Fluge auch
nach Anderung der Kraft an ‘'der
Steuersédule zu prifen.
Steuerung der 1 0 Die Entscheidung ist in Abhédngig-
Landeinterzep- keit von der verfigbaren Lénge der
toren SLB auf dem Start~ und Landeflug-
platz zu treffen.
3. | Fahrwerk Elektrische 1 o Bei einwandfreier Arbeit der. me~
Fahrwerkanzeige chanischen Anzeige
Mechanische An- 1 o] Bei Arbeit der elektrischen An-
zeige der Stel- i zeige
lung des Fahr- .
werkes (Stift)
Zweizeigermano- 1 0 Nur bei Dichtheit des Bremssystems.
meter der Bremsen Vor dem Start die Arbeit der Brem-
sen kontrollieren.
Manometer der 1 0 Nur bei Dichtheit des Systems
Standbremse der Standbremse.
4. | Triebwerke Schubumkehr- -2 In Abhéngigkeit von der verfigbaren
system Lénge der Start- und Landebahn auf
dem Start- und Landeflugplatz und
nur bei fehlerfreier Arbeit der
_ Bremsen.
Hydrauliksy=- 2 2 Eine kleine Schmierstoffleckstelle
stem der Luft- an einer Schraube ist zulédssig.
schraubenver=-
stellung

01.01.1985
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1 2 3 5 6

Kraftstoffdruck- 1 Bei fehlerfreier Arbeit der Signali-

messer sation des minimalen Kraftstoffdruk-
kes (bei ausgeschalteter Kraftstoff-
pumpe und arbeitendem Triebwerk
priifen)

Signalisation: des 1 Nur bei fehlerfreier Arbeit des

minimalen Kraft- Kraftstoffdruckmessers

stoffdruckes

Signalisation 1 Nur wenn das Filterelement des

einer Filterver- Kraftstoffilters sauber ist

stopfung

Schmierstoffdruck- 1 Nur bei fehlerfreier Arbeit der Si-

messer gnalisation des minimalen Schmier-
stoffdruckes

Signalisation des 1 Nur bei fehlerfreier Arbeit des

minimalen Schmier- Schmierstof fdruckmessers

stoffdruckes ’

Schmierstoffkihler 2 Es ist nur eine sehr kleine Undicht-
heit (Auslaufen) eines Kihlers zu-
lassig

System zur Messung 1 - Die Aufmerksamkeit ist auf den

der Temperatur des Schmierstoffdruck zu richten, die

Schmierstoffes (am Bedienungshebel beider Triebwerke

Triebwerkseingang) sind in UObereinstimmung zu bringen

5. | Lichttechnische Signalfeuer 0 Nur bei Tage
Ausrustung Positionslampen o} Nur bei Tage

(Satz)

Scheinwerfer 2

Beleuéhtung der 0 Nur bei Tage. Bei Dunkelheit muB

Passagierkabine mindestens Y3 der Beleuchtung ar-

(Satz) beiten

Leuchttafel (o} Der zweite Flugzeugfihrer unterrich-

"Gurte anlegen” tet die Passagiere davon, wenn es
notwendig ist, die Anschnallgurte

. anzulegen

Beleuchtung des o -

Gepackraumes

Beleuchtung der 0 -

Toilette

Orientierungsbe- o] -

leuchtung

6. | Funkverbindung UKW-Funkstation Nur unter Sichtflugbedingungen
Betriebsarten- Nur unter Sichtflugbedingungen
umschalter
7. | Bordsprechanlage Flugzeugwechsel- 0 Der Fehler darf die Funknavigations-
sprechanlage anlage und die Funkverbindung nicht
beeinflussen
8. | Flugiberwachungs-| Kinstlicher 2 Beim Flug nach Geréten nur, wenn alle
und Navigations- Horizont anderen Fluglberwachungsgerédte feh~
geréate lerfrei arbeiten
1 Nur unter Sichtflugbedingungen

Variometer 1 Das Gerat des Kommandanten muB in-
takt sein

Héhenmesser 1 Nur unter Sichtflugbedingungen |

Funkhéhenmesser o Nur unter Sichtflugbedingungen

Uhr 0 Wenn die Flugzeugfihrer geeignete
Uhren besitzen
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1 2 3 6
9. | Navigationsan~ FunkkompaB Nur unter Sichtflugbedingungen
lage Instrumentenlande- Nur unter Sichtflugbedingungen
: system SP-50/ILS
10. | Heizungs- und Kabinenheizung In Abhéngigkeit von der Lufttempera=
Beluftungs- i tur auf der Flugstrecke -
anlage : ’
11. | Enteisungsanlage Pneumatische Ent- Nur wenn die vorausgesagte Temperatur
eisungsanlage der in der gewdhlten Staffelungshdhe
Vorderkanten +10 OC betrdgt und die Rohrleitung .
zur Luftentnahme. aus dem Triebwerk
nicht beschadigt ist
Automat der zykli- Vor dem Start ist das Handsystem auf
schen Fiullung Betriebsbereitschaft zu prifen
(Timer) der pneu- .
matischen Entei-
sungsanlage der
Vorderkanten
Rotierender Ver- Nur bei fehlerfreier Arbeit der Hei-
eisungsanzeiger zung des statischen-Anzeigers. Unter
Vereisungsbedingungen hat die Besat-~
zung die Aufmerksamkeit zu erhdéhen
Scheibenwischer Nur bei Vorhersage von Temperaturen
Uber +10 °C in der gewdhlten Staffe-
lungshdhe
Elektrische Ent- Nur bei Vorhersage von Temperaturen
eisungsanlage der Uber +10 °C in der gewédhlten Staffe-
Luftschrauben lungshdhe
4.2.14. Uberfihrung des Flugzeuges

4.2.14.1. UOberfihrung mit
Die Uberfiihrung mit einem

4.2.14.2. Uberfihrung mit

einem abgestellten Triebwerk

ausgefahrenem Fahrwerk

abgestellten Triebwerk ist verboten.

Die Oberfihrung mit ausgefahrenem Fahrwerk unterscheidet sich nicht von einem normalen Flug
mit eingefahrenem Fahrwerk.
Dabei darf die Fluggeschwindigkeit IAS = 250 km/h nicht Ubersteigen.

Eine Oberfithrung bei Vereisung ist nicht durchzufihren.

Der Kraftstoffverbrauch ist laut den Punkten 5.6.1., 5.7.1. und 5.8.1. zu bestimmen.
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Berechnung der Kraftstoffbetankung

1. Erforderliche Betankungsmenge
2. Auswahl der Leistungsstufen fir den Relseflug

,Berechnungen zum Start

1. KenngroBen des Starts

1.1. Allgemeines

1.2. Sichere Startflugbahn

2. . Bestimmung der maximalen Startmasse

2.1. Bestimmung der maximalen Startmasse und der
Entscheidungsgeschwindigkeit vq

.2.2. EinfluB der SLB-Beschaffenheit

Berechnungen zum Steigflug

KenngréBen des Steigfluges
1. Allgemeines
2. Steigfluggeschwindigkeit mit zwei arbeitenden Triebwerken
3. Steiggeschwindigkeit mit zwei arbeitenden Triebwerken
4.
5.

5.1. Grundlegende Flugeigenschaften
5.2.1. Aerodynamische Korrektur der Fahrt- und H6henmesser
5.1.2. Zusammenstellung der charakteristischen Geschwindigkeiten
5.1.3. Flug mit groBen Anstellwinkeln
5.2. Ausgangsdaten fiur die Berechnung des Fluges und Auswahl
der Staffelungshodhe
.2.1. Flugberechnungen/Allgemeines
.2.2. Ausgangsdaten fir die Berechnung
.2.3. Auswahl der Staffelungshdhen
.3. Massenberechnungen und Schwerpunktlagen
.3.1. Bestimmung der Nutzmasse
.3.2. Bestimmung der tatsédchlichen Startmasse und der Schwerpunktlage
.3.2.1. Bestimmung der tatséchlichen Startmasse
.3.2.2. Bestimmung der Schwerpunktlage
.3.2.3. Festlegungen zum Ausschlag des Hohenrudertrimmers beim Start
4
4
4
5
5
5
5
5
5

auuuuuau auu aouuuuu auu

Praktische Gipfelhéhe mit einem arbeitenden Triebwerk
Steigzeit, Steigstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Steigflug
mit zwei arbeltenden Triebwerken

-1.6. Steigzeit, Steigstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Steigflug
mit einem arbeitenden Triebwerk

u uuuuuu un

o OO0 un

5.7. Berechnungen zum Reiseflug

5.7.1. Reiseflugzustande/Allgemeines

5.7.2. Kraftstoffverbrauch ~

5.7.3. Kraftstoffnavigationsreserve .

5.8. Berechnungen zum Sinkflug

5.8.1. Sinkzeit, Sinkstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Sinkflug
mit zwei arbeitenden Triebwerken

5.8.2. Sinkzeit, Sinkstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Sinkflug
mit einem arbeitenden Triebwerk

5.9. Berechnungen zum Warteflug

5.9.1. Kraftstoffverbrauch in der Wartezone

5.9.2. Umrechnung von IAS in TAS

5.10. Berechnungen zur Landung

5.10.1. Kenngroben der Landung

5.10.1.1. Landestrecke bei Anwendung der Schubumkehr

5.10.1.2. Landestrecke ohne Anwendung der Schubumkehr

5.10.2.. Bestimmung der maximalen Landemasse

5.10.3. EinfluB des Zustandes der SLB auf die Landestrecke

01.01.1985

Ausgabe: 1 : 5/1



[7[}? Flugbetriebsdokumentation : LH-410
] ' I

5.1. Grundlegende Flugeigenschaften

5.1.1. Aerodynamische Korrektur der Fahrt- und HSéhenmesser
5.1.1.1. Aerodynamische Korrektyr des Fahrtmessers

§§ Schalter: statischer Druzk Not "geschlossen"

‘§ B Fahrwerk eingefatiren

5120 T

X ' 4o

’g * se %"'0 '

-2 35,7

)

9 0

S

< -5 :

00 150 200 250 300 350 Ve

Fluggeschwindgkeit kmin

Aerodynarriische Korrekiur des Geschwingligkertsrmessers

éﬁ:ﬁﬁ?ﬁggnoevr Ci}‘ii57fwvuu§¢f dic= 155 FW ausgef.
aVkmih) +8 - +70

Anmerkung: Wegen der geringen- aerodynamlschen Fehler der Geber des statischen Druckes kann
bei den Hohenmessern WD-IOK im gesamten zulédssigen Geschwindigkeitsbereich des
Flugzeuges und bis zu Héhen von 3000 m auf die Korrekturtabelle fir die Staffe~-
lungshéhen verzichtet werden.

Abb. 5.1.1/1

5.1.1.2. Aerodynamische Korrektur des Héhenmessers
5.1.1.2.1. Normalbetrieb

. Hohe H=200m FW eingefahren
3 30 ~o. ] .
¥ 20 \\\2" =~ ‘-6"~0¢
_ N~ T o
e & D,
v . —
5 § 0 N 1S
by [~ -
g )
100 150 200 250 300 350 k_ms—/h
Fluggeschwindigkert

Aerodyramische Korrektur des Hohenmessers

Lanaekiappen= | o =35 AW ousget | =15 FW ausger

Ve
L 750 200 780 240
aH 73 | -1 | +77 .7

Abb. 5.1.1/2
_ 01.01.1985
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5.1.1.2.2. Notbetrisb

In der Stellung "Start, Not* “gpffen"

IAS km/h
Flughdhe .
m 200 250 300 350
900 -15 -35 -55 -75
1200 -15 -40 -60° -80
1500 -15 -40 -60 -80 Abweichung
1800 -20 -40 -60 -85 ~in
2100 -20 ~40 -65 -85 Meter
2400 =20 -40 -65 -90
2700 -20 -45 -70 -90
3000 -20 -45 ~70 -95

5.1.2. Zusammenstellung der charakteristischen Geschwindigkeiten (Werte in Klammern nur fir
: Flugzeuge mit max, TON 6000 kg)

Flugetappe ) Bezeichnung der Geschwindigkeit éﬁ;ﬁ 2::ctﬂltt
Start Entscheidungsgeschwindigkeit v4 - 5¢5e2e1,
Geschwindigkeit des Bugradhebels vg 145{50) 4.2.5,
Sicherheitsstartgeschwindigksit vy '
- mit 2 arbeitenden Triebwerken 170875) 4.2.5.
_ - mit 1 arbeitenden Triebwerk 145 (150] 3.4.1,
Steigflug Steigfluggeschwindigkeit . )
) - mit 2 arbeitenden Trigbwarken 220(225) 4.2.6.
- mit 1 arbeitenden Triebwerk 190(95)| 3.4.1,
Reiseflug Zuléssige Gerédtegeschwindigkeit VG, zul. 355 2.7.1.
Zuléssige Gerdtegeschwindigkeit bei
starker Turbulenz vg, Tyrb. 250 2.7.1.
Abkippgeschwindigkeit Ve,1 : - 4.1.12;1.
Landeanflug maximal zuléssige Gerdtegeschwindigkeit beim
und Landung Ausfahren des Fahrwerkes Ve, Fw 250 2¢7 1.
maximal zuléssige Gerétegeschwindigkeit mit
ausgefahrenen Landeklappen:
o
ve, Lk = 15 250 2.7.1.
o ) .
VG, LK a 35 205 2.7.1.
maximal zuldesige Gardtegeschwindigkeit zum
Ausfahren der Landeinterzeptoren
VG, Int i80 2.7.1.
Landeanfluggeschwindigkeit Vanfl
(Landeklappenetellung 359) 160 4.2.9.
Abkippgeschwindigkeit in Landekonfiguration Vs o s 4.1.12.1.
Oberflliggsechwindigkeit der SLB-Schwelle
(Landeklappenetellung 35°) Ysie 150 4.2.9.
(]
01.09.1989 s/3
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5.1.3. Flug mit groBen Anstellwinkeln

Bei ausgefahrenem Fahrwerk liegt die Abk1ppgeschw1ndlgke1t um 2 km/h lUber der bei eingefahrenem
Fahrwerk (siehe Abb. 4.1.12/1).

Die Steuerbarkeit des Flugzeuges bleibt bis zum Abkippen erhalten.

Die natilrlichen Anzeichen bei der Anndherung an das Abkippen sind nur schwach ausgepragt.

Aus diesem Grunde besitzt das Flugzeug eine akustische und optische Slgnallsatlon, die den
Flugzeugfihrer vor dem Abkippen warnt.

15 bis 20 km/h vor dem Abkippen ertént das Tonsignal, und es blinkt das Leuchtfeld " CPhB ".

In der Flugkonfiguration erfolgt das Abkippen des Flugzeuges allmé&hlich mit geringen L&ngs- und
Rollwinkelgeschwindigkeiten. Langsneigungs~ und Schréglagenwinkel Uberschreiten 30 nicht. Das
Ausleiten des Flugzeuges aus dem Abkippen erfolgt durch geringes Dricken der Steuerséule.

In der Start- und Landekonfiguration kippt das Flugzeug energischer ab. In diesem Falle muB das
Flugzeug unverziiglich aus dem Abkippen ausgeleitet werden. Bei den ersten Anzeichen von Schrag-
lage muB die Steuersdule in die Neutralstellung gedriickt werden.

Zum Ausleiten des Abkippens muf sofort nach dem Dricken der Steuersdule das Pedal ein Drittel
an der Schrédglage entgegengesetzten Seite getreten werden.

Das Vertrautmachen der Flugzeugfihrer mit dem Verhalten des Flugzeuges beim Flug mit groBeh
Anstellwinkeln darf nur in .der Flugkonfiguration mit allmédhlicher Geschwindigkeitsverringerung,
mit geringer Sinkgeschwindigkeit und der Leistungsstufe "Leerlauf ~ Luft" erfolgen.

Nach dem Ansprechen der akustischen und optischen Signalisation des Abkippens ist die Steuer-
sdule nach vorn zu dricken und Fahrt aufzuholen. Danach ist die Leistungsstufe der Triebwerke
zu erhdhen und das Flugzeug in den Horizontalflug zu Uberfihren.

Die Ubung ist nur bei Sicht des natlrlichen Horizontes in Héhen Uber 1500 m durchzuflhren.

5.2. Ausgangsdaten fir die Berechnung des Fluges und Auswahl der Staffelungshdhe
5.2.1. Flugberechnungen/Allgemeines

Die Besatzung mufl vor jedem Flug eine Berechnung durchfuhren
Bestandteile der Berechnung:

1. Beschaffung der Ausgangsangaben fir die Berechnung (vgl. 5.2.2.)
. Auswahl der Staffelungshdhe (vgl. 5.2.3.)
Bestimmung der Nutzmasse (vgl. 5.3.1.)

2
3
4. Bestimmung der tatsachlichen Startmasse und der Schwerpunktlage (vgl. 5.3.2.)
5. Bestimmung der Betankungsmenge des Kraftstoffes (vgl. 5.4.)

6

. Bestimmung der maximalen Start- und Landemassen des Flugzeuges (vgl. 5.5.).

5.2.2. Ausgangsangaben fir die Berechnung

Folgende Ausgangsangaben sind fir die Flugberechnung erforderlich:

- Lange der Flugstrecke zwischen dem Start- und dem Landeflugplatz

- Entfernung zwischen dem Landeflugplatz und dem am weitesten entfernten Ausweichflugplatz
- Héhenwind auf der Flugstrecke (Geschwindigkeit und Richtung)

- tatsdchliche Lufttemperatur, Luftdruck, Richtung und Geschwindigkeit des Bodenwindes am
Startflugplatz sowie am Landeflugplatz und an den Ausweichflugplétzen

- Lange der Start- und Landebahn sowie der Stoppfldche auf den Lande- und Ausweichflugpléatzen
- Leermasse und Schwerpunktlage des leeren Flugzeuges.

01.01.1985
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Leermassen und Leerschwerpunktlagen

Kennzéichen/ .- Leerschwerpunktlage

Werknummer Leermasse in kg X "gf
x_. in % X, in m
S L

DDR-SXA /

820923 3856 26,26 | 2,694
PDR-SXB /

820924 3866 26,245 2,693
PDR-SXC / . :

820925 _ 3860 26,3 2,69
DDR~-SXD / 3910 26,9 2,706
831105 it z 3955 27,08 2,710
Dgg;?ég./ 3923 26,4 2,698

mit ZB 3968 26,67 2,702

DDR-SXF / 3895 26,56 2,700

831107 mit zs 2940 26,8 2,705
Bei Einbau der stationdren Sauerstoffanlage erhtht sich die Leermasse um 76,4 kg und die Leer=-
schwerpunktlage um 2,7 % nach vorn,

Bei Einbau der transportablen Sauerstoffanlage sind je Sitzposition fiur die Sauerstoffflasche
S k3 zu berechnen; der EinfluB auf die Schwerpunktlage erfolgt entsprechend der Sitzposition
(vgl. dazu auch BDH - 410),

5.2.3. Auswahl der Staffelungshohen .
Die Reiseflughéhe wird entsprechend den minimalen Selbstkosten, dem ginstigsten KS-Verbrauch
gewahlt.

In Abb. 5.2.3/1 ist der Zusammenhang zwischen der ginstigsten Reiseflughdhe und der Lé&nge der
Flugstrecke dargestellt.

{000 /, mit Passagieren

2000

woorl

QUNstgsle StarFe/urgshite

l
|
|
i
i
s
]
|
|
!
i

[:
a 2 200 Spp 00 Sao 600+ 200

Entternung
~rry

Abb. 5.2.3/1
01.09.1989 /
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5.3. Massenberechnungen und Schwerpunktlagen

5.3.1. Bestimmung der Nutzmasse

Die maximale Nutzmasse wird durch Subtraktion der Ristmasse und der Kraftstoffmasse. (der Be-
tankungsmenge) von der maximalen Start- oder Landemasse des Flugzeuges ermittelt (vgl. 5.5.).
Die Rlstmasse setzt sich zusammen aus:

- der Leermasse (vgl. 5.2.2.)

- der Masse der Besatzung
(2 x 80 kg = 160 kg)

Die tatsdchliche Nutzmasse
Sie darf die ermittelte maximale Nutzmasse nicht Uberschreiten.

5.3.2. Bestimmung der tatsdchlichen Startmasse und der Schwerpunktlage
5.3.2.1. Bestimmung der tatsdchlichen Startmasse
1. Die tatséchliche Startmasse ergibt sich aus der Summe folgender Massen:
- der Ristmasse (vgl. 5.3.1.)
- der Kraftstoffmasse (der Betankungsmenge)
~ der tatsachlichen Nutzmasse.

2. Die tatsdchliche Startmasse des Flugzeuges darf die nach 5.5. ermittelte maximale Startmasse
nicht Uberschreiten.

5.3.2.2. Bestimmung der Schwerpunktlage

Die Schwerpunktlage des Flugzeuges wird mit Hilfe der Grafiken 5.3.2.2/1 bis 5.3.2.2/6 be-

stimmt (siehe auch BDH 410, Kapitel 6).

Die Schwerpunktlage des Flugzeuges muf sich im Bereich der im unteren Teil der Grafik dargestell-
ten zulédssigen Schwerpunktlagen befinden.

5.3.2.3. Festlegungen zum Ausschlag des Hohenrudertrimmers beim Start

Der Hbhenrudertrimmer ist vor dem Start in Abhéngigkeit von der Startmasse und der Schwerpunkt-
lage des Flugzeuges in folgende Stellungen zu bringen:

Xg Mstart Teilstriche an der Trimmerstellungs-
7 2 anzeige in Richtung STEIGEN
i8 4200 8
20 4900 6
24 ~ 28 unabhéngig von neutral
der Masse

5.4. Berechnung der Kraftstoffbetankung
5.4.1. Erforderliche Betankungsmenge

1. Die Betankungsmenge mit Kraftstoff darf nicht kleiner sein als die fir den Flug zum Lande-
flugplatz unter EinschluB der Navigationsreserve erforderliche Kraftstoffmenge.
Die erforderliche Betankungsmenge hdngt von der Leistungsstufe der Triebwerke im Reiseflug
ab.
In Abb. 5.4.1/1 ist die erforderliche Betankungsmenge bei maximaler Reiseleistung und in
Abb. 5.4.1/2 bei wirtschaftlicher Reiseleistung zu ermitteln.

2. Bei der Berechnung der Betankungsmenge ist unbedingt von der laut Punkt 5.5.2. ermittelten
maximalen Startmasse auszugehen.

3. Die in den Abb. 5.4.1/1 und 5.4.1/2 einzusetzende Kraftstoffnavigationsreserve hat der nach
FBH, 3.1.9. festgelegten =zu entsprechen (s. 5.7.3.).

4. Die Abb. 5.4.1/1 und 5.4.1/2 bericksichtigen die Nutzung des Heizungs~- und Enteisungssystems
sowie 5 % Kraftstoffreserve.

5. Mittels der Abb. wird der Kraftstoffverbrauch vom Start bis zum Ausrollen nach der Landung
bestimmt. Der Kraftstoffverbrauch beim Anlassen, beim Rollen zum Start und beim Rollen
nach der Landung muB zusédtzlich ermittelt werden. Das erfolgt, indem fiir jeds Minute Boden=
laufzeit, Anlassen und Rollen der Verbrauch von 2 kg Kraftstoff beriicksichtigt wird. Diess
Menge ist zu der in den Abb. 5.4.1/1 und 5.4.1/2 ermittelten zu addieren.
Der Kraftstoffverbrauch fir die Durchfihrung einer Platzrunde bzw. fir den Flug in der War-
tezone am Landeflugplatz ist laut Punkt 5.9.1. gesondert zu berechnen.
Diese Kraftstoffmenge ist zu der in den Abb. 5.4.1/1 und 5.4.1/2 ermittelten zu addieren.

01,09,1989
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INTERFLUG Belodediagramm L 410 UVP
‘ Lufthildvariante TOW : 3800 kg
Datum: Kommandant : Kennzeichen:
‘g Art mar|fakt. pro Schwerpunkt des leeren Flugzeuges
I der Bel.| Bel |Teit
F : 20 21 22 23 24 25.26 27 28 [+ MAC]
&|2Zuladung  |(kglilkai ?Z;; I
1 |Besataung 480 l ) | [ | | | ]
2 Weoftstoffin TF [10c0| ooy IEIEEERRRRNRERRNERREN ST
3 |Zusatzbehsiter| 237) _ o0b IRERERENEREERRENREEE! | t
14 |LBS Mitte COREARERRN RN AR ARA RN RN RRR NI NRRRERRRERI
6[LBoP IR RN NN ERNRRERNNIRRNAREREN
7 [AFA _wm NN EREREER [ | l HERE
8|AFA hinten sop| | I T T T T 11 [ [ 11 1
9 |Hand kamera psrl [ T T T T T T T [ 1 b 1T ]
10]L 80P HKY Bop| B 1 - [ ‘ i
11| Handkamera ssel [ [ LU U T 0Pt & b § 1
12[LBOP HKTI By | [ [ [ l
13 [GepaickeiDk | 150]  |250] | 11 P L e
7| LBOPOK IWC 75 [ [ [ l [
15 | Fotomat . von ICE I I A I
16 | Folorral. hinten sopp | 1 1 T 1 [ 1 1 1
17 |Spezialausrust. - chrne EinfluB auf den Schwerpunkt
Bloepackraumvieo; 425 | | [ | [ [ [ | 4 [ T ] | T ]
19| Sitzrehe 1 lazsi [ ] [T T 1 P T
20[5itzreie ] T T TP TTT-TIT T T TITIIII I g
21\Sitzreihe 5 75bi . [ ! J [ I I ) | l | [ l
22 5itz Frochtbe] 5 ] | ] | | | [ [
/F:sjsc _ ‘ _ L MAC]
5:00 77 18 19 20 21 22 23 2 25 26 27 28 20
1 ) I Y A S N |
@ 5500 \ \ \ \ \ k F/‘lr l' } J‘ rll Il /
A o e g |
@ I Wl W W Y 1 | N )
. e WAL VNN WA RS TR | f I I A )
5000 L W W W I oy S,
@@ \ Ao o /
- i U 11 /
47 4500 SN W VO YL WL W O W W N Y
®®@ ® : R T ek et
\T‘\ ‘\ \\ \\ \\ \\ \\ \\ \\ ‘\ \\ ‘l % ]l ll IL " LJI
4000 o o e o T
- \\\\\\\\\\\\l\\t'nl I /
R o o e 2 | /
3500 NASS S VY IV Y Y AUy [ [
Masse: Schwerpunkt :
avsgefdillt durch:
! Kormmandant :

01.,09,1989
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Abb, 5.3.,20.2/1 Luftbildvariante

a) fir Flugzeuge mit max. TOW 5800 kg
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INTERFLUG Beladediagramm L 470 UVP
: Luftbildvariante { TOW: 6000 Kg
Datum: Kommandant: Aennzeichen:
.5? Art i = Schwerpunki des teeren Flugzeuges
=) der BeliBel) gy 20 2122 2324 25 26 27 28 (o 114CT
| & zuladung  |tkg? [hg)| D , e ——
;7 Besatzung 450 [ J J 1 ! -
Z Hraftstollin TR 000 {i0p INREEREREREERRNERREE IHRERI
3 |Zusctzbengtiei2sn pov| [ | I 1T T T DT T IITTTTITTLTOL JEENE
¢|eas mtte | podl[TTTTTTTTTITIT HAERARNRERIRENRERRRREANN)
51185 vorn qso] T T T 11 1 I Y A R N A
(6 (80P NN RN RN RN NN NN RN RANRNEEENN)
L7 |AFA_vorn o | 11T HEREEENEEEEENERE! []1E]
{8 |AFA_ hinien 50p| | HEEEENEEEEREEEEENE
Ilbanckamera) | B5M -} } | | T - J ] @ -] -] J ‘]
0[1B0P ARD | R I I [ N R
V(7|pordbarrera) | o¥) | [ | T VT ] ] | 71T T T T
72 1LBOP HK1T TSR 1 ‘ IR 1 [ _ T .
WBloepacke /DK 70| 25y | | | 1 ] T T T T T 1T TmT T T1 |
74 |LB0P DKIWE oy ] 1 [ 1 I
5| folormatvorn) | - je50t | ]| [ | ] | 1 T 1T i
1 fotomathirke] | oy | ] | 1 1 1 1 [ 1 T L T
17 |Spezialausris : . o ohne Einflu auf den Schwerpunkt
Wlepackrwornié0l ja28 | | | L 1 { [ [ § T | [ [ | T 1
79 Sitzreihe 1 s T T T 1. T 1T 1 [T T T°70
20| Sitzreine & ) TTTTEPETT I ITTITI T P Il o
Z7|Sitzreine 5 | oy 1 [ i 1 1 T 1T T 1T T I
22| 3z Fruchibe) o] [ [ [ ] [
Masse ' , . o Cole MACT
Eky_] 18 19 20 27 22 23 24 25 26 27 28 29
6500 :
S| EA i T
sl | NN\ N\ e
g0 - PPt WL W R Bt § 711
Y N\ Nt )/
A®le (| [ \ e / /
A W WL W W W W W W O L {F}:
o e
NS R
¥000 -
Masse: Schwerpunkt
ausgetillt durch:
Hommandant ;-

Abb, 5.3.2.2/1 Luftbildval‘iant.

b) fir Flugzeuge mit mex, TO¥ 6000 kg
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!'- ) :
! INTERFLUG g Beladediagramm L 4710 UVP
Passaqiervariante | _TOW: 5800 kg
Datum. Hommandant: Kennzeicher:
] Art nzktbﬂ&rv : y
S : o Schwerpunkt des leeren Flugzeuges
S| der Bel. ‘9"-’"@&, 20 21 2223 24 25 26 27 28 [+#11ACT
\@! zuiadung (kY kgllLigl " ‘ :
I'7]Besatzung 480 [ ] ] [ ]
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]
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—
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Abb, 5.3.2.2/2 Passagiervariante
01.09.1989 a) fir Flugzeuge mit max. TOW 5800 kg s/9
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b) fur Flugzeuge mit max. TOW 6000 kg

INTERFLUG Beladediagramm L 410 UVP
- Passagiervariante | TOW : 6000k
Datum: Hommandant: HennzeiChen :
!: Art el fa"’!p’” Schwerpunht des leeren Flugzeuges
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{7 [ s Reihe oo LTI TPl T [ LT
8 |3 Aoss Reine TS A U AN A A N N [ [ 1
9 [Sitz Arachtbegl ey ] [ i ] ] T | I
Of6ezache vom (0] _Mz5 1 ] T T 1 1 T T I
oepackepinteroo] 2w | | [ [ L T ] [T [ | [ T[] 1
plwc 175 | ] I 1
13|AFA_vorn oo [T TP T I I I T I T I
{7#1AFA_hinten I N | 1 1] |
Masse L[4 MALT
) ke g 79 20 21 23 2¢ 25 26 27 28 29
6500 :
6000 :
/\‘__ : 5500
»\ okl 5000
'L\_ 4500
‘@gp %000
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_— —— b e s = il g —
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Abb, 5.,3,.2,2/2 Passagiervariante
01.09,1939
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WNTERFLUG Beladediagramm L 470 UVP
B Geschaftsvariante / TOW:5800kg
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g| Art maxi/akt | pro Schwerpunkt des leeren Flugzeuges
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Abb, 5.3.2.2/3 Geschaftsvariante

01.09.1989 a) fir Flugzeuge mit max. TOW 5800 kg

Ausgabe: 1 5/10a
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INTERFLUG Beladediagrarmm L 4710 UVP
Geschdftsvariante I TOW:6000kg
Datum : Kommandant: ) Kennzeichen:
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Abb, 5.3.2.2/3 Geschaftsvariante

b) fur Flugzeuge mit max. TOW 6000 kg

01,09.1989

Ausgabe:
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INTERFLUG Belodediagramm L 470 UVP
/nspekt/bnsmriante /! TOW: 5800 kg
Datum: Hommandarnt: Aennzeichen:
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Abb. 5.3.2.2/4 Inspektionsvariante

a) fir Flugzeuge mit max. TOW 5800 kg

01.09.1989 5/
10c¢

Ausgabe: 1
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INTERFLUG Beladediagfamm L-4-70 UveP
Inspektionsvariante | Tow. 6000 kg
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Abb, 5.3.2.2/4 1Inspektionsvariante

b) fir Flugzeuge mit max,., TOW 6000 kg

01.09,1989
Ausgabe: 1
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 INTERFLUG Belad ediagramm L4410 UVP
Frachtvariante | TOW: 5800 kg
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Abb, 5.,3.2.2/5 Frachtvariante
a) fur Flugzeuge mit max, TOW 5800 kg
01,09,1989

Ausgabe: 1
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INTERFLUG Beladediagramm L410 UVP
Frachtvariante [(TOW- 6000kg
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Abb, 5.3.2,2/5 Frachtvariante

b) for Flugzeuge mif max, TOW 6000 kg

01.09.1989
Ausgabe: 1
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INTERFLUG Beladediagramm L4710 UVP
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Abb, 5.3.2.2;/6 Sanitétsvariante
a) fur Flugzeuge mit max. TOW 5800 kg
5/10g
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INTERFLUG Beladediagramm L4710 UVP
Janitatsvariante | TOW: 6000 kg
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Abb, 5.3.2.2/6 Sanitdtsvariante

b) fur Flugzeuge mit max. TOW 6000 kg

01.09,1989
Ausgabe: 1
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5.4.2. Auswahl der Leistungsstufen fir den Reiseflug

1.

3.

Auswahlkriterien

Hauptauswahlkriterium ist die Gewdhrleistung der maximalen Nutzlast. Die Verkiirzung der
Flugzeit ist zweitrangig.
Bestimmung der Leistungsstufen

a) Die erforderliche Betankungsmenge des Kraftstoffes wird bei maximaler Reiseleistung laut
Abb. 5.4.1/1 bestimmt.

b) Die vorléufige Nutzlast wird auf der Grundlage der im Punkt a) ermittelten Betankungsmenge
bestimmt.

c) Wenn die nach Punkt b) bestimmte Nutzlast gréBer als die maximal zuléssige Nutzlast nach
2.5.2, ist, dann kann die maximale Reiseleistung angewendet werden,
- Ist die nach Punkt b) bestimmte Nutzlast kleiner als die maximal zuléssige, dann wird
die wirtschaftliche Reiseleistung angewendet.

Beispiel:

A: Bestimmung der erforderlichen Betankungsmenge filr den Flug mit maximaler Reiseleistung
nach Punkt a): ‘

Startmasse = 5700 kg
Entfernung = 640 m
Flughdhe : = 3000 m
Lufttemperatur = INA + 10 °C
Riuckenwind = 50 km/h
Kraftstoff-Navigationsreserve = 230 kg
Rollen = 5 min
Erforderliche Betankungsmenge ) = 825 kg
Kraftstoffverbrauch beim Rellen = 10 kg
Betankungsmenge = 835 g
B: Bestimmung der vorlaufigen Nutzlast nach Punkt b):

Leermasse = 3800 kg
Besatzung = 160 K
Betankungsmenge = 835 K
Gesamt : = 4795 g

5700 kg - 4795 kg = 905 K

905 kg < max. (nach 2.5.2.)

C: Auswahl der Leistungsstufe nach Punkt c¢):

Die vorlaufige Nutzlast = 905 ky ist kleiner als die maximal zuléssige nach 2.5.2.
Folglich wird mit der wirtschaftlichen Reiseleistung geflogen.
Die dazu gehéreriden Angaben werden mittels Abb. 5.4.1/2 bestimmt.

Erforderliche Betankungsmenge =775 kg
Kraftstoffverbrauch beim Rollen = 10 g
Betankungsmenge ) = 785 kg
Leermasse = 3800 kg
Besatzung = 160 kg
Betankungsmenge = 785 g
Cegsamt : = 4745 g
5700 kg - 4745 kg = 955 ig
Nutzlast (endglltige) = 955 kg

Bestimmung der Flugdauer

In Abhsngigkeit von der gewéhlten Leistungsstufe kann die Flugdauer mit Hilfe der

Abb. 5.4.1/3 und 5.4.1/4 bestimmt werden.

Bezug nehmend auf das im Punkt 2. genannte Bgispiel ist beim Flug mit wirtschaftlicher
Reiseleistung zu erkennen, daB sich die Flugdauer im Vergleich zur maximalen Reiselei-
stung von 102 auf 115 Minuten verléngert.

01,09.1989
Ausgabe: 2 5/11
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4. Festlagungen zu den Leistungsstufen

a) Beim Flug mit wirtschaftlicher Reiseleistung sind im Horizontalflug die in der folgenden
Tabelle aufgefihrten Fluggeschwindigkeiten IAS in km/h in Abh&éngigkeit von der Staffe-
lungsh6he und der. Flugmasse einzuhalten.

(Die Fluggeschwindigkeiten wurden bis 10 km/h gerundet.)

b) Beim Flug mit maximaler Reiseleistung arbeiten die Triebwerke in der Leistungsstufe der
maximalen Dauerleistung (Nennleistung). Die Begrenzungen fir diese Leistungsstufe sind zu
beachten. Die in der folgenden Tabelle aufgefihrten Fluggeschwindigkeiten IAS in km/h,
far den Flug mit maximaler Reiseleistung haben informativen Charakter. Die tatsdchlichen
Fluggeschwindigkeiten konnen sich infolge Rundungen von den Tabellenwerten unterscheiden.

Horizontalfluggeschwindigkeiten (IAS in km/h) bei wirtschaftlicher und maximaler Reiseleistung

: A Flugmasse
: >5500 . 5500-5000 5000-4500 _ © 4500
Staffelungshdhe
m wirt- maxi- wirt- maxi~ wirt~ maxi- wirt- maxi-
schaftl.] male schaftl. male schaftl.] male schaftl. male
Reise~ Reise- | Reise- Reise~- Reise- Reise- Reise- Reise-
leoi- lei~ lei~- lei- lei~ lei- lei- lei-
stung ~ stung stung stung stung stung stung stung
1850 | 270 320 270 320 270 320 260 320
2150 270 310 260 320 260 320 260 320
2450 260 310. 260 310 260 310 250 320
2750 260 310 260 ’ 310 250 310 250 310
3050 250 310 250 310 250 310 240 310
5.5. Berechnungen zum Start

5.5.1. KenngréBen des Starts

5.5.1.1. Allgemeines

Ein Teil der Diagramme zur Bestimmung der KenngréBén des Starts werden im Abschnitt 5.5.2. an-
gegeben:

Abb. 5.5.2/2 Maximale Startmasse in Aphéngigkeit von Platzhéhe und Lufttemperatur

Abb. 5.5.2/3 RechengréBe "D" und Entscheidungsgeschwindigkeit v, fir die verfigbare Start-
(5-5.2/3a) strecke des fortgesetzten und des abgebrochenen Starts

Abb. 5.5.2/4 Maximale Startmasse bei der verfiigbaren Startstrecke des fortgesetzten und des
(5.5.2/4a) abgebrochenen Starts mit und ohne Wassereinspritzung

‘Abb. 5.5.2/5 RechengréBe "R" und Entscheidungsgeschwindigkeit vq fir die verfigbare Start-
(5.5.2/5a) -anrollstrecke und die verfligbare Startabbruchstrecke )

"Abb. 5.5.2/6 Maximale Startmasse bei der verfligbaren Startanrollstiecke und der verfigbaren
(5.5.2/6a) Startabbruchstrecke mit und ohne Wassereinspritzung

Im vorliegenden Abschnitt werden die Diagramme zur Bestimmung der sicheren Startflugbahn ange-
geben.

Alle Diagramme der KenngrdéBen des Starts sind fUr die Bedingungen der Wassereinspritzung ent-
sprechend der atmosphérischen Bedingungen (siehe Abb. 4.1.5/1) gegeben.

5.5.1.2. Sichere Startflugbahn
1. Bedingungen

a) Bei der Bestimmung der sicheren Startflugbahn mit einem ausgefallenen Triebwerk wird an-
genommen, daf )

- das Triebwerk vor Erreichen der Sicherheitsstartgeschwindigkeit v, ausfallt;
- das Flugzeug am Ende der verfigbaren Startstrecke die HShe von 10,7 m erreicht;
- das Fahrwerk bereits in der 3. Startetappe eingefahren wurde;

; 01.01.1985
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b)

B

- sich die Luftschraubenblédtter am ausgefallenen Triebwerk bereits in "Segelstellung" be-
finden;

-~ der Eisabscheider nicht eingeschaltet ist;
~ die Kabinenheizung abgestellt ist;
~ Leistungsstufen des arbeitenden Trisbwerkes:
2. und 3. Startetappe - "Sondgrleistung"
4, Startetappe - “Staﬁfleistung" ( AHT)
Bei der Bestimmung der sicheren Startflugbahn wird die 4. Etappe in zwei Phasen unter-
teilt, und zwar: -
4a =~ Fahrtaufholen in horizontaler Ebene mit einer Startliberhdhung von H = 120 m von

der Sicherheitsstartgeschwindigkeit v2 = 145 km/h bzw. 150 km/h bei LFZ mit max.
TOW 600C kg auf die Geschwindigkeit zum Einnehmen der Flugkonfiguration v3 = 170
km/h mit anschlieBendem Einfahren der Landeklappen und Fahrtaufholen bis auf

IAS = 190 km/h bzw. 195 km/h bei max. TOW 6000 kg.

4b ~ Steigflug von H = 120 m auf H = 400 m mit IAS = 190 km/h bzw. 195 km/h bei max.
TOW 600G kg.

c) Die Diagramme berlcksichtigen eine Korrektur des Gegenwindes von 0,5 . U 1 und des
Rickenwindes von 1,3 . U 1 zul.
. zul.
Beispiele .
In den Diagrammen der Abb. 5.5.1/2 bis 5.5.1/7 sind mit gestrichelten Linien und Pfeilen

drei Beispiele der Bestimmung der sicheren Startflugbahn mit einem ausgefallenen Triebwerk
angegeben.
Bei allen Beispielen wird angenommen, daB das Steigen ohne Richtungsénderung erfolgt:

Ausgangsdaten A B c
Wassereinspritzung nein ja nein
Platzhéhe 700 m 340 m 340 m
Lufttemperatur -15 % +30 % +30 °c
windgeschwindigkeit 0 10 m/s . 10 m/s

Gegenwind Gegenwind
Startmasse 5700 kg 5300 kg 5300 ig
Antworten:

Zwecks besserer Anschaulichkeit wurden die Antworten in der Tabelle auf Blatt 5.5.1/1 zu-
sammengefaBt und auf Blatt 5.5.1/2 grafisch dargestellt.

Die fir den jeweiligen Flugplatz festgelegte verfigbare Startabbruchstrecke (in den Bei-

spielen 950 m bzw. 750 m) berlicksichtigend, wird mit der Ermittlung der Steigstrecken im

sogenannten Rechenpunkt' (beim Erreichen von H = 10,7 m, oft lber dem Ende der Stoppflache
angenommen) begonnen.

Dabei werden die Diagramme der Abb. 5.5.1/3 bis 5.5.1/7 benutzt.

01.09,1989 .
Ausgabe: 2 S/17
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5.5.2. Bestimmung der maximalen Startmasse
5.5.2.1. Bestimmung der maximalen Startmasse und der Entscheidungsgeschwindigkeit v,

1.
2.

4.

5°

7.

Mittels Abb. 5.5.2/1 wird die Flugplatzhéhe in Abhéngigkeit vom Luftdruck ermittelt.

Die maximale Startmasse, die die Einhaltung des normierten Steigfluggradienten (1,2 %) in
der 4. Startetappe gewdhrleistet, ist mittels Abb. 5.5.2/2 zu bestimmen. Dabei sind die im
Punkt 1. ermittelte Flugplatzhdhe und Lufttemperatur zu bericksichtigen.

Die RechengroéBe "D" und die Entscheidungsgeschwindigkeit vq werden mit der Abb. 5.5.2/3 in
Abhdngigkeit von der verfigbaren Startfortsetzungsstrecke und der verfiigbaren Startabbruch-
strecke sowie vom Neigungswinkel der SLB und der Windgeschwindigkeit bestimmt.

Befindet sich der Schnittpunkt der Bestimmungsgeraden rechts des Parameters vl = 140 km/h
(145 km/h), dann gilt als Entscheidungsgeschwindigkeit vi1 = 140 km/h (145 km/h) und als
RechengrdéBe "D" der Schnittpunkt zwischen der horlzontalen Bestimmungsgeraden und dem Para-
meter vi = 140 km/h (145 km/h) .

Befindet sich der Schnittpunkt der Bestimmungsgeraden links des Parameters vi = 125 km/h
(130 km/h), dann gilt als Entscheidungsgeschwindigkeit vi = 125 km/h (130 km/h) und als
RechengréBe "D" der Schnittpunkt zwischen der vertikalen Bestimmungsgeraden und dem Para-
meter vi1 = 125 km/h (130 km/h).

Nach Nomogramm Abb,. 5.5.2/4 wird die maximale Startmasse in Abhingigkeit. von der AuBentempera-
tur, der Flugplatzhdhe und der RechengréBe "D" bestimmt.

Die RechengroéBe "R" und die Entscheidungsgeschwindigkeit vi werden in Abhanglgkelt von der
verfigbaren Startanrollstrecke, von der verfiigbaren Startabbruchstrecke vom Nelgungsw1nkel
der SLB und von der Windgeschwindigkeit mittels Abb. 5.5.2/5 bestimmt,

Befindet sich der Schnittpunkt der Bestimmungsgeraden rechts des Parameters vi = 140 km/h
(145 km/h), dann gilt vi = 140 km/h (145 km/h) als Entscheidungsgeschwindigkeit. Als Rechenw
grdoBe "R" gilt in diesem Falle der Schnittpunkt der horizontalen Bestimmungsgeraden mit dem
Parameter vi = 140 km/h (145 km/h) .

Befindet sich der Schnittpunkt der Bestimmungsgeraden links des Parameters vi = 125 km/h
(130 km/h) dann gilt vi = 125 km/h (130 km/h) als Entscheidungsgeschwindigkeit. Als Rechen-
groRe “R" gllt in diesem Falle der Schnittpunkt der vertikalen Bestimmungsgeraden mit dem
Parameter vi = 125 km/h (130 km/h).

Nach Nomogramm Abb, 5,5.,2/6 wird die maximale Startmasse in Abhéngigkeit von der AuBentem=
peratur, der Flugplatzhéhe und der GroBe "R" bestimmt,

Anmerkung zu den Punkten 3, bis 6,: Die Nomogramme 5.5.2/3,/4, /5, /6 gelten fir Starts
mit Wassereansprltzung be1 AuBentemperaturen £ 21°C
(bzw, 23 “C)., Wird keine Wassereinspritzung ange=
wandt, sind zur Bestimmung der entsprechenden GréBen
die Nomogramme Abb,. 5.5.2/3a,’ /4a, /5a, /6a Zu vers
wenden,

‘Die Werte in Klammern gelten fiir Flugzeuge mit max.,
TOW 6000 kg,

Die maximale Startmasse unter Bericksichtigung von Hindernissen auf der Flugstrecke wird
folgendermaBen bestimmt :

a') Die maximale Flugmasse, die den sicheren Gradient von O % mit einem arbeitenden Trieb-
werk (Leistungsstufe = Startleistung) gewdhrleistet, ist anhand der Abb. 5.5.2/7 unter
Bericksichtigung der Flughthe und der Lufttemperatur zu ermitteln.

Die absolute Flughthe wird aus der Summe von Mindestflughéhe nach IFR und der Héhe des
Hindernisses bestimmt.

(H + AHY

H = HReliet

Die Mindestflughshen nach IFR betragen:
- lUber ebenem und hiigeligem Gelande 300 m
- Uber bergigem Gelande 600 m

b) Der Kraftstoffverbrauch bis zum Uberfliegen der Hindernisse ist unter Bericksichtigung
der Flugbedingungen und der gewdhlten Leistungsstufe der Triebwerke mittels der
- Abb. 5.4.1/1 oder 5.4.1/2 zu bestimmen.
Die Navigationsreserve ist dabei nicht zu bericksichtigen.
Der Kraftstoffverbrauch ist entsprechend der maximalen Startmasse (5800 bzw. 6000 kg)
zu ermitteln.

c) Die maximale Startmasse unter Bertlicksichtigung von Hindernissen auf der Flugstrecke wird
aus der Summe der mit Abb. 5.5.2/7 erm1ttelten Flugmasse und der nach Punkt b) ermittel-
ten Kraftstoffmasse gebildet.

Die zu nutzende maximale Startmasse ist die klelnste der nach den Punkten 4., 6.und 7. be-
stimmten Massen. .

Die Entscheidungsgeschwindigkeit v4 wird nach der kleineren aus den Werten D und R erhal-
tenen Startmasse gewdhlt.
Wenn die nach den Werten D und R erhaltene maximale Startmasse gleichgroB und gleich der
maximal zul&dssigen Startmasse von (5800 bzw, 6000 kg) ist, dann wird die gréBere der
beiden verschiedenen Entscheidungsgeschwindigkeiten v1 gewédhlt,

01,09,.1989
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In den Abb. 5.5.2/3 bis 5.5.2/6 dargestellten Beispiele

Beispiele zu den Nomogrammen:
1. 5.5.2/3 bis 6 (Wassereinspritzung bei t, = 21 °c)
2. 5.5.2/3a bis 6a (ohne Wassereinspritzung)

Ausgangswerte (fUr alle Nomogramme):

v Beispiel A Beispiel B
AuBentemperatur -15 %¢ +30 %%
Flugplatzhdhe 1300 m 338 m
Verfiigbare Startstrecke fir Start-
fortsetzung und -abbruch 950 m 750 m
Verfigbare Startanrollstrecke 900 m 700 m

Neigung der SLB (o]
Windgeschwindigkeit

1 % steigend

{Rickenwind -; Gegenwind +) -5 m/s +10 m/s
Wassereinspritzung:
1. nein Ja
2. nein nein
Ergebnisse:
Beispiel 1.A =2.A 1.8 2.B

Groge "D 714 m 936 m 933 m
Entscheidungsgeschwindigkeit v, nach "D 125 km/h 136 km/h 137 km/h
ax. zuléssige Startmasse nach "D 5280 kg 5800 kg 5800 ky
roBe "R 634 m 905 m 905 m
ntscheidungsgeschwindigkeit v4 nach "R" 125 km/h 131 km/h 133 km/h
ax. zulassige Startmasse nach "R" 5230 kg 5800 kg 5800 kg

Die Entscheidungsgeschwindigkeit nach den im Punkt 9. genannten Bedingungen und die maximal
2uléssige Startmasse nach der Bedingung im Punkt 8. sind dick eingerahmt.

5/38
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5.5.2

. EinfluB der SLB-Beschaffanheit

1. EinfluB auf die Bestimmung der maximalen Startmasse

a)

b)

Ausgabe: 2

Die Bestimmung der maximalen Startmasse erfolgt entsprechend Punkt 5.5.2.1. unter Berick-
sichtigung des nachfolgend unter b) aufgefihrten Sachverhalts.

Die in den Punkten 5.5.2.1. (3.) und (5.) genannten verfligbaren Startfortsetzungsstrecken
(TODA) und verfiigbaren Startanrollstrecken (TORA) sind bei den folgenden aufgefUhrten Be-
dingungen durch die dazugehdrigen Beiwerte zu dividieren:

- Betonbahn bedeckt mit Matsch oder feuchtem Schnee bis 12 mm Héhe 1,21
" - Betonbahn mit einer Wasserschicht bis 10 mm Héhe 1,21
-~ Beton-~ und Rasenbahn mit einer trockenen Schneeschicht bis 50 mm Hohe 1,17
- Rasenbahn mit festgewalzter Schneedecke und einer Festigkeit von 8 kp/cm2 1,20
- nicht verfestigte Sandbahn 1,05
- weiche Rasenbahn mit einer Festigkeit nicht kleiner als 6 kp/cm2 1,55

Die in den Punkten 5.5.2.1. (3.) und (5.) genannten verfiigbaren Startabbruchstrecken sind
unter den nachfolgend genannten Bedingungen. durch die dazugehdrigen Beiwerte zu dividie-
ren:

-~ Betonbahn mit einem Reibungsbeiwert kleiner als 0,5 lt. Abb. 5.5.2/8
- Betonbahn mit Matsch oder feuchtem Schnee bis 12 mm Hdohe 1,3

- Betonbahn mit einer Wasserschicht bis 10 mm Hohe 1,3

- Beton- und Rasenbahn mit einer trockenen Schneeschicht bis 50 mm Hohe 1,2

- Rasenbahn mit festgewalzter Schneedecke und einer Festigkeit von 8 kp/cm2 1,25

- nicht verfestigte Sandbahn 0,95

- weiche Rasenbahn mit einer Festigkeit nicht kleiner als 6 kp/cm2 1,35

Bei der Bestimmung der RechengréBe "D" und der Entscheidungsgeschwindigkeit vq entspre-
chend Abb. 5.5.2/3 ist folgendes zu beachten:

Befindet sich der Schnittpunkt von horizontaler und der vertikalen Bestimmungsgeraden

rechts des Parameters v, = 140 km/h (bzw. 145 km/h), dann betrdgt die Entscheidungsge=
schwindigkeit v, = 140 Qm/h (bzw, 145 'km/h). Die Rechengrébe “D*" wird am Schnittpunkt
zwischen der hokizontalen Bestimmungsgeraden und dem Parameter vy = 120 km/h (bzw. 145

km/h) abgelesen.

Befindet sich der Schnittpunkt der Bestimmungsgeraden links des Parameters v, = 125 km/h
(bzw. 130 km/h) dann betragt die Entsche:dungsgeschwindigkeit v, = 125 km/h %bzw. 130 km/h).
Die RechengroBe "D" wird am Schnittpunkt zwischen der vertikaleh Bestimmungsgeraden und

dem Parameter vy = 125 km/h (bzw. 130 ‘km/h) abgelesen.

Bei der Bestimmung der RechengriéBe "R" und der dazugehdrenden Entscheidungsgeschwindig~
keit vq entsprechend Abb. 5.5.2/5 ist folgendes zu beachten:

Befindet sich der Schnittpunkt der Bestimmungsgeraden rechts des Parameters vq = 140 km/h

(bzw. 145 km/h), dann betrégt die Entscheidungsgeschwindigkeit v = 140 km/h (bzw. 145 km/h).
Die RechengrdBe "R" wird in diesem Falle am Schnittpunkt zwischen der vertikaien Bestimmungs—
geraden und dem Parameter vq = 125 km/h (bzw. 130 km/h) abgelesen. '

Anmerkung: Die Werte in Klammern gelten fur Flugzeuge mit max. TOW 6000 ig.
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Abb. 5.5.2/8 EinfluB der SLB-Beschaffenheit auf die erforderliche Startabbruchstrecke
(Handhebung laut Punkt 5.5.2.2 (1. b) )
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5.6. . Berechnungen zum Steigflug
5.6.1. KenngroBen des Steigfluges
5.6.1.1. Allgemeines

Die KenngréBen des Steigfluges sind in folgenden Diagrammen zu ermitteln:
- Abb. 5.6.1/1 Steigfluggeschwindigkeiten mit zwei arbeitenden Triebwerken

- Abb. 5.6.1/2 Steiggeschwindigkeiten mit zwei arbeitenden Triebwerken

- Abb. 5.6.1/3 Praktische Gipfelhéhe mit einem arbeitenden Triebwerk

--Abb. 5.6.1/4 Steigzeit mit zwei arbeitenden Triebwerken

- Abb. 5.6.1/5 Steigstrecke mit zwei arbeitenden Triebwerken

- Abb. 5.6.1/6 Kraftstoffverbrauch beim Steigflug mit zwei arbeitenden Triebwerken
- Abb. 5.6.1/7 Steigzeit mit einem arbeitenden Triebwerk

~ Abb. 5.6.1/8 Steigstrecke mit einem arbeitenden Triebwerk

- Abb. 5.6.1/9 Kraftstoffverbrauch beim Steigflug mit einem arbeitenden Triebwerk

5.6.1.2. Steigfluggeschwindigkeiten mit zwei arbeitenden Triebwerke
Fiir die Abb. 5.6.1/1 gelten folgende Bedingungen:

Leistungsstufen der Triebwerke Nennleistung
Drehzahl der Luftschrauben 1900 .min~1
Steiggeschwindigkeit v, 3 m/s
Konfiguration Flugkonfiguration
Heizung der Kabine eingeschaltet
Enteisungssystem ausgeschaltet
atmosphirische Bedingungen INA

Beispiel laut Abb. 5.6.1./1:

Flughohe = 2750 m
Startmasse = 5000 kg
Steigfluggeschwindigkeit IAS = 286 km/h

5.6.1.3. Steiggeschwindigkeiten mit zwei arbeitenden Triebwerken
Fir die Abb. 5.6.1./2 gelten folgende Bedingungen:

Leistungsstufen der Triebwerke Nennleistung

Drehzahl der tuftschrauben 1900 min'l
Heizung der Kabine und Enteisungssystem eingeschaltet
Konfiguration Flugkonfiguration

Steigfluggeschwindigkeit IAS = 220 km/h bzw. 225 km/h fir
Flugzeuge mit max. TOW 6000 kg

Beispiel laut Abb. 5.6.1./2:

Flughdhe = 2500 m
Lufttemperatur = INA +5 %C
Startmasse = 5200 kg
Steiggeschwindigkeit v, = 5,4 m/s

01,09,.1989
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5.6.1.4. Praktische GipfelhShe mit einem arbeitenden Triebwerk
FOr die Abb. 5.6.1/3 gelten folgende Bedingungen:

Leistungsstufen der Triebwerke ein Triebwerk arbeitet nicht, das
andere arbeitet mit Startleistung

Heizung der Kabine eingeschaltet

Enteisungssystenm ausgeschaltet

Konfiguration Flugkonfiguration

Steigfluggeschwindigkeit IAS = 190 km/h (bzws 195 km/h in Abb,

5.6.1/33)

Beispiel laut Abb. 5.6.1/3

Startmasse = 5100 g

Lufttemperatur = INA +10 °%C

Praktische Gipfelhdhe = 3000 m

5.6.1.5. Steigzeit, Steigstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Steigflug mit
zwei arbeitenden Triebwerken

Fir die Abb. 5.6.1/4 bis 5.6.1/6 gelten folgende Bedingungen:

Leistungsstufen der Triebwerke Nennleistung
Drehzahl der Luftschrauben ' 1900 min~1
Steiggeschwindigkeit vy ' 3 m/s
Konfiguration Flugkonfiguration
Heizung der Kabine ' eingeschaltet
Enteisungssystem eingeschaltet

1. Steigzeit (siehe Abb. 5.6.1/4)

Beispiel: Flughdhe = 3000 m
Steigzeit = 14,4 min
2. Steigstrecke (siehe Abb. 5.6.1/6)
Beispiel: Startmasse = 5300 ig
’ ‘Flughothe = 3000 m
Lufttemperatur = INA -10 °%C
Rickenwind = 30 km/h
Steigstrecke = 88 km
3. Kraftstoffverbrauch (siehe Abb. 5.6.1/5)
Beispiel: Flughdhe = 2700 m
Lufttemperatur = INA -10 °%C
Kraftstoffverbrauch = 93 kg

5.6.1.6. Steigzeit, Steigstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Steigflug
mit einem arbeitenden Triebwerk

Fiir die Abb. 5.6.1/7 bis 5.6.1/9 gelten folgende Bedingungen:

Leistungsstufe des Triebwerkes Startleistung
Drehzahl der Luftschraube 2080 min_
Fluggeschwindigkeit IAS = 190 km/h (bzw, 195 km/h fir LFZ
Konfiguration Flugkonfiguratiorﬁ‘it max+ TOW 6000 kg)
sicherer Steigfluggradient entspr. Bedingungen
Heizung der Kabine eingeschaltet
Enteisungssystem eingeschaltet
1. Steigzeit (siehe Abb. 5.6.1/7)
Beispiel: Startmasse = 5400 kg
Flughdhe = 2400 m °
Lufttemperatur =  INA +5 C
Steigzeit = 31,6 min
2. Steigstrecke (siehe Abb. 5.6.1/8)
Beispiel: Startmasse = 5400 kg
Flughdhe = 2400 m
Lufttemperatur = INA +5 %
Gegenwind = 20 km/h
Startstrecke = 99 km
3. Kraftstoffverbrauch (siehe Abb. %.6.1/9)
Beispiel: Startmasse = 5400 kg
Flughdhe = 2400 m o
Lufttemperatur =. INA +5 °C
Kraftstoffverbrauch = 99 iy
01.,09,1989 5/43
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5.7. Berechnungen zum Reiseflug :

5.7.1. Reiseflugzusténde / Allgemeines

Die Anweisungen zum Einnehmen und Kontrollieren der Reiseflugzusténde sind im Abschnitt 4,2,7,
gegeben.

Die Tabellen fur den Kraftstoffverbrauch werden im nachfolgenden Unterabschnitt gegeben.

5.7.2. Kraftstoffverbrauch

1. Der Kraftstoffverbrauch fir die Reiseflugzusténde wird in Abhéngigkeit von der Flugmasse,
von der Staffelungshdéhe und von der Fluggeschwindigkeit IAS in den folgenden Tabellen an-
gegeben:

a) stindlicher Kraftstoffverbrauch bei zwei arbeitenden Triebwerken fir INA-Bedingungen
(Abb. 5.7.2/1)

b) Kilometerkraftstoffverbrauch bei einem arbeitenden Triebwerk (Abb. 5.7.2/2).
Die Kraftstoffverbrauchswerte schliefen den Betrieb der Heizung unter INA-Bedingungen ein.
Bei anderen Bedingungen muB nach Abb. 5.7.2/3 korrigiert werden.

2. Das Umrechnen des stiindlichen Kraftstoffverbrauchs auf von der INA abweichenden Bedingungen
in der jeweiligen Staffelungshohe erfolgt nach der Formel:

T
T = 9, INa C T0
wobei ah = stindlicher Kraftstoffverbrauch
qH,INA =  stindlicher Kraftstoffverbrauch unter INA-Bedingungen
T = absolute Temperatur der Luft
Tina = absolute Temperatur der Luft unter INA-Bedingungen

3. Beim Einschalten des Enteisungssystems erhéht sich der stiindliche Kraftstoffverbrauch um

6,5 lg/h.

5.7.3. Kraftstoffnavigationsreserve
Die Kraftstoffnavigationsreserve wird folgendermaBen bestimmt:
1. flir Flige nach IFR

Flugverlauf: KS-Berechnung nach
-~ Obergang zum Fehlanflugverfahren 5.6.1/6
~ Steigflug auf die Reiseflughtéhe Zielplatz - Aus~
weichplatz 5.6.1/6
- Flug vom Zielplatz zum Ausweichplatz 5.7.2/1
- Warteflug nach Erreichen des Ausweichplatzes bzwi
Zielflugplatzes mit IAS = 250 km/h 5.9.1.

2. fiir Flige nach VFR
- Warteflug nach Erreichen des Zielplatzes mit

IAS = 250 km/h 5.9.1.
Anmerkung: Zur Festlegung der notwendigen Kraftstoffreserven siehe FBH 3,1.8.
und 3,.1.9,
01,09,1989 5/51
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Flugmasse 2z 5700 i

Staffe- Gerdtegeschwindigkeit in km/h
lungshohe 250 260 270 280 290 300 310 320 330 340
1850 m 261,4 273,5 286 ,9 301,3 316 ,0 331,3 347,6 364,3 331,3 398,9
2150 m 257,5 270,5 284,3 298,9 313,8 329,5 346 ,0 363,1 380,6 -
2450 m 254,8 . 268,0 282,1 297,0 312,2 328,4 345,1 362,9 380,8 -
2750 m 252,0 265,7 280,6 295,7 311,7 328,2 345,6 363,6 - -
3050 m 249,2 263,7 278,8 294,5 310,9 327,9 345,7 - - -
Flugmasse = 5500 kg
L taffon Gerédtegeschwindigkeit in km/h
lungshohe 250 260 270 280 290 300 310 320 330 340
1850 m 259,1 271,2 284,5 298,5 313,0 328,2 344,2 360,3 376,9 394,0
2150 m 256,0 268,8 282,4 296,7 311,5 327,0 343,1 359,6 | 376,7 -
2450 m 253,2 266 ,2 280,0 294,5 309,4 325,3 341,6 358,8 376,2 bl
2750 m - 250 ,4 263,8 278,1 292,7 308,3 324 ,4 341 ,4 358,9 - -
3050 m 248,2 262,1 276,8 292,9 308,0 324,6 342,0 - - -
Flugmasse = 5000 kg
Staffe~ Gerdtegeschwindigkeit in km/h
lungshdhe 250 260 270 280 290 300 310 320 330 340
1850 m 253 ,4 265,7 278,6 292,1 306 ,4 321,3 336,5 352,0 - -
2150 249,8 262,3 275,3 289,0 303,3 318,2 333.3 ~ - -
2450 m 247,9 260,5 273,7 287,6 302,1 317,2 332.,4 - - -
2750 m 245,9 258,8 |-272,3 286 ,4 301,2 316,5 332,0 -~ - -
3050 m 243 ,7 256,9 270,6 284 ,8 299,9 315,5 331,6 - - -
Flugmasse = 4500 kg
Staffe- Gerdtegeschwindigkeit in km/h
lungshdhe 250 260 270 280 290 300 310 320 330 340
1850 m 246 ,6 258,6 271,5 284,8 298,8 313,0 327,8 343 ,1 - -
2150 m 245,0 257,2 270,0 283,6 297,5 311,9 326,8 - - -
2450 m 242,9 255,1 268,0 281,7 295,7 310,2 326,1 - - -
2750 m 240,2 252,5 265,6 279 ,4 293,5 307,9 - ~ - -
3050 m. 237,1 249,5 262,6 276 ,4 290,5 304,8 - - - -
Abb. 5.7.2/1 StUndlicher Kraftstoffverbrauch in ky/h beim Flug
mit- 2 arbeitenden Triebwerken
01.01.1985
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Flugzeugmasse = 5700 kg
Staffeiungshéhe Gerdtegeschwindigkeit in km/h
190 200 210 220
1850 m 0,74 0,73 0,73 0,74
2150 m 0,72 0,71 0,72 0,73
2450 m 0,69 0,69 0,70 0,72
2750 m 0,67 0,67 0,69 0,71
3050 m 0,65 0,65 0,68 0,70
Flugzeugmasse = 5800 kg
Staffelungshéhe Gerdtegeschwindigkeit in km/h
190 200 210 220
1850 m 0,73 0,72 0,72 0,73
2150 m 0,71 0,70 0,71 0,72
2450 m 0,69 0,68 0,69 0,71
2750 m 0,66 0,67 0,68 0,70
3050 m 0,64 0,65 0,67 0,70
Flugzeugmasse = 5000 kg
Staffelungshshe Gerdtegeschwindigkeit in km/h
190 200 210 220
1850 m 0,70 0,70 0,70 0,71
2150 m 0,68 0,68 0,69 0,70 -
2450 m 0,66 0,66 0,67 0,69
2750 m 0,65 - 0,65 0,66 0,68
3050 -m 0,63 0,64 0,65 0,67
. Flugzeugmasse = 4500 kg
Staffelungshéhe Gerdtegeschwindigkeit in km/h
190 200 210 220
1850 m 0,67 0,67 0,67 0,68
2150 m 0,65 0,65 0,66 0,67
2450 m 0,64 0,64 0,65 0,66
2750 m 0,62 0,63 0,64 0,65
3050 m 0,61 0,62 0,63 0,64

Abb. 5.7.2/2 Kilometerkraftstoffverbrauch in kg/km belm Flug

mit einem arbeitenden Triebwerk

01.01.1985
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Verringerung des stindlichen Kraftstoffverbrauchs
- mit einem arbeitenden Triebwerk um 1,6 kg/h
- mit zwei arbeitenden Triebwerken um 3,2 kg/h

Abb. 5.7.2/3 Verédnderung des stindlichen Kraftstoffverbrauches
bei Abweichung von der INA-Temperatur
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5.8. Berechnungen zum Sinkflug

5.8.1. Sinkzeit, Sinkstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Sinkflug
mit zwei arbeitenden Triebwerken

Siehe Abb. 5.8.1/1

Bedingungen:

Sinkgeschwindigkeit v,, 3 m/s
Drehzahl der Luftschrauben 1900 min~!
Drehmoment der Luftschrauben 30 %

Heizung der Kabine eingeschaltet
Enteisungssystem ausgeschaltet
Konfiguration Flugkonfiguration
Beispiel:

Flughéhe ' = 3000 m
Lﬁfttemperatur : = ina +10 °c
Rickenwind - = 50 km/h
Gleitzeit = 14,4 min
Kraftstoffverbrauch - = 60 kg
Gleitweite = 75 km

Anmerkung: Die Werte fir den Kraftstoffverbrauch bei Temperaturen unterhalb der INA-Werte
sind der Kurve fir INA-Bedingungen zu entnehmen.

5.8.2. Sinkzeit, Sinkstrecke und Kraftstoffverbrauch beim Sinkflug mit einem arbeitenden
Triebwerk .

Siehe Abb. 5.8.2/1
Bedingungen:

Sinkgeschwindigkeit v, 3 m/s

Drehzahl der Luftschraube ) [ 1900 min~1
Fluggeschwindigkeit _ B IAS = 190 km/h bzw, 195 km/h bei LFZ mit

max, TOW 6000 kg

Heizung der Kabine eingeschaltet
Enteisungssystem ausgeschaltet
Konfiguration Flugkonfiguration
Beispiel:
. Staffelungshdhe = 2500 m

Lufttemperatur "= - 1INA +5 °C

Gegenwind = 40 km/h

Gleitzeit . = 11,6 min
Kraftstoffverbrauch = 16 kg

Gleitweite = 35 km

Anmerkung: Die Werte fiir den Kraftstoffverbrauch bei Temperaturen unterhalb der INA-Werte
sind der Kurve fiir INA-Bedingungen zu entnehmen.

01,09,1989
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5.9.2. Umrechnung von IAS in TAS
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5.10. . Berechnungen zur Landung
5.10.1. KenngroBen der Landung
5.10.1.1. Landestrecke bei Anwendung der Schubumkehr

Fir die Abb. 5.10.1/1 gelten folgende Bedingungen:

Landeklappenausschlag 35°

Sinkfluggradient bis auf H = 9 m 5%

Leistungsstufe der Triebwerke ab H = 9 m Leerlauf

Ausfahrhihe der Landeinterzeptoren etwa 0,5 m
Landegeschwindigkeit (Aufsetzen) IAS = 135 km/h

Bremsart Bremse + -Schubumkehr

Beiwert der tatsdchlichen Landestrecke 1,67

Beispiel:

Lufttemperatur +30 %
Platzhobhe 340 m
Landemasse 5100 g
wind (Gegen-, Ricken- = +) +5 m/s
Neigung der SLB (unten = +, oben = =-) 0
erforderliche Landestrecke . 1295 m

Anmerkung: 1. Bei feuchter SLB ist die erforderliche Landestrecke iS % langer als bei
trockener.

2. Werden die Landeinterzeptoren erst nach dem Aufsetzen gefahren, dann vergréBert
sich die erforderliche Landestrecke um 23 %, die Aufsetzgeschwindigkeit verrin-
gert sich um 10 bis 15 km/h. :

Siehe Abb. 5.10.1/1

5.10.1.2. Landestrecke ohne Anwendung der Schubumkehr
Fior die Abb. 5.10.1/2 gelten folgende Bedingungen:

Landeklappenausschlag 35°

Sinkfluggradient bis auf H = 9 m 5%

Leistungsstufe der Triebwerke ab H = 9 m Leerlauf

Ausfahrhdhe der Landeinterzeptoren ) etwa 0,5 m
Landegeschwindigkeit (Aufsetzen) IAS = 135 km/h

Bremsart Bremse

Beiwert der tatsdchlichen Landestrecke 1,67

Beispiel:

Lufttemperatur +30 °%c
Platzhdhe ) : 340 m
Landemasse 5100 kg
wind +5 m/s Ruckenwind
Neigung der SLB 0
erforderliche Landestrecke 1485 m

Anmerkung: 1. Bei feuchter SLB ist die erforderliche Landestrecke 15 % lé&nger als bei
trockener.

2. Werden die Landeinterzeptoren erst nach dem Aufsetzen gefahren, dann vergréBert
sich die erforderliche Landestrecke um 23 % und die Aufsetzgeschwindigkeit ver-
ringert sich um 10 bis 15 km/h.

Siehe Abb. 5.10.1/2

' 01,09.1989
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5.10,2. Bestimmung der maximalen Landemasse

1. Die Flugplatzhdhe des Landeflugplatzes in Abhéngigkeit vom Luftdruck wird mittels

Abb. 5.5.2/1 bestimmt.

2. Die maximale Flugmasse, die beim Ubergang zur zweiten Platzrunde die Einhaltung des nor-
mierten minimalen Steigfluggradienten von 2,1 % gewdhrleistet, ist mittels Abb. 5.10.2/1
bzw, 5.10.2/1a zu bestimmen. Sie ist von der Lufttemperatur und der Flugplatzhohe abe

hédngig.

3. Die maximale Landemasse des Flugzeuges ist mittels Abb. 5.10.2/2 zu bestimmen.
Die maximale Landemasse wird in Abhdngigkeit von der verfiigbaren Landestrecke und der Wet-
tervorhersage lber Lufttemperatur, Luftdruck, Geschwindigkeit und Richtung des Windes am
Landeflugplatz ermittelt., Die Neigung der SLB des Landeflugplatzes ist sbenfalls zu be-

ricksichtigen.

4, Die in Abb. 5.10.2/2 zu bestimmenden maximalen Landemassen gelten fiir die Landung auf

trockener SLB.

5. Die entsprechend'den Punkten 2. und 3. bestimmte maximale Landemasse darf die festgelegte

nicht iberschreiten.

Maximale Flugmasse fir den Obergang zur zweiten Platzrunde in Abhéngigkeit von der Flugplatz-

héhe und der Lufttemperatur

Bedingungen:
Leistungsstufen der Triebwerke:

Drehzahl der Luftschraube:
Landeklappen :

Fahrwerk:

Heizung:

Enteisung:
Fluggeschwindigkeit:
Beispiel:

Bedingungen:

Flugplatzhohe
Lufttemperatdr

Antwort:

Beispiel zur Abb. 5.10.2/2
Bedingungen:

Lufttemperatur
verfiugbare Landestrecke
Wind

Neigung der SLB
Flugplatzhéhe

Antwort:
maximale Landemasse

ein Triebwerk ausgefallen, das andere
arbeitet mit Startleistung

2080 min~1

15°
eingefahren
geschlossen
ausgeschaltet
IAS = 145 km/h

700 m
28 °¢

maximale Flugmasse fir den Obergang zur zwei-
ten Platzrunde '

5375 ky

Beispiel A Beispiel B
-15 % +30 °¢
900 m 1000 m
0 m/s Gegenwind 10 m/s
0% 1 % nach oben
500 m . 1000 m
4920 ky 5500 kg

Die in Abb. 5.10.2/2 aufgeflhrte verflgbare Landestrecke bericksichtigt den Sicherheits-

faktor 1,67.

01,09,1989
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far Flugzeuge mit max., TOW 5800 kg
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Abb. 5.10.2/1 Maximale Flugmasse fiur das Durchstarten in Abhédngigkeit
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flr Flugzeuge mit max. TOW 6000 ig
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5.10.3. Einflug des Zustandes der SLB auf die Landestrecke und Landemasse
1. Allgemeines

— Der EinfluB der Oberfldchenbeschaffenheit der SLB auf die erforderliche Landestrecke, die
nach Abb. 5.10.1/1 (mit Anwendung der Schubumkehr) oder 5.10.1/2 (ohne Anwendung der Schub-
umkehr) ermittelt wurde, wird durch Multiplikation mit dem Beiwert fir den jeweiligen Flug-
zeugtyp und die jeweilige Oberflachenbeschaffenheit bestimmt (s. 5.10.3.2. b)

2. EinfluB auf die Bestimmung der maximalen Landemasse

a) Die Bestimmurng der maximalen Landemasse erfolgt entsprechend Punkt 5.10.2. mit Berlck-
sichtigung des nachfolgend unter b) aufgefiihrten Sachverhalts

b) Die verfligbare Landestrecke, entsprechend Abb. 5.10.2/2, ist bei den folgenden aufge-
fuhrten Bedingungen durch die dazugehorigen Beiwerte zu dividieren

- Betonbahn mit einem Reibungswert kleiner als 0,5 laut Abb. 5.10.3/1

- Betonbahn mit Matsch oder feuchtem Schnee
bis 12 mm HO6he oder mit einer Wasserschicht

bis 10 mm Hohe 1,24
- Beton-~ und Rasenbahn mit einer trockenen Schnee-
schaicht bis 50 mm Hoéhe 1,11
- Rasenbahn mit festgewalzter Schneedecke und einer
Festigkeit von 8 kp/cm2 1,15
- nicht verfestigte Sandbahn 0,95
- weiche Rasenbahn mit einer Festigkeit nicht
kleiner als & kp/cm2 0,815
123
Q
N /
T P12
e
S
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33 /
9w~ /,
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§< /
X3S y.
L2
..31' 10902 | 4
?~§
8% |
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Yos o L
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Abb. 5.10.3/1 EinfluB der SLB-Beschaffenheit auf die
erforderliche Landestrecke
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5/66 Ausgavbe: 1



12—

6.

Anhang

6.1. Instruktion Uber die Kraftstoffbetankung des Flugzeuges
6.1.1. Kraftstoffartan

1.

2.
3.
4,

Das Flugzeug kann nur mit folgenden Kraftstoffsorten betankt werden:

Rel entsprechend TGL 38582

T1 und TS-1 entsprechend GOST 10227-62

RT entsprechend GOST 16564-71

PL~6 entsprechend PND 25-005-76

Eine Vermischung der oben genannten Sorten ist erlaubt.

Die Reinheit des Kraftstoffes - nicht schlechter als die Klassen 8-9 nach GOST 172/6-71
Bei AuBentemperaturen gleich oder niedriger als 5 °c ist es zulassig, den Kraftstoff die

Flussigkeit "I" (Athylzellosolf) im Verhaltnis 0,1 + 0,05 % des Volumens beizumischen.
Die Flussigkeit muB mit dem Kraftstoff genligend vermischt sein. Anstelle der Flissigkeit
"1" kann man die Flissigkeit "TGF" aus der CSSR-Produktion verwenden, aber auch die Flis-
sigkeiten "I-M" nach TU 6-10-1458-74 und "TGF-M" nach TU 6-10-1457-74.

6.1.2. Sicherheitstechnik bei der Betankung

Vor der Betankung des Flugzeuges mit Kraftstoff muB man sich lberzeugen, daB

1.
2.
3.
4.

5.
6.
7.

sich am Standplatz die Feuerloschmittel befinden
der Tankwagen geerdet ist ]
sich im Kraftstoff-Attest die Bestdtigung zur Betankung befindet

aus den Wasserabscheidern des Tankwagens im Beisein einer verantwortlichen Person des tech-
nischen Bereiches oder eines Besatzungsmitgliedes das Kondensat abgelassen wird

des Flugzeug mit der Standbremse angebremst ist
die Tankpistole nicht verschmutzt ist
das Flugzeug geerdet wurde (beim Abstellen auf einer Betonfléche)

6.1.3. Normalbetrieb

Bedingungen/Arbeitsgang Notwendige Handlungen
1. Betankung der a) Die notwendige Betankungsmenge des Kraftstoffes ist in Uber-
einstimmung mit dem Flughandbuch, Pkt. 5.,4,1,, zu bestimmen.

‘Tragfléachenbehilter

Die Maximalbetankung einer Behédltergruppe (in einer Trag-
flache) betragt 645 1 (500 ky). Die Betankung beider Behadl-
tergruppen muf gleichmaBfig erfolgen. Der zulédssige Betan-
kungsunterschied betragt héchstens 60 k.

Die Anfangsmenge des Kraftstoffes in den Behdltergruppen ist
nach dem Peilstab an der Luke des Einflllstutzens zu bestim-
men.

b) Die Lukendeckel zu den Einflllstutzen der Kraftstoffbehdlter
an der Oberseite der Tragfléche sind zu 6ffnen.

c) Die VerschluBdeckel des Einfullstutzens sind zu 6ffnen.
Nach dem Peilstab am VerschluBdeckel des Einflullstutzens
des mittleren Behdlters (nahe am Rumpf) ist die Anfangsmenge
des Kraftstoffes in der entsprechenden Behdltergruppe zu be-
stimmen.

d) Die Tankpistole des Betankungsschlauches ist in den Einfill-
stutzen zu stecken.

e) Das Endstiick des Erdungsseiles des Betankungsschlauches ist
an den ErdungsanschluB am Einflillstutzen anzubringen.

f) Das Kommando zum Beginn der Kraftstoffbetankung aus dem
Tankwagen ist zu geben.
Die Betankungsregime bei Verwendung der Standorttankpistole
mit Druckmesser 38 mm sind folgende:

Betankungs=- Druck nach {2Zyklus: Betankung/Anhalten
geschwindigkeit Manometer |Betankung Anhalten Betankung Anhalten ...
[l/min] [MPa (h/cmzﬂ [s] [s] [s] [s]
100 - 150 0,04-0,086
(0,4-0,6) 60 10 60 10
01,09,1989 6/1
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Bedingungen/Arbeitsgang Notwendige Handlungen

g) Erdungskabel lésen, Tankpistole herauszishen

h) Einfillstutzen schlieBen und uberprufen, daB der VerschluB
richtig eingesetzt, die Verriegelung festgezogen und der Kne-
bel richtig gesichert sind. .

Achtung! 1. wird die Betankung von nicht fir die Arbeit am Flug-
zeug zugelassenem technischen Personal durchgefihrt,
dann hat der 2. Flugzeugflihrer den sicheren VerschluB
der Einfullstutzen zu kontrollieren.

2. Das Betreten der Tragfliigel ist nur mit Bordschuhen
gestattet!

3. Um Beschadigungen der Enteisungsanlage an der Trag-
fliigelvorderkante zu vermeiden, muB vorsichtig mit
dem Tankschlauch umgegangen werden. Der Tankschlauch
darf nur zwischen Rumpf und Triebwerk zu den Tank-
6ffnungen befdrdert werden.

i) SchlieBen der Luken fiir den Zugang zu den Kraftstoffeinfill-
stutzen.

la) Betankung des Rumpf- a) Bestimmung der Anfangskraftstoffmenge im Beh&lter (nach Anzeige=

behédlters gerat)., Die Maximalbetankung des Rumpfbehédlters betragt
(gilt nur fir Flug- 295 Liter (228 kg).
zeuge mit Rumpfbe- b) Der Lukendeckel zum Einfillstutzen auf der linken Rumpfseite

halter) (iber der Fahrwerksgondel) ist . zu &ffnen.

c) Der VerschluBdeckel des Einflillstutzens ist zu &6ffnen,

d) Die Tankpistole des Betankungsschlauches ist in den Einfiille
stutzen zu stecken und das Endstiick des Erdungsseiles des
Tankschlauches wird in die Buchse am Einfillstutzen gesteckt.

e) Das Kommando zum Beginn der Kraftstoffbetankung sus dem Tank-
wagen ist zu geben. Das Betankungsregime ist so wie das fir die
Tragflachenbehédlter,

Achtung: Da der Kraftstoffvorratsmesser des Rumpfbehélters eine
obere Anzeigegrenze von 200 kg hat, ist es notwendig,
nach Erreichen dieser Marke den Zyklus Betanken/Anhal-
ten auf 1s/1s zu verkirzen, um zu vermeiden , daB Kraft=
stoff ausspritzt,
Bei der Berechnung der Flugweite/Flugdauer ist die Kraft-—
stoffmenge Uber 200 kg nicht zu beriicksichtigen (ca 28 kg,
das entspricht einer Flugweite von etwa 30 km).

f) Die anschlieBenden Arbeiten sind analog der Arbeiten nach Be-
tankung der Tragflachenbehdlter (siehe Punkte 1 g, h, i),

2, Ablassen des Boden- a) Offnen des Verschlusses des AblaBventils des Behidlters in der

satzes linken Fahrwerksgondel.

-~ aus dem AblaBven- An den AblaBstutzen wird die Vorrichtung zum Ablgssen des Krafte
til des Rumpfbe= stoffes Nr. B 096591 N angebracht, nachdem ein AblaBbehdlter
halters bereitgestellt wurde.

(gilt nur fir Flug- Die Vorrichtung wird an den AblaBstutzen gedriickt,
zeuge mit Rumpfbe-
halter)

b) Nach dem Ablassen von etwa 1 Liter Kraftstoff wird die AblaB=
vorrichtung abgenommen und der VerschluB des Ventiles wiedejy
zugeschraubt,

3. Ablassen des Bcdenw a) Jeweils die beiden Lukendeckel am Rumpf und den Triebwerksgon=
satzes deln 6ffnen, um Zugang zu den AblaBventilen zu erhalten.

= aus den AbschluB-
ventilen der KSe b) Uffnen des VerschluBes des AblaBventils. An den AblaBstutzen
Tragflachenbehil- wird die Vorrichtung zum Ablassen des Kraftstoffes Nr,
ter B 096591 N angebracht, nachdem ein AblaBbehdlter bereitge=
stellt wurde, Die Vorrichtung wird an den AblaBstutzen gedrickt,

c) Nach dem Ablassen von stwa 1 Liter Kraftetoff wird die AblaBe
vorrichtung abgenommen und der VerschluB des Ventils wieder
zugeschraubt, i

d) Alle Lukendeckel sind zuverléssig zu verschlieden,

01,09,1989
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Bedingungen/Arbeitsgang Notwendige Handlungen

Achtung: Das Ablassen hat von allen vier AblaBventilen zu er=-

folgen.
= aus den AblaBven= a) Uffnen der unteren Triebwerksverkleidung,
tilen der KSeFile
ter b) Auf das AblaBventil des Filters ist das KS=Entnahmerohr Nr.
L-410,9642 aus dem Bodengeradtesatz aufzusetzen, nachdem ein
sauberer AblaBbeh&dlter bereitgestellt wurde.
c) VerschluBmutter des AblaBventils nach rechts drehen. Der Kraft=-
stoff flieBt Uber das Innere der Mutter aus.
d) Nach dem Ablassen von etwa 1 Liter Kraftstoff ist die Verschluf-
mutter wieder festzuziehen.
4, Ablassen des Kraft- Auf die Stutzen der AblaBventile 1703 A, die sich unter den Rumpfe
stoffes Tragfliigel=Spaltverkleidungen in Ndhe der Kraftstoffpumpen befin-
den, sind die AblaBschlduche B 096116 N aufzuschrauben.
- aus den Tragflichen- Der Kraftstoff ist in geeignete Behilter zu enttanken.
behiltern

Anmerkung Zum schnelleren Enttanken kdnnen bei geschlossenen
Brandhahnen die Kraftstoffpumpen benutzt werden.

- aus dem Rumpfbe=-

hilter Das Ablassen des Kraftstoffes aus dem Rumpfbehdlter erfolgt so wie
(gilt nur fur Flug- das Ablassen des Bodensatzes,
zeuge mit Rumpfbe=
hélter)
01,09.1989
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