Apéndice A

Requisitos en materia de datos

En la seccion 2.7.6. del texto principal se explican a grandes rasgos los datos
necesarios, en funcion de cada caso, para describir un aeropuerto y las
operaciones que en él se han de llevar a cabo a efectos de calcular los contornos
de ruido. Las siguientes fichas técnicas estan rellenas con datos de ejemplo
sobre un aeropuerto hipotético. Los formatos especificos de los datos
dependeran generalmente de los requisitos y las necesidades del sistema de

modelizacién del ruido utilizado, asi como del escenario de estudio.

Nota: Es recomendable que la informacion geografica (como los puntos de
referencia, entre otros datos) esté representada en coordenadas cartesianas. La
eleccion del sistema de coordenadas concreto suele depender de los mapas que

se encuentran disponibles.

Al DATOS GENERALES DEL AEROPUERTO

Designacién del aerédromo

Aeropuerto hipotético

Sistema de coordenadas

UTM, Zona 15, Referencia WGS-84

Punto de referencia del aerédromo, ARP 3600000mE 6300000 m N
Punto medio de la pista 09L-27R

Altitud del ARP 120m/
Temperatura media del aire en el ARP (*) 12,0°C
Humedad relativa media en el ARP (*) 60 %
Velocidad media del viento y direccion (*) 5 nudos 270 grados
Fuente de los datos topograficos Desconocida
(*) Repetir para cada intervalo de tiempo objeto de estudio (dia, estacion, etc.).

A2 DESCRIPCION DE LA PISTA
Designacién de la pista 09L
Inicio de la pista 3599000mE 6302 000 m N
Final de la pista 3603000mE 6302 000mN
Punto de partida de rodaje 3599000mE 6302 000 m N
Umbral de aterrizaje 3599700mE 6302 000 m N
Altitud del inicio de la pista 110 m
Pendiente media de la pista 0,001




Para los umbrales desplazados, se puede repetir la descripcion de la pista, o bien
se pueden describir los umbrales desplazados en la seccion en que se explica la

trayectoria en tierra.

A3 DESCRIPCION DE TRAYECTORIA EN TIERRA

Ante la ausencia de datos de radar, se precisa de la informacion siguiente para
describir trayectorias en tierra concretas.

N° de trayectoria 001
Designacién de la trayectoria Salida 01 — 09L
Desde la pista 09L
Tipo de trayectoria Salida
Desplazamiento desde el punto de partida de rodaje Om
Numero de subtrayectorias: 7
Descripcion de la trayectoria principal
Curva
N desegmerto | Recta [ e e e
L/R rumbo [°] Radio [m]
1 10 000 2 000
3 R 90,00 3 000 2 500
4 20 000 3000
N° de trayectoria 002
Designacion de la trayectoria Aprox. 01 — 09L — Desp. 300
Desde la pista 09L
Tipo de trayectoria Aproximacién
Desplazamiento desde el umbral de aterrizaje 300 m
Numero de subtrayectorias: 1
Descripcion de la trayectoria principal
Curva
N desegrert | Recta I e
L/R rumbo [°] Radio [m]
1 30 000 0
Informacion sobre la trayectoria de aproximacion
Angulo de planeo de las trayectorias de aproximacién 21°
Altitud del vuelo en la interceptacion de la pendiente de planeo 4 000 ft




A4 DESCRIPCION DEL TRAFICO AEREO

Periodo de referencia

366d =8748h

(1-1-2014 hasta 31-12-2014)

Hora del dia del periodo | De7a19h =12h
Hora del dia del periodo Il De19a23h =4h
Hora del dia del periodo Il De23a7h =8h

FICHA TECNICA DE DESCRIPCION DEL TRAFICO AEREO — MOVIMIENTOS POR TRAYECTORIA

N° de trayectoria en tierra

001

Designacién de la trayectoria

Salida 01 - 09L

Designacién de la aeronave

Movimientos durante el periodo de tiempo

1} L]
A/C 1, Salida 1 20 000 4000 1000
A/C 2, Salida 4 10 000 5000 500
A/C 4, Salida 3 2 000 300 0
N° de trayectoria en tierra 002

Designacién de la trayectoria

Salida 01 — 09L — Desp 300

Designacién de la aeronave

Movimientos durante el periodo de tiempo

AIC 1, Aprox. 1 18 000 2 000 5 000
AIC 2, Aprox.1 10 000 3000 2 500
AJC 4, Aprox. 1 1300 0 1 000




A5 FICHA TECNICA DEL PROCEDIMIENTO DE VUELO

Aeronave de ejemplo para un Boeing 727-200 (capitulo 3), segln los datos de
radar, en virtud de la informacion establecida en la seccion 2.7.9 del texto
principal.

Designacion de la aeronave B727C3
Identificador NPD de la base de datos ANP JT8ES
N° de motores 3

Modo de funcionamiento Salida
Peso real de la aeronave [f] 71,5
Viento en cara [m/s] 5
Temperatura [°C] 20
Altitud del aeropuerto [m] 83

Segmento N° Bisticon res[ﬁicto al PR (') Altura [m] Velocsiia;?or[e:jl)se]cto al Potencia del motor (2)
1 0 0 0 14 568
2 2500 0 83 13 335
3 3000 117 88 13120
4 4000 279 90 13 134
5 4500 356 90 13 147
6 5000 431 90 13 076
7 6 000 543 90 13 021
8 7 000 632 93 12 454
9 8 000 715 95 10 837
10 10 000 866 o7 10 405
1 12 000 990 102 10 460
12 14 000 1122 111 10 485
13 16 000 1272 119 10637
14 18 000 1425 125 10 877
15 20 000 1581 130 10 870
16 25000 1946 134 10 842
17 30 000 2242 142 10 763

(") El punto de referencia PR es el punto de partida de rodaje en las salidas y el umbral de aterrizaje para las aproximaciones.
(>) Unidades correspondientes a la base de datos ANP.




Ejemplo de perfil procedimental basado en los datos A/C almacenados en la

base de datos ANP:
Designacion de la aeronave segun lo dispuesto en la base de B727C3
datos ANP
Identificador NPD segun la base de datos ANP JT8ES
N°® de motores 3
Modo de funcionamiento Salida
Peso real de la aeronave [f] 71,5
Viento en cara [m/s] 5
Temperatura [°C] 15
Altitud del aeropuerto [m] 100
Segmento N° Modo Objetivo Flaps Potencia del motor
1 Despegue 5 Despegue
2 Ascenso inicial Altitud 1 500 pies 5 Despegue
210 kts IAS
3 Flaps entrados 0 Ascenso maximo
ROC 750 ft/min
250 kts IAS
4 Aceleracion 0 Ascenso maximo
ROC 1 500 ft/min
5 Ascenso 10 000 ft 0 Ascenso maximo




Apéndice B

Célculos de las performancias de vuelo

Términos y simbolos

Los términos y simbolos usados en este apéndice concuerdan con los que suelen
utilizar los ingenieros que trabajen en el ambito de las performancias de vuelo.
A continuacion, se explican algunos términos basicos para que los usuarios no
familiarizados con ellos puedan consultarlos. A fin de evitar incoherencias con
el cuerpo principal del método, la definicion de la mayoria de los simbolos se
presenta por separado en este apendice. A las cantidades a las que se hace
referencia en el cuerpo principal del método se les asignan simbolos comunes;
aquellos que se usan para fines diferentes a efectos del presente apéndice
aparecen marcados con un asterisco (*). Se da una cierta yuxtaposicion de las
unidades US y SI; de nuevo, el objetivo es mantener las convenciones que son
familiares para los usuarios de diferentes disciplinas.

Definiciones

Punto de rotura

Velocidad calibrada

Empuje neto corregido

Valores nominales a
temperatura constante del gas
de escape

Véase el término Valores nominales a
temperatura constante del gas de escape.

(También denominada velocidad equivalente o
velocidad indicada). La velocidad del avién en
el aire segun indica un instrumento calibrado en
la aeronave. La velocidad aerodindmica real,
que suele ser mayor, se puede calcular a partir
de la velocidad calibrada si se conoce la
densidad del aire.

El empuje neto es la fuerza propulsora que un
motor ejerce sobre el fuselaje. Con un
determinado reglaje de la potencia del motor
(EPR o0 N 1), este parametro disminuye con la
densidad aérea a medida que la altitud aumenta;
el empuje neto corregido es el empuje a nivel del
mar.

Para las temperaturas méaximas especificas de
los componentes, el empuje del motor
disminuye a medida que aumenta la temperatura
ambiente, y viceversa. Esto significa que hay
una temperatura del aire critica sobre la cual no
es posible alcanzar el empuje nominal. Con los
motores mas modernos, este factor recibe el
nombre de «temperatura nominal» porque a
temperaturas mas bajas del aire, el empuje se



Velocidad

Empuje nominal

Parametro del
empuje

Simbolos

reglaje

del

limita automaticamente al empuje nominal para
maximizar la vida util. En cualquier caso, el
empuje disminuye a temperaturas que se
encuentran por encima de la temperatura
nominal, lo que a menudo se denomina punto de
rotura o temperatura de ruptura.

Magnitud del vector de velocidad de la aeronave
(en relacién con el sistema de coordenadas del
aerodromo).

La vida util del motor de una aeronave depende
en gran medida de las temperaturas de
funcionamiento de sus componentes. Cuanto
mayor es la potencia o el empuje generados, méas
altas son las temperaturas y mas corta es la vida
atil. Para equilibrar los requisitos de vida Gtil y
performancias, a los motores de empuje
constante se les asignan empujes nominales de
despegue, ascenso y crucero que definen el
reglaje normal de la potencia maxima del motor.

El piloto no puede seleccionar un empuje
concreto del motor; en su lugar, elije un reglaje
apropiado para este parametro, que aparece en la
cabina de mando. Por norma general, se trata de
la relacion de presion del motor (EPR) o de la
velocidad de rotacion del rotor de baja presion
(o del ventilador) (N 1).

Las cantidades son adimensionales, a menos que se indique lo contrario. Los
simbolos y las abreviaturas que no se citen a continuacion se usan solo con
caracter local y se definen en el texto. Los subindices 1y 2 indican condiciones
al inicio y fin de un segmento, respectivamente. Los guiones altos indican
valores medios de los segmentos; por ejemplo, los valores medios de inicio y

fin.

a

dmax
ABCD
E,F,GAB,H

Fn

Aceleracion media, ft/s2

Aceleracion méaxima disponible, ft/s2
Coeficientes de flaps

Coeficientes de empuje del motor

Empuje neto por motor Ibf



Fn/d

GI

GR

ISA

N*

ROC

sTO8

sTOG

sTOw

B

VC

VT

As

Asw

Empuje neto corregido por motor, Ibf

Pendiente de ascenso

Pendiente de ascenso con motor fuera de servicio
Pendiente media de la pista, ascenso positivo
Aceleracion gravitacional, ft/s2

Atmosfera estandar internacional

No de motores que proporcionan empuje

Relacion sustentacion/resistencia CD/CL

Velocidad de ascenso del segmento (ft/min)

Distancia en tierra cubierta a lo largo de la trayectoria en tierra, ft
Distancia de despegue con un viento en cara de 8 kt, ft
Distancia de despegue corregida paraw y GR , ft
Distancia de despegue con viento en cara w, ft
Temperatura del aire, °C

Temperatura en el punto de interrupcion, °C
Velocidad respecto al suelo, kt

Velocidad corregida, kt

Velocidad real, kt

Peso del avidn, Ib

Velocidad del viento en cara, kt

Longitud del segmento con aire en calma proyectada sobre la
trayectoria en tierra, ft

Proyeccion en tierra de la longitud del segmento corregida para
viento en cara, ft

p/po, el cociente entre la presion del aire ambiente en el avion y
una presion del aire estandar al nivel medio del mar: po = 101,325
kPa (0 1 013,25 mb)

Angulo de alabeo, radianes

Angulo de ascenso/descenso, radianes



0 (T +273,15)/(TO + 273,15) el cociente entre la temperatura del aire
a la altitud del observador y la temperatura del aire estandar al nivel
medio del mar: TO = 15,0 °C

c* p/p0 = cociente entre la densidad del aire a una altitud con respecto
al valor del nivel medio del mar (también, ¢ = 3/0)

B1 INTRODUCCION
Sintesis de la trayectoria de vuelo

En general, en este apéndice se recomiendan procedimientos para calcular el
perfil de vuelo de un avion, en funcion de los parametros aerodinamicos y de
grupo motopropulsor especificos, el peso del avion, las condiciones
atmosfericas, la trayectoria en tierra y el procedimiento operativo
(configuracion del vuelo, reglaje de la potencia del motor, velocidad de avance,
velocidad vertical, etc.). El procedimiento operativo se describe mediante un
conjunto de etapas del procedimiento que indican como volar conforme a un
perfil.

El perfil de vuelo, para el despegue o la aproximacion, se representa mediante
un conjunto de segmentos rectilineos; los extremos se llaman puntos del perfil.
El célculo se realiza con ecuaciones aerodindmicas y de empuje que contienen
numerosos coeficientes y constantes que tienen que estar disponibles para la
combinacion especifica del fuselaje y el motor. Este proceso de calculo se
describe en el texto como el proceso de sintesis de la trayectoria de vuelo.

Aparte de los parametros de performancias de la aeronave, que se pueden
obtener de la base de datos ANP, para estas ecuaciones es necesario especificar
1) el peso bruto del avion, 2) el nimero de motores, 3) la temperatura del aire,
4) laaltitud de la pistay 5) las etapas del procedimiento (expresados en términos
de reglaje de la potencia del motor, desviaciones de flaps, velocidad del aire y,
durante la aceleracion, la velocidad media de ascenso/descenso) para cada
segmento durante el despegue y la aproximacion. Cada segmento se clasifica
después como desplazamiento en tierra firme, despegue o aterrizaje, ascenso a
velocidad constante, reduccion de potencia, aceleracion al ascender con o sin
retraccion de flaps, descenso con o sin desaceleracion o despliegue de flaps, o
aproximacion final en aterrizaje. El perfil de vuelo se crea paso a paso, de tal
forma que los parametros inciales de cada segmento son iguales a los del punto
final del segmento anterior.

Con los pardmetros de rendimiento aerodindmico de la base de datos ANP se
pretende representar de manera precisa la trayectoria de vuelo real de un avion
para las condiciones de referencia especificadas (véase la seccion 2.7.6 del texto



principal). Sin embargo, se ha demostrado que los parametros aerodinamicos y
los coeficientes del motor son adecuados para temperaturas del aire de hasta 43
°C, para una altitud del aerédromo de hasta 4 000 pies y con los diferentes pesos
especificados en la base de datos ANP. Las ecuaciones permiten calcular
trayectorias de vuelo para otras condiciones, como el peso del avién que no
sirve de referencia, la velocidad del viento, la temperatura del aire y la elevacion
de la pista (presion de aire), generalmente con suficiente precision para calcular
los contornos de los niveles medios de presion acustica en los alrededores de
un aeropuerto.

En la seccion B-4 se explica como se tienen en cuenta los efectos del vuelo en
viraje para las salidas. Esto permite contabilizar el angulo de alabeo al calcular
los efectos de la directividad lateral (efectos de la instalacién). Ademas, durante
el vuelo en viraje, las pendientes de ascenso generalmente se reducen
dependiendo del radio de giro y de la velocidad del avién. (Los efectos de los
giros durante la aproximacion al aterrizaje son mas complejos y, por ello, no se
contemplan actualmente. Sin embargo, rara vez estos efectos influirdn de
manera significativa en los contornos de ruido).

En las secciones B-5 a B-9 se describe la metodologia recomendada para crear
perfiles de vuelo para salidas, en funcién de las etapas del procedimiento y de
los coeficientes contemplados en la base de datos ANP.

En las secciones B-5 a B-9 se describe la metodologia utilizada para crear
perfiles de vuelos de aproximacion, en funcion de los procedimientos de vuelo
y los coeficientes incluidos en la base de datos ANP.

En la seccion B-12 se presentan ejemplos reales de célculo.

Se presentan conjuntos de ecuaciones independientes para determinar el empuje
neto producido por los motores a reaccion y por los propulsores,
respectivamente. A menos que se especifique lo contrario, las ecuaciones de
rendimiento aerodindmico de un avion se aplican igualmente para los aviones a
reaccion y los aviones propulsados.

Los simbolos matematicos utilizados se definen al principio de este apéndice
y/o donde aparecen por primera vez. En todas las ecuaciones, las unidades de
coeficientes y constantes deben estar en consonancia con las unidades de las
variables y los parametros correspondientes. A efectos de coherencia con el
contenido de la base de datos ANP, en este apéndice se siguen las convenciones
de ingenieria de rendimiento de la aeronave; distancias y alturas en pies (ft),
velocidad en nudos (kt), masa en libras (Ib), fuerza en fuerza por libras (empuje
neto corregido de alta temperatura),etc. No obstante, algunas dimensiones (por
ejemplo, las atmosféricas) se expresan en unidades SlI. Los modelistas que
utilizan otros sistemas de unidades deben actuar con precaucion a la hora de



aplicar factores de conversién apropiados para aplicar las ecuaciones en funcién
de sus necesidades.

Sintesis de la trayectoria de vuelo

En algunas aplicaciones de modelizacion, la informacion sobre la trayectoria de
vuelo no se proporciona como etapas del procedimiento, sino como
coordenadas de posicion y tiempo, factores que suelen determinarse mediante
el analisis de los datos de radar. Esto se aborda en la seccion 2.7.7 del texto
principal. En este caso, las ecuaciones presentadas en este apéndice se usan «a
la inversa»; los parametros de empuje del motor se hallan a partir del
movimiento de la aeronave, y no al revés. En general, tras haber promediado
los datos de la trayectoria de vuelo y haberlos adaptado a la forma de segmento,
de tal forma que cada segmento se clasifique por ascenso 0 descenso,
aceleracion o desaceleracion y empuje y cambios de flaps, esta medida resulta
relativamente sencilla en comparacion con la sintesis, que suele conllevar la
aplicacion de procesos repetitivos.

B2 EMPUJE DEL MOTOR

La fuerza propulsora generada por cada motor es una de las cinco cantidades
que se deben definir al final de cada segmento de la trayectoria de vuelo (las
demas se corresponden con la altura, la velocidad, el reglaje de la potencia y el
angulo de alabeo). EI empuje neto representa el componente de empuje bruto
del motor, disponible para la propulsion. Para los célculos aerodindmicos y
acusticos, el empuje neto se refiere a la presion de aire estandar a nivel del mar.
Esto se conoce como empuje neto corregido, Fn /9.

Esto corresponderd con el empuje neto experimentado durante el
funcionamiento con un empuje nominal especifico, o bien con el empuje neto
que resulta cuando el parametro del reglaje del empuje se define en un valor
concreto. Para un funcionamiento del motor turborreactor o turbofan con un
empuje nominal especifico, el empuje neto corregido se obtiene mediante la
ecuacion:

Fn/6=E+F-Vc+GA"h+GB-h2+H"T (B-1)
donde
Fn es el empuje neto por motor, Ibf;
d es la relacion de la presion del aire ambiente en el avion

con la presién de aire estandar a nivel del mar, es decir, a
101,325 kPa (0 1 013,25 mb) [ref. 1];

Fn /o es el empuje neto corregido por motor, Ibf;



VvC es la velocidad corregida, kt;

T es la temperatura del aire ambiente con que funciona el
avion, °C;
E,F,GA, GB,H son constantes de empuje del motor o coeficientes para

temperaturas inferiores a la temperatura nominal con el
empuje nominal en uso (sobre el segmento actual de
despegue/ascenso 0 sobre la trayectoria de vuelo de
aproximacion), Ib.s/ft, Ib/ft, Ib/ft2 y Ib/°C. Estos datos se
pueden obtener de la base de datos ANP.

Los datos también se facilitan en la base de datos ANP para permitir el calculo
del empuje no nominal en funcion de un parametro del reglaje del empuje.
Algunos fabricantes lo definen como relacion de presion del motor EPR. Otros
lo definen como velocidad de rotor de baja presion o velocidad del ventilador,
N1 . Cuando ese pardmetro es EPR, la ecuacion B-1 se sustituye por

Fn/6=E+F - VC+GA -h+GB-h2+H" T+KL1-EPR+ K2 EPR2 (B-2)

donde K 1y K 2 son coeficientes de la base de datos ANP que relacionan el
empuje neto corregido y la relacion de presion del motor en las proximidades
de la relacién de presion del motor de interés para el nimero Mach del avion
especificado.

Cuando la velocidad de rotacion del motor N1 es el parametro usado por la
tripulacion para establecer el empuje, la ecuacion de empuje general es

N N\ 2
Fn/5=E+F-Vc+GA-h+GB-h2+H-T+K3- (—1> + Ky (—l) (B-3)

) )
donde

N1 es la velocidad de rotacion del compresor (o ventilador) de baja presion
del motor y de las etapas de la turbina, %;

0 = (T + 273)/288,15, el cociente entre la temperatura total absoluta del
aire de admision del motor y la temperatura del aire estdndar al nivel
medio del mar [ref. 1];

Ny es la velocidad corregida del rotor de baja presion, %;

9
K3z, Ks son constantes derivadas de los datos del motor instalado, que

engloban las velocidades de interés N1 .

Observese que para un avion concreto, E, F, GA, GB y H en las ecuaciones B-
2 y B-3 pueden tener valores diferentes con respecto a la ecuacion B-1.



No siempre son pertinentes todos los términos de una ecuacion. Por ejemplo,
en el caso de motores de empuje constante que funcionan a temperaturas por
debajo del punto de rotura (generalmente 30 °C), el termino temperatura puede
no ser necesario. En el caso de motores que no son de empuje constante, es
importante considerar la temperatura ambiente al designar el empuje nominal.
Por encima de la temperatura nominal del motor, se debe usar un conjunto
diferente de coeficientes de empuje del motor (E, F, GA, G B y H) high para
determinar el nivel de empuje disponible. La practica habitual consistiria
entonces en calcular Fn /6 usando tanto los coeficientes de alta temperatura
como los coeficientes de baja temperatura y en usar el nivel mas alto de empuje
para las temperaturas por debajo de la temperatura nominal, y usar el nivel de
empuje mas bajo calculado para la temperatura superior a la nominal.

Cuando solamente estan disponibles los coeficientes de empuje de baja
temperatura, hay que usar la siguiente relacion:

(Fn/d)high=F-VC+(E+H -TB)(1-0,006 - T)/(1-0,006 - TB) (B-4)
donde
(Fn /3) high empuje neto corregido de alta temperatura (lbf),
TB temperatura del punto de rotura (en ausencia de un valor definitivo

suponer un valor predeterminado de 30 °C).

La base de datos ANP proporciona valores para las constantes y los coeficientes
en las ecuaciones B-1 a B-4.

Para los aviones de propulsion, el empuje neto corregido por motor se debe leer
en los gréaficos o calcularse con la ecuacion

Fn/6 = (326 - n - Pp/VT )/5 (B-5)
donde

n es el rendimiento de las hélices para la instalacion de una hélice concreta,
ademas de ser una funcion de la velocidad de rotacién de las hélices y de
la velocidad de vuelo del avion

VT es la velocidad real, kt

Pp es la potencia de propulsion neta para unas condiciones de vuelo
determinadas, como por ejemplo potencia maxima de despegue o de
ascenso, hp

Los parametros de la ecuacién B-5 estan recogidos en la base de datos ANP
para el empuje maximo de despegue y para el reglaje del empuje maximo en el
ascenso.



La velocidad real VT se calcula a partir de la velocidad corregida VC , mediante
la relacion

Vi =V¢/o (B-6)

donde o es la relacion de la densidad de aire en el avion con el valor del nivel
medio del mar.

Pautas de intervencién en caso de empuje reducido en el despegue

A menudo, el peso del avion durante el despegue esta por debajo del maximo
permitido y/o la longitud de pista disponible excede el minimo requerido para
el uso del empuje maximo de despegue. En estos casos, una practica habitual
es reducir el empuje del motor por debajo de los niveles maximos para
prolongar la vida del motor y, en ocasiones, para disminuir el ruido. El empuje
del motor solo se debe reducir hasta niveles que mantengan el margen de
seguridad requerido. El procedimiento de calculo utilizado por los operadores
de lineas aéreas para determinar la cantidad de reduccién del empuje se regula
segun proceda: el calculo es complejo y tiene en cuenta numerosos factores,
entre otros, el peso durante el despegue, la temperatura del aire ambiente, las
distancias declaradas de la pista, la altitud de la pista y los criterios de
franqueamiento de obstaculos en la pista. Por lo tanto, la reduccion del empuje
varia de un vuelo a otro.

Habida cuenta de que pueden incidir significativamente en los contornos de
ruido durante la salida, los modelistas deben tener muy en cuenta las
operaciones de empuje reducido y, a fin de adoptar las mejores medidas
posibles, solicitar el asesoramiento de los operadores.

Si no es posible acceder a tal asesoramiento, se recomienda considerar otras
alternativas. Es poco practico utilizar los calculos de los operadores a efectos
de modelizacion del ruido; tampoco serian convenientes junto a las
aproximaciones y simplificaciones convencionales realizadas con el fin de
calcular niveles medios de ruido a largo plazo. Como practica alternativa se
ofrecen las siguientes pautas. Cabe destacar que se esta realizando una
investigacion exhaustiva en este ambito, por lo que estas pautas pueden estar
sujetas a cambios.

El analisis de los datos del registrador de vuelo (FDR) ha revelado que el nivel
de reduccién del empuje estd estrechamente correlacionado con la relacion
entre el peso real de despegue y el peso de despegue regulado (RTOW),
reducido a un limite fijo méas bajo (131); es decir:

Fn/s = (Fn/8) max - W/WRTOW (B-7)
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donde (Fn /) max es el empuje nominal maximo, W es el peso bruto real de
despegue y WRTOW es el peso de despegue regulado.

El RTOW es el peso maximo de despegue que se puede usar de manera segura,
al mismo tiempo que permite cumplir los requisitos de la longitud de campo de
despegue, motor fuera de servicio y franqueamiento de obstaculos. Es una
funcién de la longitud de pista disponible, la altitud del aeropuerto, la
temperatura, el viento en cara y el angulo de flap. Esta informacion la pueden
ofrecer los operadores y debe estar mas disponible que los datos sobre los
niveles reales de empuje reducido. De manera alternativa, esta informacion
puede digitalizarse usando los datos contenidos en los manuales de vuelo de la
aeronave.

Empuje reducido en ascensos

Al utilizar el empuje de despegue reducido, los operadores reducen a menudo,
pero no siempre, el empuje de ascenso por debajo de los niveles maximos (32).
Esto impide que se produzcan situaciones donde, al final del ascenso inicial en
el empuje de despegue, hay que aumentar la potencia en lugar de disminuirla.
Sin embargo, en este sentido es mas complicado establecer una logica para una
base comun. Algunos operadores utilizan anclajes fijos por debajo del empuje
méaximo de ascenso, lo que a veces se denomina ascenso 1 y ascenso 2,
reduciendo generalmente el empuje de ascenso de un 10 a un 20 %,
respectivamente, en relacion al nivel maximo. Es recomendable que cada vez
que se utilice el empuje de despegue reducido, los niveles de empuje de ascenso
también se reduzcan en un 10 %.

B3 PERFILES VERTICALES DE TEMPERATURA DEL AIRE,
PRESION, DENSIDAD Y VELOCIDAD DEL VIENTO

A los efectos del presente documento, las variaciones de temperatura, presion
y densidad con una altura superior al nivel medio del mar se corresponden con
las estipuladas en la atmosfera estandar internacional. Las metodologias
descritas a continuacién se han validado para altitudes del aerédromo de hasta
4 000 pies por encima del nivel del mar y para temperaturas de hasta 43 °C (109
°F).

Aunque, en realidad, la velocidad media del viento varia tanto con la altura
como con la hora, generalmente no es factible tener esto en cuenta a efectos de
modelizacion de los contornos de ruido. En su lugar, las ecuaciones de
performance de vuelo presentadas a continuacion estan basadas en la suposicion
comun de que el el avion sigue un rumbo directo con un viento en cara (por
defecto) de 8 nudos en todo momento, independientemente del rumbo de la
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brdjula (aunque no se tiene en cuenta la velocidad media del viento en los
calculos de propagacion del sonido). Se presentan métodos para ajustar los
resultados para otras velocidades de viento en cara.

B4 EFECTOS DE LOS GIROS

En los demas apartados de este apéndice se explica como calcular las
propiedades necesarias de los segmentos, junto con los puntos de perfil s,z, que
definen la trayectoria de vuelo bidimensional en el plano vertical por encima de
la trayectoria en tierra. Los segmentos se definen en secuencias en la direccion
del movimiento. Al final de cualquier segmento (o en el punto de partida del
rodaje en el primer caso para una salida), donde se definen los parametros
operativos y la siguiente etapa del procedimiento, es necesario calcular el
angulo de ascenso y la distancia de la trayectoria hasta el punto donde se alcanza
la altura y/o velocidad necesaria.

Si la trayectoria es recta, queda cubierta por un segmento de perfil Gnico,
pudiéndose determinar directamente su geometria (aunque a veces con cierto
grado de iteracion). No obstante, si un giro comienza o finaliza, o se producen
cambios en el radio o en la direccion, antes de alcanzar las condiciones finales
necesarias, un Unico segmento seria insuficiente debido a la altura del avion y
al cambio de resistencia con angulo de alabeo. Para considerar los efectos del
giro en el ascenso, se necesitan segmentos de perfil adicionales para implantar
la etapa del procedimiento, como se indica a continuacion.

El disefio de la trayectoria en tierra se describe en la seccion 2.7.13 del texto.
Esto se realiza de manera independiente a cualquier perfil de vuelo de la
aeronave (aunque con cuidado de no definir giros que no podrian ejecutarse con
las limitaciones de funcionamiento habituales). No obstante, como el perfil de
vuelo —Ila altura y la velocidad como una funcion de la distancia de la
trayectoria— se ve afectado por los virajes, el perfil de vuelo no puede
determinarse con independencia de la trayectoria en tierra.

Para mantener la velocidad en un giro, se ha de aumentar la altura del ala
aerodinadmica, para equilibrar la fuerza centrifuga y el peso de la aeronave. Esto,
en definitiva, aumenta la resistencia y, en consecuencia, la traccion propulsiva
necesaria. Los efectos del giro se expresan en las ecuaciones de rendimiento
como funciones del angulo de alabeo € que, para una aeronave en viraje de
vuelo nivelado a una velocidad constante en una trayectoria circular, se
determinan mediante



€ =1an ‘T (B-8)

donde V eslavelocidad respecto al suelo, kt
r eselradio de viraje, ft
y g es laaceleracién debido a la gravedad, ft/s2

Se asume que todos los giros tienen un radio constante, y se ignoran los efectos
secundarios asociados con trayectorias de vuelo no horizontales; los angulos de
alabeo se basan solo en el radio de giro r de la trayectoria en tierra.

Para aplicar una etapa del procedimiento, primero se calcula un segmento de
perfil provisional, usando el &ngulo de alabeo ¢ en el punto de inicio, tal como
se define en la ecuacion B-8 para el radio r del segmento de la trayectoria. Si la
longitud calculada del segmento provisional es tal que no cruza el inicio o final
de un giro, el segmento provisional se confirma y la atencion se centra en la
etapa siguiente.

No obstante, si el segmento provisional cruza uno o mas inicios o finales de
giro (donde € cambia) (.33 ), los parametros de vuelo en el punto de inicio se
calculan por interpolacion (véase la seccion 2.7.13), visualizados junto a sus
coordenadas como valores de punto final y con el segmento truncado. La
segunda parte de la etapa del procedimiento se aplica entonces desde ese punto
—suponiendo una vez méas de manera provisional que se puede completar en
un Unico segmento con las mismas condiciones finales pero con el nuevo punto
de inicio y un nuevo angulo de alabeo—. Si este segundo segmento experimenta
después otro cambio de radio de giro/direccion, se necesitard un tercer
segmento —Y asi sucesivamente hasta que se logren las condiciones finales—.

Método aproximado

Es evidente que tener totalmente en cuenta los efectos de los giros, como se ha
descrito anteriormente, implica una gran complejidad de célculo porque el
perfil de ascenso de cualquier aeronave se tiene que calcular por separado para
cada una de las trayectorias en tierra que sigue. Sin embargo, los cambios en el
perfil vertical provocados por los giros suelen incidir mucho menos en los
contornos en comparacion con los cambios del angulo de alabeo. Ademas,
algunos usuarios prefieren evitar la complejidad —a expensas de la pérdida de
precision—, ignorando los efectos de los giros sobre los perfiles mientras que
se sigue considerando el angulo de alabeo en el célculo de la emision de sonido
lateral (véase la seccion 2.7.19). Bajo estos puntos de perfil de aproximacion
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para un avion particular, la operacion se calcula solamente una vez, suponiendo
una trayectoria recta en tierra (para la cual € = 0).

B5 DESPLAZAMIENTO EN TIERRA FIRME AL DESPEGAR

El empuje al despegue acelera al avion a lo largo de la pista hasta el punto de
despegue. Se asume entonces que la velocidad corregida es constante durante
el tramo inicial del ascenso. Se supone que, si el tren de aterrizaje es retractil,
este se repliega poco después del punto de despegue.

A los efectos del presente documento, el desplazamiento en tierra firme real al
despegue se calcula por medio de una distancia de despegue equivalente (con
un viento en cara predeterminado de 8 nudos), sTO8 , definido tal como se
muestra en la figura B-1, como la distancia a lo largo de la pista desde la
liberacién del freno hasta el punto donde una prolongacion rectilinea de la
trayectoria de vuelo de ascenso, con tren de aterrizaje replegado, cruza la pista.

Figura B-1
Distancia de despegue equivalente

Extrapolacion del segmento
de ascenso inicial

[

Distancia de despegue

equivalente
Ascenso inicial

En una pista horizontal, la distancia equivalente del desplazamiento en tierra al
despegue sTO8 en pies es determinada a partir de

o _ Bs-9- (W) &

donde

B8 es un coeficiente adecuado a una combinacion especifica de avion/desvio
de flaps para las condiciones de referencia ISA, incluido el viento de cara
de 8 nudos, ft/Ibf

es el peso bruto del avion al liberar el freno, Ibf

es el nimero de motores que proporcionan empuije.

Z=



Nota: Dado que la ecuacién B-9 representa la variacion de empuje con la
velocidad aerodindmica y la altitud de la pista, para un determinado avién, el
coeficiente B8 depende solamente de la desviacion de flaps.

Para el viento en cara que no sea de 8 nudos de manera predeterminada, la
distancia del desplazamiento en tierra firme al despegue se corrige como sigue:

2
(Vo -w)
Stow = S108 "3 (B-10)
(Ve -8)
donde
STOw es la distancia de desplazamiento en tierra firme corregida para el viento
en cara w, ft
VvC (en esta ecuacidn) es la velocidad corregida en el viraje al despegue, kt
w es el viento en cara, kt

La distancia del desplazamiento en tierra firme al despegue también se corrige
para pendientes de pista de la siguiente forma:

o
3106 = S10W* T (B-11)
(- Gg)
donde

STOG es la distancia de desplazamiento en tierra firme (ft) corregida para el
viento en cara y la pendiente de pista,

o es la aceleracion media a lo largo de la pista, igual a
(V- 0)?/ (2 stow) ft/s2

GR es la pendiente de pista; el valor resulta positivo al ascender en despegue

B6 ASCENSO A VELOCIDAD CONSTANTE

Este tipo de segmento se define por la velocidad aerodinamica calibrada del
avion, por el reglaje de los flaps, por la altura y por el &ngulo de alabeo en su
punto final, junto con la velocidad del viento en cara (8 kt por defecto). En
relacion a cualquier segmento, sus parametros de inicio, incluyendo el empuje
neto corregido, se igualan con los del punto final del segmento anterior —no
existen discontinuidades (excepto el angulo de flap y el &ngulo de alabeo que,
en estos calculos, se pueden modificar por etapas). Los empujes netos en el final
del segmento se calculan usando la ecuacién apropiada desde B-1 a B-5. El
angulo medio geometrico de ascenso y (véase la figura B-1) viene determinado
por



F/6 R

y=arcsin| K| N-
Wio cose

(B-12)

donde los guiones superiores indican valores de segmento medios (= media de
los valores de punto de inicio y punto final, por lo general, valores del segmento
medio)

K es una constante dependiente de la velocidad igual a 1,01 cuando VC < 200
kt 0 0,95. Esta constante representa los efectos sobre la pendiente de ascenso
con un viento en cara de 8 nudos y una aceleracién inherente al ascenso con
una velocidad aerodinamica constante calibrada (la velocidad real aumenta
a medida que disminuye la densidad de aire con la altura).

R es la relacion del coeficiente de resistencia del avion con su coeficiente de
sustentacion apropiado para el reglaje del flap determinado. Se supone que
el tren de aterrizaje esta replegado.

€ Angulo de alabeo, radianes

El &ngulo de ascenso se corrige para el viento en cara w usando:
(B-13)

donde y w es el angulo medio de ascenso corregido para el viento en cara.

La distancia que el avion recorre en su trayectoria en tierra, As, mientras que el
ascenso en angulo y w , desde una altitud inicial h 1 hasta una altitud final h 2
se determina mediante

(hg —hy)
Ao = 270 _
S e (B-14)

Como regla, dos fases distintas de un perfil de salida implican un ascenso a una
velocidad aerodinamica constante. La primera fase, conocida en ocasiones
como segmento de ascenso inicial, se produce inmediatamente después del
punto de despegue, donde los requisitos de seguridad establecen que el avion
vuela a una velocidad aerodinamica minima equiparable al menos ala velocidad
de seguridad para el despegue. Se trata de una velocidad regulada que se debe
alcanzar a unos 35 pies por encima de la pista durante un funcionamiento
normal. Sin embargo, es una practica comin el hecho de mantener una
velocidad de ascenso inicial ligeramente por encima de la velocidad de
seguridad en el despegue, generalmente de 10-20 kt, ya que el fin es mejorar la



pendiente de ascenso inicial conseguida. La segunda fase se produce tras el
repliegue del flap y de la aceleracion inicial, o que se conoce como ascenso
continuado.

Durante el ascenso inicial, la velocidad aerodinamica depende del reglaje del
flap en el despegue y del peso bruto del avidn. La velocidad de ascenso inicial
corregida VCTO se calcula usando la aproximacion de primer orden:

Voro=C-W (B-15)

donde C es un coeficiente apropiado para el reglaje del flap (kt/\1bf), segin la
base de datos ANP.

Para el ascenso continuado después de la aceleracion, la velocidad corregida es
un parametro que debe introducir el usuario.

B7 REDUCCION DE POTENCIA (SEGMENTO DE TRANSICION)

La potencia se reduce a partir del reglaje del despegue en un punto determinado
despues del despegue para prolongar la vida del motor y con frecuencia para
reducir el ruido en algunas zonas. EI empuje generalmente se reduce ya sea
durante un segmento de ascenso con velocidad constante (seccion B6) o durante
un segmento de aceleracion (seccion B8). Como es un proceso relativamente
corto, que suele durar entre 3 y 5 segundos, se modeliza afiadiendo un «tramo
de transicion» al segmento principal. Esto se realiza generalmente para cubrir
una distancia horizontal sobre el suelo de 1 000 ft (305 m).

Cantidad de reduccién de empuje

En condiciones normales de funcionamiento, el empuje del motor se reduce
conforme al reglaje de empuje méximo al ascender. A diferencia del empuje al
despegue, el empuje de ascenso se puede mantener de manera indefinida,
generalmente hasta que el avion haya alcanzado su altitud de crucero inicial. El
nivel maximo de empuje al ascender se determina mediante la ecuacion B-1,
utilizando los coeficientes de empuje maximo estipulados por el fabricante. Sin
embargo, las necesidades en términos de reduccion de ruido pueden exigir una
reduccion adicional del empuje; esto es lo que en ocasiones se llama fuerte
reduccion. Por motivos de seguridad, la reduccion de empuje méximo se limita
(134) a un total determinado por el rendimiento del avion y por el nimero de
motores.

Al nivel minimo de «empuje reducido» se hace referencia en ocasiones como
el «empuje reducido» con motor fuera de servicio.
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(W/8,) [sin (arctan (0,01- G')) . R

(F"/B)engine.out = (N=1) K (B-16)

COSE

donde

62 es lamedida de presion a una altitud h2
G'es el porcentaje de la pendiente de ascenso con motor fuera de servicio:

=0 % para aviones con sistemas de restauracion de empuje automatico; de lo contrario,
= 1,2 % para aviones de 2 motores
= 1,5 % para aviones de 3 motores
= 1,7 % para aviones de 4 motores

Segmento de ascenso a velocidad constante con reduccion

La pendiente del segmento de ascenso se calcula utilizando la ecuacion B-12, y
el empuje se calcula mediante B-1 con coeficientes de ascenso maximos, o con
B-16 para el empuje reducido. El segmento de ascenso se divide entonces en
dos subsegmentos, ambos con el mismo angulo de ascenso. Esto se ilustra en la
figura B-2.

Figura B-2

Segmento de ascenso a velocidad constante con reduccién (ilustracion — no
realizado a escala)
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Al primer subsegmento se le asigna una distancia de desplazamiento en tierra
de 1 000 ft (304 m), y el empuje neto corregido por motor al finalizar los 1 000



ft se iguala al valor de reduccion. (Si la distancia horizontal original es inferior
a 2 000 ft, para reducir el empuje se utiliza la mitad del segmento). El empuje
final sobre el segundo subsegmento también se iguala al empuje de reduccion.
De esta forma, el vuelo sobre el segundo subsegmento se realiza a una velocidad
constante.

B8 ASCENSO CON ACELERACION Y REPLIEGUE DE FLAPS

Esto es lo que generalmente se produce tras el ascenso inicial. En relacion a
todos los segmentos de vuelo, la altitud del punto de inicio hl, la velocidad real
VT 1y el empuje (Fn /8)1 son pardmetros que se obtienen del punto final del
segmento anterior. La velocidad corregida del punto final VC 2 y la velocidad
media de ascenso ROC son parametros que debe introducir el usuario (el &ngulo
de alabeo € es una funcion de la velocidad y del radio de giro). Como son
interdependientes, la altitud final h 2, la velocidad real final VT 2, el empuje
final (Fn /5) 2 y la longitud de la trayectoria del segmento As tienen que
calcularse mediante iteracion; la altitud final h2 se calcula inicialmente y
después se recalcula en repetidas ocaciones utilizando las ecuaciones B-16 y B-
17 hasta que la diferencia entre los calculos posteriores es menor que la
tolerancia especificada, como por ejemplo una diferencia de un pie. Un practico
calculo inicial esh 2 = h 1 + 250 pies.

La longitud de la trayectoria del segmento (distancia horizontal cubierta) se
calcula de la siguiente manera:

Soeg = 0,95 k- (V?m ~ V?n) 12 (O = G+ ) (B-17)

donde
0,95 es un factor que representa el efecto de 8 kt de viento en cara mientras
se asciende a 160 kt
k es una constante para convertir nudos en ft/s = 1,688 ft/s por kt
VT2 = velocidad real al final del segmento, kt:

Ve = Vee/og

donde o2 = relacién de la densidad de aire a una altitud final h 2

aceleracion maxima en un vuelo horizontal (ft/s2)

amax = _g[N-E,/5/(W/8) — R/cos €]



G ROC

~

= pendiente de ascenso 60" k7

donde ROC = velocidad de ascenso, ft/min
Usando este calculo de As, la altitud final h 2 se recalcula usando:
h2’=h1+s-G/0,95 (B-18)

Siempre que el error:
/
[h's — hy

esté fuera de la tolerancia especificada, los pasos B-17 y B-18 se repiten usando
los valores de final de segmento de iteracion actual de altitud h 2, velocidad real
VT2 y empuje neto corregido por motor (Fn /8)2. Cuando el error esta dentro
de la tolerancia, se termina el ciclo iterativo y el segmento de aceleracion se
define mediante los valores finales del extremo del segmento.

Nota: Si durante el proceso de iteracion (amax — G - g) < 0,02 g, la aceleracion
puede ser demasiado pequefia para conseguir la VC2 deseada en una distancia
razonable. En este caso, la pendiente de ascenso se puede limitar a G = amax /g
— 0,02, en efecto reduciendo la velocidad de ascenso deseada para mantener una
aceleracion aceptable. Si G < 0,01, cabe concluir que no hay empuje suficiente
para conseguir la aceleracion y velocidad de ascenso especificados; en su caso,
hay que finalizar el calculo y revisar las etapas del procedimiento (35).

La longitud del segmento de aceleracion se corrige para el viento en cara w
usando:

(Vg -w)
(Vr-8)

AS, = Ag- (B-19)

Segmento de aceleracion con reduccion

La reduccidn del empuje se inserta en los segmentos de aceleracion de la misma
manera que para un segmento de velocidad constante; cambiando su primera
parte por un tramo de transicion. El nivel de empuje de reduccion se calcula
igual que en el procedimiento de empuje de reduccion de la velocidad constante,
usando solamente la ecuacion B-1. Tenga en cuenta que, por lo general, no es
posible acelerar y ascender mientras se mantiene el reglaje de empuje minimo
con el motor fuera de servicio. A la transicion de empuje se le asigna una
distancia en tierra de 1 000 ft (305 m), y el empuje neto corregido por motor al
final de los 1 000 ft se iguala al valor de reduccion. La velocidad al final del
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segmento se determina por iteracion para una longitud de segmento de 1 000 ft.
(Si la distancia horizontal original es inferior a 2 000 ft, para cambiar el empuje
se utiliza una mitad del segmento). El empuje final sobre el segundo
subsegmento también se iguala al empuje de reduccion. De esta forma, el vuelo
sobre el segundo subsegmento se realiza a una velocidad constante.

B9 ASCENSO ADICIONAL Y SEGMENTOS DE ACELERACION
DESPUES DE REPLEGAR EL FLAP

Si se incluyen segmentos de aceleracion adicionales en la trayectoria de vuelo
al ascender, las ecuaciones B-12 a B-19 se deben usar de nuevo para calcular la
distancia de la trayectoria en tierra, el angulo medio de ascenso y el aumento de
altura para cada uno de los segmentos. Como se ha indicado anteriormente, el
segmento final se debe calcular mediante iteracion.

B10 DESCENSO Y DESACELERACION

El vuelo de aproximacion suele requerir que el avidn descienda y desacelere
como preparacion para el segmento de aproximacién final, donde el avién es
configurado con el flap de aproximacion y el tren de aterrizaje extendido. La
mecanica del vuelo no cambia desde la salida; la diferencia principal es que la
altura y el perfil de velocidad suelen conocerse; lo que debe calcularse para
cada segmento son los niveles de empuje del motor. La ecuacion de equilibrio
de fuerza bésica es:

R-cosy +siny +a/g
N

(B-20)

F,5=W-

La ecuacion B-20 se puede usar de dos maneras distintas. En primer lugar, se
puede definir la velocidad del avion al inicio y al final de un segmento, junto
con el &ngulo de descenso (o distancia de segmento horizontal) y las altitudes
del segmento inicial y final. En este caso, la desaceleracién se puede calcular
usando:

2 2
o= (VZ/COS Y) — (VI/COS Y) (B-21)

(2 Ag/cosy)

donde As es la distancia cubierta en tierray V 1y V 2 representan la velocidad
inicial y final respecto al suelo, que se calculan usando



_VC-cosy_
0

V

W (B-22)

Las ecuaciones B-20, B-21 y B-22 confirman que mientras se desacelera a lo
largo de una distancia especificada con una velocidad de descenso constante,
un viento en cara mas fuerte requerira mas empuje para mantener la misma
desaceleracion; por el contrario, un viento de cola requerird menor empuje para
mantener la misma desaceleracion.

En la practica, la mayoria de las desaceleraciones, si no todas, durante el vuelo
de aproximacién se realizan con un empuje a ralenti. Asi, para la segunda
aplicacion de la ecuacion B-20, el empuje se define con un reglaje de ralenti y
la ecuacion se resuelve de manera repetitiva para determinar 1) la
desaceleracion y 2) la altura al final del segmento de desaceleracion, de manera
similar a los segmentos de aceleracion a la salida. En este caso, la distancia de
desaceleracion puede ser muy diferente con vientos en cara o vientos de colayy,
a veces, es necesario reducir el angulo de descenso para obtener resultados
razonables.

Para la mayoria de los aviones, el empuje minimo no equivale a cero y, para
muchos, también es una funcion de velocidad del vuelo. Por tanto, la ecuacion
B-20 se resuelve para la desaceleracion introduciendo un empuje a ralenti, que
se calcula utilizando la siguiente ecuacion:

(Fn /5) idle = Eidle + Fidle - VC + GAidle - h + GB,idle - h2 + Hidle - T (B-23)

donde (Eidle, Fidle, GA,idle, GB,idle y Hidle ) son los coeficientes del motor
de empuje a ralenti disponibles en la base de datos ANP.

B11 APROXIMACION AL ATERRIZAR

La velocidad corregida de aproximacion al aterrizar, VCA , se relaciona con el
peso bruto del avion durante el aterrizaje, mediante una ecuacion que presenta
la misma forma que la ecuacion B-11, a saber

VoaD-W (B-24)

donde el coeficiente D (kt/NIbf) se corresponde con el reglaje del flap al
aterrizar.

El empuje neto corregido por motor durante el descenso a lo largo de la
trayectoria de aterrizaje se calcula resolviendo la ecuacion B-12 para el peso de
aterrizaje W y para la relacion sustentacion/resistencia R, adecuados para el
reglaje del flap con el tren de aterrizaje extendido. El reglaje del flap debe ser



el que se usa habitualmente en las operaciones reales. Durante la aproximacién
a tierra, el angulo de descenso de la trayectoria de aterrizaje y se puede
considerar constante. Para los aviones a reaccion y para los aviones de
propulsion con motores multiples, y suele ser — 3°. Para un motor Unico, los
aviones a propulsion, y suele ser — 5°.

El empuje neto medio corregido se calcula cambiando la ecuacion B-12 usando
K=1,03 para representar la desaceleracion inherente al realizar una trayectoria
de vuelo descendente con un viento en cara de referencia de 8 nudos, a una
velocidad corregida constante determinada por la ecuacion B-24, es decir,

Fn/5:W—/5o R+sm)/ (B-25)
N 1,03
Para un viento en cara que no sea de 8 kt, el empuje neto corregido resulta de
( —— siny-(w-38
(F75), =F, 76+103-W 75 221 w-§) &-29)
N- CA

La distancia horizontal cubierta se calcula mediante:

Hi—
Ag = (h2 —hu) (B-27)
tany

(positivo dado que hl > h2y y es negativo).



Apéndice C
Modelizacion de la extension de la trayectoria en tierra lateral

Se recomienda que, ante la ausencia de datos de radar, la dispersion de la
trayectoria en tierra lateral se modelice suponiendo que la extension de las
trayectorias perpendiculares a la trayectoria principal sigue una distribucion
normal de Gauss. La experiencia ha demostrado que esta suposicion es logica
en la mayoria de los casos.

Suponiendo una distribucién de Gauss con una desviacién estandar S, ilustrada
en la figura C-1, aproximadamente un 98,8 % de todos los movimientos entran
dentro de los limites de £ 2,5 x S (es decir, dentro de una franja de anchura de
5xS).

Figura C-1

Subdivisién de una trayectoria en tierra en 7 subtrayectorias

La anchura de la franja es 5 veces la desviacion estandar de la extension de la
trayectoria en tierra.
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Una distribucion de Gauss normal se puede modelizar generalmente de manera
adecuada usando 7 subtrayectorias, incluso aungue estén espaciadas entre 1os
limites de + 2,5 x S de la franja, tal como se muestra en la figura C-1.

Sin embargo, la adecuacion de la aproximacion depende de la relacion de la
separacion de la trayectoria respecto a las alturas del avion anteriores. Puede
haber situaciones (trayectorias muy cerradas o muy dispersas) donde es mas
adecuado un numero diferente de subtrayectorias. Muy pocas trayectorias
provocan que aparezcan «dedos» en el contorno. En los cuadros C-1y C-2 se
muestran los parametros para una subdivision de entre 5y 13 subtrayectorias.
En el cuadro C-1 se muestra la ubicacion de las subtrayectorias concretas; en el
cuadro C-2 se indica el porcentaje correspondiente de los movimientos de cada
subtrayectoria.

Cuadro C-1
Ubicacion de 5, 7, 9, 11 o 13 subtrayectorias

(El ancho total de la franja (que contiene el 98 % de todos los movimientos) es
5 veces la desviacion estandar)

. Ubicacion de subtrayectorias para la subdivision en
Numero de

subtrayect |5 7 9 11 13

oria subtrayecto | subtrayecto | subtrayecto | subtrayecto | subtrayecto
rias rias rias rias rias

12/13 +£231'S
10/11 +2,27-S +1,92S
8/9 +2,22°S +1,82'S +1,54'S
6/7 +2.14'S +1,67°S +1,36'S +1,15°S
4/5 +2,00-S +1,43'S +1,11-S +091'S £0,77-S
2/3 +1,00'S £0,71'S +0,56'S +0,45°S +0,38S
1 0 0 0 0 0




Cuadro C-2

Porcentaje de movimientos sobre 5, 7, 9, 11 o 13 subtrayectorias

(El ancho total de la franja (que contiene el 98 % de todos los movimientos) es
5 veces la desviacion estandar)

Porcentaje de movimientos sobre la subtrayectoria para la

NuUmero de | subdivision en

subtrayect |5 7 9 11 13

oria subtrayecto | subtrayecto | subtrayecto | subtrayecto | subtrayecto
rias rias rias rias rias

12/13 1,1%
10/11 14% 25%
8/9 2,0% 3.5% 4,7 %
6/7 3,1% 57% 7,1% 8,0 %
4/5 6,3 % 10,6 % 12,1 % 12,1 % 11,5%
2/3 24,4 % 22,2 % 19,1 % 16,6 % 14,4 %
1 38,6 % 28,2 % 22,2 % 18,6 % 15,6 %




Apéndice D

Recalculo de los datos NPD para condiciones que no sirven de referencia

Las contribuciones al nivel de ruido de cada segmento de la trayectoria de vuelo
se hallan a partir de los datos NPD almacenados en la base de datos
internacional ANP. Sin embargo, cabe tener en cuenta que estos datos se han
normalizado usando los indices de atenuacién media atmosférica definidos en
la norma AIR-1845 de la SAE. Estos indices son medias de los valores
determinados durante la prueba de certificacion del ruido del avidn en Europa
y en los Estados Unidos. La amplia variacion de las condiciones atmosféricas
(temperatura y humedad relativa) en tales pruebas se muestra en la figura D-1.

Figura D-1

Condiciones meteoroldgicas registradas durante las pruebas de certificacion del

ruido
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Las curvas superpuestas en la figura D-1, calculadas usando un modelo de
atenuacion atmosférica estandar de la industria ARP 866A, muestran que entre
las condiciones de la prueba se esperaba una variacion considerable de la
absorcion del sonido de alta frecuencia (8 kHz) (aunque la variacion de la
absorcion total seria bastante menor).

Como los indices de atenuacion presentados en el cuadro D-1 son medias
aritméticas, no se puede asociar el conjunto completo con una unica condicién
atmosfeérica de referencia (por ejemplo, con valores especificos de temperatura
y humedad relativa). Estos indices se pueden considerar como propiedades de
una atmosfera puramente hipotética, conocida como la «atmdsfera AIR-1845».

Cuadro D-1

Indices de atenuacion media atmosférica utilizados para normalizar los datos
NPD en la base de datos ANP

Frecuencia central | Indice de | Frecuencia central | Indice de

de banda  de | atenuacion de banda de | atenuacion

octava de 1/3[Hz] | [dB/100 m] octava de 1/3 [Hz] | [dB/100 m]
50 0,033 800 0,459
63 0,033 1000 0,590
80 0,033 1250 0,754
100 0,066 1600 0,983
125 0,066 2000 1,311
160 0,098 2 500 1,705
200 0,131 3150 2,295
250 0,131 4 000 3,115
315 0,197 5000 3,607
400 0,230 6 300 5,246
500 0,295 8 000 7,213
630 0,361 10 000 9,836

Los coeficientes de atenuacion del cuadro D-1 pueden ser considerados validos
sobre variaciones razonables de temperatura y humedad. Sin embargo, para



comprobar si pueden ser necesarios ciertos cambios, se debe usar la norma
ARP-5534 de la SAE para calcular los coeficientes de absorcion media
atmosfeérica para la temperatura media del aeropuerto T y la humedad relativa
RH. Comparando los datos del cuadro D-1, se estima que es necesario realizar
cambios usando la siguiente metodologia.

La base de datos ANP proporciona los siguientes datos NPD para cada reglaje
de potencia:

— nivel de sonido maximo frente a distancia oblicua, Lmax(d);

— nivel integrado de tiempo frente a distancia de velocidad aerodinamica de
referencia, LE(d);

— espectro de sonido de referencia no ponderado a una distancia oblicua de
305 m (1 000 ft), Ln,ref(dref) donde n = banda de frecuencia (que oscilade 1 a
24 para bandas de octava de 1/3 con frecuencias centrales de 50 Hz a 10 kHz).

Todos los datos se normalizan para la atmésfera AIR-1845.

El ajuste de las curvas NPD a las condiciones especificadas por el usuario T 'y
RH se realiza en tres pasos:

1) Primero se corrige el espectro de referencia para eliminar la atenuacion
atmosférica o n,ref contemplada en la norma AIR-1845 de la SAE:

Ln(dref) = Ln,ref(dref) + an,ref - dref (D-1)

donde Ln(dref) es el espectro no atenuado con dref = 305 m y a n,ref es el
coeficiente de absorcion atmosférica de la banda de frecuencias n extraido del
cuadro D-1 (pero expresado en dB/m).

2) A continuacion, el espectro corregido se ajusta a cada una de las diez
distancias di estandar de NPD usando los indices de atenuacion tanto para i) la
atmosfera AIR-1845 de la SAE, como para ii) la atmosfera especificada por el
usuario (basada en la ARP-5534 de la SAE).

i) Para la atmdsfera AIR-1845 de la SAE:

Ln,ref (di ) = Ln (dref )-20.1g(di/dref ) - o n,ref - di (D-2)

i) Para la atmdsfera especificada por el usuario:



Ln, 5534 (T,RH,di) = Ln(dref) - 20.1g(di/dref) - a n, 5534 (T,RH) di (D-3)

donde a n,5534 es el coeficiente de absorcion atmosférica para la banda de
frecuencias n (expresada en dB/m) calculado segln la ARP-5534 de la SAE con
temperatura T y humedad relativa RH.

3) En cada distancia di de NPD los dos espectros presentan una ponderaciéon A
y se suman en decibelios para determinar los niveles resultantes de ponderacion
A LA5534 y LA ref, de los que posteriormente se realiza una resta aritmética:

24 24
AL(T,RH, d;) = Lygs34 — Lyrer = 10- l‘qz 10Unssaa(TREA)-An)/10 _ 1. lgz 10(nrer@)-4/10 p_g)
n=1 n=1

El incremento AL es la diferencia entre los valores NPD en la atmosfera
especificada por el usuario y la atmoésfera de referencia. Esto se afiade a los
datos NPD de la base de datos ANP para hallar los datos NPD ajustados.

La aplicacion de AL para ajustar los valores NPD Lmax y LE supone de hecho
que las diferentes condiciones atmosféricas afectan solo al espectro de
referencia y que no tienen efecto sobre la forma del historial de nivel y de
tiempo. Esto puede considerarse valido para las distancias de propagacion
normales y para las condiciones atmosfeéricas tipicas.



Apéndice E
Correccion de segmentos finitos

En este apéndice se resume la derivacion de la correccion del segmento finito y
el algoritmo de fraccion de energia asociado, descrito en la seccion 2.7.19.

E1l GEOMETRIA

El algoritmo de fraccion de energia se basa en la radiacién del sonido de una
fuente sonora dipolar de 90 grados de «potencia cuarta». Este algoritmo
presenta caracteristicas direccionales que se asemejan a las del sonido de los
aviones a reaccién, al menos en la region angular gue mas influencia tiene sobre
los niveles del sonido y sobre la trayectoria de vuelo de la aeronave.

Figura E-1

Geometria entre la trayectoria de vuelo y la localizacion del observador O
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En la figura E-1 se ilustra la geometria de la propagacion del sonido entre la
trayectoria de vuelo y la localizacidn del observador O. El avion en P vuela con
un aire uniforme en calma a una velocidad constante con una trayectoria
horizontal recta. Su punto més cercano de aproximacion al observador es Pp .
Los pardmetros son:

d distancia desde el observador hasta la aeronave
dp distancia perpendicular desde el observador hasta la trayectoria de vuelo
(distancia oblicua)

q distancia desde PaPp=—-Vx 1

Vv velocidad de la aeronave

t hora a la que el avion se encuentra en el punto P

tp hora a la que el avidn se encuentra en el punto de aproximacién mas cercano
Pp

T tiempo de vuelo = tiempo relativo al tiempo en Pp =t —tp

1 angulo entre la trayectoria de vuelo y el vector del observador del avién



Debe tenerse en cuenta que, dado que el tiempo de vuelo t relativo al punto de
aproximacion mas cercano es negativo cuando el avion se encuentra delante de
la posicion del observador (como se muestra en la figura E-1), la distancia
relativa q hasta el punto de aproximacidén mas cercano se convierte en positiva
en ese caso. Si el avion se encuentra delante del observador, g se convierte en
negativo.

E2 CALCULO DE LA FRACCION DE ENERGIA

El concepto basico de la fraccion de energia se usa para expresar la exposicion
al ruido E producida en la posicion del observador desde un segmento de la
trayectoria de vuelo P1P2 (con un punto de inicio P1 y un punto final P2)
multiplicando la exposicion E « del sobrevuelo de la trayectoria infinita total
por un factor simple —factor F de la fraccion de energia—:

E=F Ew (E-1)

Habida cuenta de que la exposicidn se puede expresar en téerminos de integral
de tiempo del nivel de presion acustica cuadratico medio (ponderado), es decir

E = const - / p(t)de (E-2)

para calcular E, la presion media cuadratica se tiene que expresar como una
funcidn de los pardmetros geométricos y operativos conocidos. Para una fuente
dipolar de 90°,

2 4
d d

) N, | 2
=p, = SN Y=p; = (E-3)
PR Y =By g

donde p 2 y pp 2 representan las presiones acusticas medias cuadraticas
observadas producidas por el avion cuando pasa los puntos Py Pp .

Esta relacion relativamente sencilla se ha establecido para ofrecer una buena
simulacién del sonido del avién a reaccion, incluso aunque los mecanismos
reales utilizados sean extremadamente complejos. El término dp 2/d2 en la
ecuacion E-3 describe solamente el mecanismo de extension esférica apropiado
para una fuente sonora puntual, una velocidad infinita del sonido y una
atmésfera uniforme y no dispativa. Todos los demas efectos fisicos —
directividad de la fuente, velocidad finita del sonido, absorcidén atmosférica,
efecto Doppler, etc.— estan cubiertos de manera implicita en el término sin2y.
Este factor causa la presion media cuadratica para disminuir a la inversa como
d4 ; de ahi surge la expresion de fuente de «potencia cuarta.



Introduccion de sustituciones

P =d+q*=d ? ARICTWALAY
=Tl p+(V'T) and — ] =1+
dP dP

la presién media cuadratica se puede expresar como una funcion de tiempo (de
nuevo sin tener en cuenta el tiempo de propagacion del sonido):

-
V A 2
p'=p; (1 - (d—T) ) (E-4)
P

Aplicacion de esto en la ecuacion (E-2) y realizacién de las susticiones

B2

o dp

(E-5)

la exposicion al sonido en el observador desde el paso del avidn entre el
intervalo de tiempo [t 1,7 2] se puede expresar como

P= 2 dp " 1
_const-pp-v- a (1+a2)2da (E-6)

La solucion de esta integral es:

1 o o
E = const - p+ — - - Ta% + arctandy - m ~ arctandy (E-7)

La integracion en el intervalo [-oo,+o0] (es decir, en la trayectoria de vuelo
infinita completa) da lugar a la siguiente expresidn para la exposicion total Eco:



i d
E = const - - - p (E-8)
) Py

Yy, por consiguiente, la fraccion de energia segun la ecuacion E-1 es

o ]
! — —arct E-9
(H-% +arctan o - T1d arc anoq) (E-9)

E3 COHERENCIA DE METRICAS INTEGRADAS MAXIMAS Y
TEMPORALES — LA DISTANCIA ESCALADA

Una consecuencia de usar el modelo dipolar simple para definir la fraccion de
energia es que implica una diferencia tedrica especifica AL entre los niveles de
exposicion al ruido de evento Lmax y LE . Si el modelo de contorno tiene que
ser consistente internamente, esto requiere igualar la diferencia de los valores
determinados a partir de las curvas NPD. Un problema es que los datos NPD se
obtienen a partir de las medidas reales de ruido producido por los aviones, algo
que no concuerda necesariamente con la simple teoria. Por lo tanto, la teoria
necesita un elemento afiadido de flexibilidad. Sin embargo, en principio las
variables a1 y a 2 vienen determinadas por la geometria y por la velocidad del
avion, sin dejar margen para imprecisiones. A continuacion, el concepto de
distancia a escala d A ofrece una solucion.

El nivel de exposicion LE,« tabulado como una funcion de dp en la base de
datos ANP para una velocidad de referencia Vref , se puede expresar como

Lg, (Vief) =10-1g | =—— f - (E-10)
Po * Bref

donde p 0 es una presion de referencia estandar y tref es un tiempo de referencia
(= 1 s para SEL). Para la velocidad real V resulta en

Ve
Lg, (V) =Lg, (Viet) +10-Ig ( Vf) (E-11)



De manera parecida, el nivel de evento maximo Lmax se puede escribir como

p2
L= 105 1g {—5] (E-12)
Po

Para la fuente dipolar, usando las ecuaciones E-8, E-11 y E-12, teniendo en
cuenta que (de las ecuaciones E-2 y E-8):

L.
/_p dt=3 P 3

la diferencia AL se puede expresar como:

V [ ,d 1 P
AL=Ls - =10:l¢ | — [ =p2-2 |- -10-lg |22 .
L=Lg —Lmax=10-Ig [Vref ( ZPPV) pg-tref] 10-1g Lgl (E-13)

Esto solo se puede equiparar al valor de AL determinado por los datos NPD si
la distancia oblicua dp usada para calcular la fraccion de energia se sustituye
por una distancia a escala d A determinada mediante

2
dy == Vigp b+ 10 (L, ~Lmax)/10 (E-14a)
m

dy = dy - 10 e Lmex)/10

donde: (E-14b)

2
dO =i ‘Vref Bref
T

Sustituyendo dp por d A en la ecuacién E-5 y usando la definicién g =V t de la
figura E-1, los parametros al y o2 de la ecuacion E-9 se pueden expresar
(poniendo g = g 1 en el punto de inicioy g — A = g 2 en el punto final de la
longitud de segmento de la trayectoria de vuelo 1) como



_ "4 - A

= d My = E-15
d)\ an 2 d)\ ( )

M|

La sustitucion de la distancia oblicua real por la distancia a escala disminuye la
sencillez del modelo dipolar de 90 grados de potencia cuarta. Sin embargo,
como se calibra efectivamente in situ usando los datos obtenidos de las medidas,
el algoritmo de fraccion de energia se puede considerar como semiempirico en

lugar de puramente tedrico.



Apéndice F

Base de datos para fuentes de trafico vial

En este apéndice se presenta la base de datos de la mayoria de las fuentes de
ruido vial existentes que se deben utilizar para calcular el ruido del trafico vial
mediante la aplicacion del método descrito en la seccion 2.2 (Ruido del trafico

vial).

Cuadro F-1

Coeficientes AR,i,m y BR,i,m para el ruido de rodaduray A P,imy B P,im
para el ruido de propulsién

Categoria | Coeficiente | 63 125 | 250 | 500 | 1000 | 2000 | 4000 | 8000
AR 831| 89,2| 87,7| 93,1|100,1| 96,7 | 86,8 | 76,2
BR 30,0 415| 389 | 25,7| 32,5| 37,2| 39,0 40,0
' AP 979 925| 90,7| 87,2| 84,7| 88,0 | 84,4 | 77,1
BP -13| 72| 77| 80| 80| 80| 80| 80
AR 88,7 | 93,2| 9571009 |101,7| 951 | 87,8 | 83,6
BR 30,0 358| 32,6| 238| 30,1| 36,2| 383 | 40,1
i AP 105,5 | 100,2 | 100,5 | 98,7 | 101,0| 97,8 | 91,2 | 85,0
BP -1,9 4,7 6,4 6,5 6,5 6,5 65| 65
AR 91,7| 96,2 | 98,2|104,9|1051| 985| 91,1 | 85,6
BR 30,0 335| 31,3| 254| 31,8| 37,1| 38,6 | 40,6
’ AP 108,8 | 104,2 | 103,5 | 102,9 | 102,6 | 98,5| 93,8 | 87,5
BP 0,0 3,0 4,6 5,0 5,0 50| 50| 50
AR 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 00| 00| 0,0
BR 00/ 00| 00| 00| 00| 00| 00| 0,0
“ AP 93,0 93,0| 93,5| 953 | 97,2|100,4| 958 | 90,9
BP 4,2 7,4 98| 116 | 157 | 18,9 | 20,3 | 20,6




Categoria | Coeficiente | 63 125 | 250 | 500 | 1000 | 2000 | 4000 | 8000
AR 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 00| 00| 0,0
BR 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 00| 00| 0,0
4b
AP 99,9 11019 | 96,7 | 94,4 | 952 | 94,7| 92,1 | 88,6
BP 3,2 59| 119 116 115| 126 11,1 | 12,0
AR
BR
5
AP
BP
Cuadro F-2
Coeficientes ai y bi para neumaticos de clavos
Categoria | Coeficiente | 63 | 125 | 250 | 500 | 1000 (2000 | 4000 |8000
ai 00100100 /| 26 2,9 1,5 2,3 9,2
1
bi 00;00|00|-31|-64|-140|-224|-114
Cuadro F-3
Coeficientes CR,m,k y CP,m,k para aceleracion y desaceleracion
Categoria k Cr Cp
1 =cruce —-45 55
1
2 = rotonda —-44 3,1
1 =cruce -4 9
2
2 = rotonda -2,3 6,7




Categoria Cr Cp
1 =cruce -4 9
3
2 = rotonda -2,3 6,7
1 = cruce 0 0
4a
2 =rotonda 0 0
1 =cruce 0 0
4b
2 =rotonda 0 0
1 =cruce
5

2 = rotonda




Cuadro F-4

Coeficientes ai,m y pm para superficie de rodadura

Velocidad Velocidad Cate- om om om om om om om om
Descripcion F;l{:\}l/?]a valida F;?;(;rr]r}a valida goria |63 |25 | (250 | (500 | (1 2 (@ ® pm
Hz) |Hz) |Hz) |Hz) |kHz) | kHz) | kHz) | kHZ2)
1 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
Superficie de rodadura | B 2 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0
de referencia 3 100 |00 |00 |00 |00 |00 |00 |00 |00
4a/dbh | 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 00 (54 |43 |42 |-10 |-32 |-26 |08 6 5
2 7.9 43 53 -04 |-52 -4.6 -3,0 -1,4 0,2
ZOAB de 1 capa 50 130
3 9,3 5,0 55 -04 |-52 -4.6 -3,0 -1,4 0,2
4a/4b | 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 16 |40 |03 |-30 |-40 |-62 |-48 |-20 3 0
ZOAB de 2 capa 50 130 :
2 7.3 2,0 -03 |-52 |-61 -6,0 -4.4 -3,5 4.7




Velocidad Velocidad Cate- am-jemoamo)gmoam am am am
Descripcion F;l{:\}l/?]a valida F;?;(/lrr]r}a valida goria |63 |25 | (250 | (500 | (1 2 (@ ® pm
Hz) |Hz) |Hz) |Hz) |kHz) | kHz) | kHz) | kHZ2)
3 83 |22 -04 |-52 |62 |-61 |-45 |-35 [47
4a/4b | 0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 -1,0 | 3,0 -15 |53 |-63 |-85 |-53 |-24 0 1
ZOAB de 2 capas 2 79 |01 -19 |-59 |61 |-68 |-49 |-38 0.8
(fino) 80 130 -
3 94 |02 -19 |-59 |61 |-67 |-48 |-38 0.9
4a/4b | 0,0 |0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 10,3 |-09 |09 1.8 -18 |-2,7 |-20 |-1,3 1 5
2 00 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
SMA-NL5 40 80
3 00 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
4al4b | 0,0 |0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 60 |03 0,3 0,0 -06 |-12 |-0,7 |-0,7 -14
SMA-NLS 40 80 :
2 00 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0




Velocidad Velocidad Cate- am | om om am am am am am
Descripcion F;l{:\}l/?]a valida F;?;(/lrr]r}a valida goria |63 |25 | (250 | (500 | (1 2 (@ ® pm
Hz) |Hz) |Hz) |Hz) |kHz) | kHz) | kHz) | kHZ2)
3 0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
4aldb (0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 82 |-04 |28 2,7 2,5 0,8 -03 [-01 |14
Hormiaén con 2 03 |45 2,5 -02 (01 |-05 |-09 |-08 |50
incisio?les 70 120
3 0,2 |53 2,5 -02 |(-01 |-06 |-10 |-09 |55
4aldb (0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 -02 |-0,7 |14 1,2 1,1 -16 |-20 [-1,8 (1,0
- 2 -0,7 |30 20 |-14 |-18 |-27 |20 |-19 |.
!—|o_rn_1|gon ~ . con 70 80 6,6
incisiones optimizado 3 05 |42 19 |13 |17 |25 |-18 |-18 6 .
4aldb (0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
. : 1 80 |-0,7 |48 2,2 1,2 2,6 1,5 -06 |76
Hormigon  cepillado
fino 70 120
2 0,2 |86 7,1 3,2 3,6 3,1 0,7 0,1 3,2




Velocidad Velocidad Cate- am | om om am am am am am
Descripcion F;l{:\}l/?]a valida F;?;(/lrr]r}a valida goria |63 |25 | (250 | (500 | (1 2 (@ ® pm
Hz) |Hz) |Hz) |Hz) |kHz) | kHz) | kHz) | kHZ2)
3 01 |98 7,4 3,2 3,1 2,4 0,4 0,0 2,0
4aldb (0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 83 |23 51 4,8 4,1 0,1 -10 |[-0,8 0 3
2 01 |63 58 1,8 -06 |-20 |-1,8 |-16 |17
Superficie trabajada 50 130
3 00 |74 6,2 1,8 -07 |-21 |-19 |-1,7 |14
4aldb (0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 27,0 | 16,2 |14,7 |61 3,0 -1,0 1.2 4,5 2,5
2 295 |20,0 |17,6 |8,0 6,2 -10 |31 5,2 2,5
Elementos duros en 30 60
forma de espiga 3 |204 |212 |182 |84 |56 |-10 [30 |58 |25
4aldb (0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
Elementos duros que 1 31,4 | 19,7 |168 |84 7,2 3,3 7,8 91 2,9
no presentan forma de | 30 60
espiga 2 34,0 236 |198 |105 |11,7 |82 12,2 | 10,0 |29




Velocidad Velocidad Cate- ¢m-jgm - jamogmo)om am am am
Descripcion F;l{:\}l/?]a valida F;?;(/lrr]r}a valida goria |63 |25 | (250 | (500 | (1 2 (@ ® pm
Hz) |Hz) |Hz) |Hz) |kHz) | kHz) | kHz) | kHZ2)
3 338 24,7 |204 |109 |109 |6,8 120 |108 (29
4a/4b | 0,0 |00 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 26,8 | 13,7 | 119 |39 -18 |-58 |-27 |02 1 -
2 9,2 |57 4,8 2,3 4.4 51 54 0,9 0,0
Elementos duros 30 60
silenciosos 3 |91 (66 |52 (26 [39 (39 |52 (11 |00
4a/4b | 0,0 |0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 10,4 | 0,7 -06 |-12 |-30 |-48 |-34 |-14 2 9
2 138 |54 3,9 -04 |-18 |-21 |-0,7 |-0,2 |05
Capa fina A 40 130
3 14,1 | 6,1 4,1 -04 |(-18 |-21 |-0,7 |-0,2 |03
4al4b | 0,0 |0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 68 |-12 |-12 |-03 |49 |[-70 |[-48 |-32 1 8
Capa fina B 40 130 :
2 138 |54 3,9 -04 |(-18 |-21 |-07 |-0,2 |05




Velocidad Velocidad Cate- om om om om om om om om
Descripcion minima valida | maxima valida . m
P K T goria | (63 | (125 | (250 | (500 | (1 | |@& |@ |P
Hz) |Hz) |Hz) |Hz) |kHz) | kHz) | kHz) | kHZ2)
3 141 | 6,1 4,1 -0,4 -1,8 21 -0,7 -0,2 0,3
4aldh | 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0




Apéndice G
Base de datos para fuentes ferroviarias

En este apéndice se presenta la base de datos de la mayoria de las fuentes de
ruido ferroviario existentes que se deben utilizar para calcular el ruido del
tréfico ferroviario mediante la aplicacion del metodo descrito en la seccion 2.3
(Ruido ferroviario).

Cuadro G-1

Coeficientes Lr,TR,i y Lr,VEH,i de rugosidad de la via y de las ruedas

Lr,VEH,i

Tipo de freno
Longituddeonda |c k n

Freno de rodadura | Freno de material | Freno de

de hierro fundido compuesto disco
1000 mm 2,2 -4,0 -59
800 mm 2,2 -4,0 -59
630 mm 2,2 -4,0 -59
500 mm 2,2 -4,0 -59
400 mm 2,2 -4,0 -59
315 mm 2,2 -4,0 -59
250 mm 2,2 -4,0 2,3
200 mm 2,2 -4,0 2,8
160 mm 2,4 -4,0 2,6
120 mm 0,6 -4,0 1,2
100 mm 2,6 -4,0 2,1
80 mm 5,8 -4,3 0,9
63 mm 8,8 — 4,6 -0,3




Lr,VEH,i

Tipo de freno

Longituddeonda |c k n
Freno de rodadura | Freno de material | Freno de
de hierro fundido compuesto disco

50 mm 111 -49 -16
40 mm 11,0 -5,2 -29
31,5 mm 9,8 -6,3 -49
25 mm 7,5 —-6,8 -7,0
20 mm 51 -7,2 -8,6
16 mm 3,0 -73 -9.3
12 mm 1,3 -7,3 -9,5
10 mm 0,2 -71 -10,1
8 mm -0,7 -6,9 -10,3
6,3 mm -1,2 -6,7 -10,3
5mm -1,0 -6,0 -10,8
4 mm 0,3 - 3,7 -10,9
3,2 mm 0,2 -2/4 -9,5
2,5 mm 1,3 -2,6 -95
2mm 3,1 -25 -95
1,6 mm 3,1 -25 -95
1,2 mm 3,1 -2,5 -9,5
1 mm 3,1 -2,5 -95
0,8 mm 3,1 -25 -95




Lr, TR,

Rugosidad de la via
Io_rc])ggitud de E M
EN I1SO 3095:2013 (bien | Red media (normalmente
mantenido y muy liso) mantenido y liso)
2 000 mm 17,1 35,0
1600 mm 17,1 31,0
1250 mm 17,1 28,0
1 000 mm 17,1 25,0
800 mm 17,1 23,0
630 mm 17,1 20,0
500 mm 17,1 17,0
400 mm 17,1 13,5
315 mm 15,0 10,5
250 mm 13,0 9,0
200 mm 11,0 6,5
160 mm 9,0 5,5
125 mm 7,0 5,0
100 mm 4,9 3,5
80 mm 2,9 2,0
63 mm 0,9 0,1
50 mm -1,1 -0,2
40 mm -3,2 -0,3
31,5mm -5,0 -0,8
25 mm -5,6 -3,0




Lr, TR,

Rugosidad de la via

Io_rc])ggitud de E M
EN I1SO 3095:2013 (bien | Red media (normalmente
mantenido y muy liso) mantenido y liso)
20 mm -6,2 -5,0
16 mm -6,8 -7,0
12,5 mm -1,4 -8,0
10 mm -8,0 -9,0
8 mm -8,6 -10,0
6,3 mm -9,2 -12,0
5mm -9,8 -13,0
4 mm -10,4 -14,0
3,15 mm -11,0 -15,0
2,5 mm -11,6 -16,0
2mm -12,2 -17,0
1,6 mm -12,8 -18,0
1,25 mm -13,4 -19,0
1 mm -14,0 -19,0
0,8 mm -14,0 -19,0




Cuadro G-2

Coeficientes A3,i del filtro de contacto

A3,
Carga por | Carga por | Carga por | Carga por | Carga por
11 rueda 50 | rueda 50 | rueda 50 | rueda 25| rueda 100
Loﬁ itud kN- kN- kN- kN- kN-
de o%da didmetro de | diametro de | didmetro de | diametro de | didmetro de
rueda 360 | rueda 680 | rueda 920 |rueda 920 | rueda 920
mm mm mm mm mm
2 000 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1600 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1250 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
1 000 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
800 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
630 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
500 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
400 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
315 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
250 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
200 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0
160 mm 0,0 0,0 0,0 0,0 -0,1
125 mm 0,0 0,0 -0,1 0,0 -0,2
100 mm 0,0 -0,1 -0,1 0,0 -0,3
80 mm -0,1 -0,2 -0,3 -0,1 -0,6
63 mm -0,2 -0,3 -0,6 -0,3 -1,0
50 mm -0,3 -0,7 -1,1 -0,5 -1,8
40 mm -0,6 -1,2 -1,3 -1,1 -3,2




A3

Carga por | Carga por | Carga por | Carga por | Carga por
11 rueda 50| rueda 50| rueda 50| rueda 25| rueda 100
Loﬁ itud kN- kN- kN- kN- kN-
de o%da didmetro de | diametro de | didmetro de | diametro de | didmetro de
rueda 360 | rueda 680 | rueda 920 |rueda 920 | rueda 920
mm mm mm mm mm

31,5 mm -1,0 -2,0 -3,5 -1,8 5,4
25 mm -1.8 -4.1 -5,3 -3,3 -8,7
20 mm -3,2 -6,0 -8,0 -5,3 -12,2
16 mm -5,4 -9,2 -12,0 -7,9 -16,7
12,5 mm -8,7 -13,8 -16,8 -12.8 -17,7
10 mm -12,2 -17,2 -17.,7 -16,8 -17.8
8 mm -16,7 -17,7 -18,0 -17.,7 -20,7
6,3 mm -17,7 -18,6 -21,5 -18,2 -22.1
5mm -17.8 -215 -21,8 -20,5 -22.8
4 mm -20,7 -22.3 -22.8 -22.0 -24.0
3,15 mm -22.1 -23,1 -24.0 -22.8 -24.5
2,5 mm -22.8 -24.4 -24.5 -24.2 -24.7
2 mm -24.0 -24.5 -25,0 -24.5 -27,0
1,6 mm -24.5 -25,0 -27,3 -25,0 -27,8
1,25 mm -24.7 -28,0 -28,1 -27.4 -28,6
1 mm -27,0 -28,8 -28,9 -28,2 -29.4
0,8 mm -27.8 -29,6 -29,7 -29,0 -30,2




Cuadro G-3

Coeficientes LH,TR,i, LH,VEH,i y LH,VEH,SUP,i para funciones de
transferencia

(los valores se expresan en nivel de potencia acustica por eje)

LH, TR,
Tipo de base de la via / Tipo de almohadilla de carril
M/S M/M M/H B/S B/M B/H W D
F_recuen Traviesa L:)anv(;gslg Traviesa | Traviesa 'tl)'irbal\(/)lelsjz Traviesa Sujeci
Cla monoblo monoblo | bibloque q bibloque on
que sobre sobre . -
que sobre - | que sobre | sobre . | sobre Travies | direct
.| almohadi . .| almohadi .
almohadi almohadi | almohadi almohadi | as de|a en
lla de lla de
lla de . lla de | lla de . lla de | madera | los
. carril de . . carril de .
carril . carril carril o carril puente
rigidez o rigidez .
suave - rigida suave - rigida S
media media

50 Hz 53,3 50,9 50,1 50,9 50,0 49,8 44,0 | 75,4

63 Hz 59,3 57,8 57,2 56,6 56,1 55,9 510 | 774

80 Hz 67,2 66,5 66,3 64,3 64,1 64,0 59,9 | 814

100 Hz 75,9 76,8 77,2 72,3 72,5 72,5 70,8 | 87,1

125 Hz 79,2 80,9 81,6 75,4 75,8 75,9 751 | 88,0

160 Hz 81,8 83,3 84,0 78,5 79,1 79,4 76,9 | 89,7

200 Hz 84,2 85,8 86,5 81,8 83,6 84,4 77,2 | 834

250 Hz 88,6 90,0 90,7 86,6 88,7 89,7 80,9 | 87,7

315 Hz 91,0 91,6 92,1 89,1 89,6 90,2 85,3 | 89,8

400 Hz 94,5 93,9 94,3 91,9 89,7 90,2 925 | 97,5

500 Hz 97,0 95,6 95,8 94,5 90,6 90,8 97,0 | 99,0

630Hz | 992 | 974 | 970 | 975 | 938 | 931 | 987 | 0
800Hz | 1040 | 1017 | 1003 | 1040 | 1006 | 979 |1028 | ‘0"
111,

1000 Hz | 107,1 104,4 102,5 107,9 | 104,7 | 101,1 | 1054 3




LH TR,

Tipo de base de la via/ Tipo de almohadilla de carril
M/S M/M M/H B/S B/M B/H w D
F_recuen Traviesa TraviEsla Traviesa | Traviesa 'tl)'_rl')a:viesa Traviesa Sujeci
Cla monoblo | MoN© bo monoblo | bibloque |boque bibloque on
que sobre qlue Sk? J.e que sobre | sobre scIJ reh di sobre Travies | direct
almohadi ﬁmo ad' almohadi | almohadi ﬁmo adl almohadi | as de |a en
lla de a i de lla de | lla de a i de lla de | madera | los
carril cgr_g €1 carril carril C‘.”lr.'(‘j' €| carril puente
suave rigiaez rigida suave rigicez rigida S
media media
1250 Hz | 1083 | 1060 | 1042 | 1089 | 1063 | 1034 | 1065 133’
1600Hz | 1085 | 1068 | 1054 | 1088 | 1071 | 1054 | 1064 1%_)5’
2000 Hz | 109,7 108,3 107,1 109,8 108,8 107,7 | 107,5 1%34’
2500 Hz | 110,0 108,9 107,9 110,2 109,3 108,5 | 108,1 1128’
3150 Hz | 110,0 109,1 108,2 110,1 109,4 108,7 | 108,4 1%%8’
4000Hz | 1100 | 1094 | 1087 | 1101 | 1097 | 1091 | 1087 128’
5000 Hz | 1103 | 1099 | 1094 | 1103 | 1100 | 109.6 | 1091 1%)8’
6 300 Hz | 110,0 109,9 109,7 109,9 109,8 109,6 | 109,1 1157’
8000Hz | 1101 | 1103 | 1104 | 1100 | 1100 | 1099 | 1095 137’
10H0200 1106 | 1110 | 1114 | 1104 | 1105 | 1106 | 110,2 1168’
LH,VEH,i
Rueda con | Rueda con | Rueda con | Rueda con
Erecuencia didametro  de | diametro  de | diametro  de | diametro de 1
920 mm, sin|840 mm, sin|680 mm, sin|200 mm, sin
medida medida medida medida
50 Hz 75,4 75,4 75,4 75,4
63 Hz 77,3 77,3 77,3 77,3
80 Hz 81,1 81,1 81,1 81,1




LH,VEH,i

Rueda con | Rueda con | Rueda con | Rueda con

Erecuencia diametro c_je diametro c_je diametro (_je diametro de 1

920 mm, sin | 840 mm, sin | 680 mm, sin | 200 mm, sin

medida medida medida medida

100 Hz 84,1 84,1 84,1 84,1
125 Hz 83,3 82,8 82,8 82,8
160 Hz 84,3 83,3 83,3 83,3
200 Hz 86,0 84,1 83,9 84,5
250 Hz 90,1 86,9 86,3 90,4
315 Hz 89,8 87,9 88,0 90,4
400 Hz 89,0 89,9 92,2 89,9
500 Hz 88,8 90,9 93,9 90,1
630 Hz 90,4 91,5 92,5 91,3
800 Hz 92,4 91,5 90,9 91,5
1000 Hz 94,9 93,0 90,4 93,6
1250 Hz 100,4 98,7 93,2 100,5
1600 Hz 104,6 101,6 93,5 104,6
2 000 Hz 109,6 107,6 99,6 115,6
2500 Hz 1149 1119 104,9 115,9
3150 Hz 115,0 1145 108,0 116,0
4 000 Hz 115,0 114,5 1110 116,0
5000 Hz 115,5 115,0 1115 116,5
6 300 Hz 115,6 1151 111,6 116,6
8 000 Hz 116,0 1155 112,0 117,0
10 000 Hz 116,7 116,2 112,7 117,7




LH,VEH,SUP,i

Frecuencia

Tipo de vehiculo

a

Norma de la UE

50 Hz 0,0
63 Hz 0,0
80 Hz 0,0
100 Hz 0,0
125 Hz 0,0
160 Hz 0,0
200 Hz 0,0
250 Hz 0,0
315 Hz 0,0
400 Hz 0,0
500 Hz 0,0
630 Hz 0,0
800 Hz 0,0
1 000 Hz 0,0
1250 Hz 0,0
1 600 Hz 0,0
2 000 Hz 0,0
2500 Hz 0,0
3150 Hz 0,0




LH,VEH,SUP,i

Tipo de vehiculo

Frecuencia a

Norma de la UE

4000 Hz 0,0
5000 Hz 0,0
6 300 Hz 0,0
8 000 Hz 0,0
10 000 Hz 0,0

Cuadro G-4

Coeficientes LR,IMPACT,i del ruido de impacto

LR,IMPACT,i

Longitud de onda | Cambio de via Unico/junta simple/cruce simple/100 m
2 000 mm 22,0
1600 mm 22,0
1250 mm 22,0
1 000 mm 22,0
800 mm 22,0
630 mm 20,0
500 mm 16,0
400 mm 15,0
315 mm 14,0




LR, IMPACT,i

Longitud de onda

Cambio de via Unico/junta simple/cruce simple/100 m

250 mm 15,0
200 mm 14,0
160 mm 12,0
125 mm 11,0
100 mm 10,0
80 mm 9,0
63 mm 8,0
50 mm 6,0
40 mm 3,0
31,5 mm 2,0
25 mm -3,0
20 mm -8,0
16 mm -13,0
12,5 mm -17,0
10 mm -19,0
8 mm -22,0
6,3 mm -25,0
5 mm -26,0
4 mm -32,0
3,15 mm -35,0
2,5 mm -40,0
2mm -43,0




LR, IMPACT,i

Longitud de onda

Cambio de via Unico/junta simple/cruce simple/100 m

1,6 mm -45.0

1,25 mm -47,0

1 mm -49,0

0,8 mm -50,0
Cuadro G-5

Coeficientes LW,0,idling del ruido de traccion

(los valores se expresan en nivel de potencia acustica por vehiculo)

LW,0,idling
Tipo de vehiculo
Frecuen | d d d e e
cia i i
Locomotora | Locomotora | Unidad L ocomotora Unidad
diésel (c. 800 | diésel (c. 2 | maltiple eléctrica multiple
kW) 200 kW) diésel eléctrica
Fuen | Fuen | Fuen | Fuen | Fuen | Fuen | Fuen | Fuen | Fuen | Fuen
te A te B te A te B te A te B te A te B te A te B
50 Hz 98,9 | 1032 | 99,4 | 103,7 | 826 | 86,9 | 879 | 92,2 | 805 | 84,8
63 Hz 94,8 | 100,0 | 107,3 | 1125 | 825 | 87,7 | 90,8 | 96,0 | 81,4 | 86,6
80 Hz 926 | 955 | 103,1 | 1060 | 89,3 | 92,2 | 916 | 945 | 80,5 | 834
100 Hz 946 | 940 | 102,1 |1015| 90,3 | 89,7 | 946 | 940 | 82,2 | 81,6
125 Hz 92,8 | 93,3 | 99,3 | 998 | 935 | 940 | 948 | 953 | 80,0 | 805
160 Hz 92,8 | 936 | 99,3 | 100,1 | 995 | 100,3 | 96,8 | 97,6 | 79,7 | 80,5
200 Hz 93,0 | 929 | 995 | 99,4 | 98,7 | 98,6 | 1040 | 1039 | 79,6 | 795
250 Hz 948 | 92,7 [ 101,3 | 99,2 | 955 | 93,4 | 100,8 | 98,7 | 96,4 | 94,3




315Hz | 94,6 | 924 | 1011 | 989 | 90,3 | 881 | 99,6 | 97.4 | 80,5 | 783
400Hz | 957 | 928 | 102,2 | 993 | 91,4 | 885 | 1017 | 988 | 813 | 784
500Hz | 956 | 928 | 102,1 | 993 | 91,3 | 885 | 986 | 958 | 97,2 | 94,4
630Hz | 98,6 | 96,8 | 101,1 | 993 | 90,3 | 885 | 956 | 938 | 79,5 | 77,7
800Hz | 952 | 927 | 1017 | 992 | 90,9 | 884 | 952 | 927 | 798 | 773

1000Hz | 951 | 930 | 1016 | 99,5 | 91,8 | 89,7 | 96.1 | 940 | 86,7 | 846

1250Hz | 951 | 92,9 | 993 | 97,1 | 92.8 | 90,6 | 92,1 | 89,9 | 81,7 | 795

1600Hz | 941 | 931 | 960 | 950 | 92.8 | 91,8 | 891 | 881 | 827 | 8L7

2000 1 oa1 | 932 | 937 | 928 | 908 | 899 | 87.0 | 862 | 807 | 798
2500 Hz | 994 | 983 | 101,09 | 1008 | 881 | 87.0 | 854 | 843 | 780 | 769
3150 Hz | 925 | 91,5 | 895 | 885 | 852 | 842 | 835 | 825 | 751 | 741
109 | 895 | 887 | 87,1 | 863 | 832 | 824 | 815 | 807 | 721 | 713

5000 Hz | 87,0 | 86,0 | 905 | 89,5 | 81,7 | 80,7 | 80,0 | 79,0 | 69,6 | 68,6

6300Hz | 841 | 834 | 814 | 80,7 | 788 | 781 | 781 | 774 | 66,7 | 66,0

8000 Hz | 815 | 80,9 | 812 | 80,6 | 762 | 756 | 765 | 759 | 641 | 635
10000 1 795 | 787 | 796 | 791 | 739 | 734 | 752 | 747 | 618 | 613

Hz




Cuadro G-6
Coeficientes LW,0,1, LW,0,2 , al , a2 del ruido aerodinamico

[los valores se expresan en el nivel de potencia acustica por vehiculo (para una
longitud de vehiculo de 20 m)]

Ruido aerodindmico determinado a 300 km/h

al a2

50 50

Frecuencia LW,0,1 LW,0,2

50 Hz 112,6 36,7
63 Hz 113,2 38,5
80 Hz 115,7 39,0
100 Hz 117,4 37,5
125 Hz 115,3 36,8
160 Hz 115,0 37,1
200 Hz 1149 36,4
250 Hz 116,4 36,2
315 Hz 115,9 35,9
400 Hz 116,3 36,3
500 Hz 116,2 36,3
630 Hz 115,2 36,3
800 Hz 115,8 36,2
1 000 Hz 115,7 36,5
1250 Hz 115,7 36,4
1600 Hz 114,7 105,2




2000 Hz 114,7 110,3

2 500 Hz 115,0 110,4

3150 Hz 114,5 105,6

4 000 Hz 1131 37,2

5000 Hz 112,1 37,5

6 300 Hz 110,6 37,9

8 000 Hz 109,6 38,4

10 000 Hz 108,8 39,2

Cuadro G-7
Coeficientes Cbridge de la radiacion estructural
LH, bridge ,i
Frecuencia +10 dB(A) +15 dB(A)

50 Hz 85,2 90,1
63 Hz 87,1 92,1
80 Hz 91,0 96,0
100 Hz 94,0 99,5
125 Hz 94,4 99,9
160 Hz 96,0 101,5
200 Hz 92,5 99,6
250 Hz 96,7 103,8
315 Hz 97,4 104,5
400 Hz 99,4 106,5




LH, bridge ,i

Frecuencia +10 dB(A) +15 dB(A)

500 Hz 100,7 107,8

630 Hz 102,5 109,6

800 Hz 107,1 116,1
1000 Hz 109,8 118,8
1250 Hz 112,0 120,9
1600 Hz 107,2 109,5
2 000 Hz 106,8 109,1
2 500 Hz 107,3 109,6
3150 Hz 99,3 102,0
4 000 Hz 91,4 94,1
5000 Hz 86,9 89,6
6 300 Hz 79,7 83,6
8 000 Hz 75,1 79,0
10 000 Hz 70,8 74,7




