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Ref.: AN 1/17.14 - 19/42 19 de julio de 2019

Asunto: Propuestas de enmienda del Anexo 16,

Volumen |, relativas a las normas y métodos

recomendados sobre proteccion del medio ambiente —

ruido de las aeronaves

Tramitacion: Hacer llegar los comentarios sobre las

propuestas a Montreal para el 19 de octubre de 2019

Sefior/Sefiora:

1. Tengo el honor de comunicarle que la Comision de Aeronavegacion, en la quinta sesién

de su 211° periodo de sesiones, celebrada el 2 de mayo de 2019, examiné las propuestas preparadas en la
undécima reunion del Comité sobre la proteccion del medio ambiente y la aviacion (CAEP/11) para
enmendar las normas y métodos recomendados (SARPS) del Anexo 16 — Proteccién del medio

ambiente, Volumen | — Ruido de las aeronaves, sobre proteccion del medio ambiente, y que figuran en
el Adjunto A.
2. La propuesta de enmienda del Anexo 16, Volumen I, que figura en el Adjunto A incluye:

a) actualizacion de las referencias anteriores a las normas de la Comisién Electrotécnica
Internacional CEl 61260 a CEIl 61260-1 y CEl 61260-3, con modificaciones para

describirlas mejor (véase la Propuesta inicial A); y

b) correcciones técnicas generales, de nomenclatura y tipografia y revision de

definiciones en las que se emplea la expresién “hacia adelante”,

una definicion de

“derrota de referencia”, revision de la tolerancia especificada para el proceso de
promedio exponencial lento a fin de caracterizar mejor la respuesta efectiva al tiempo
exponencial con una constante de tiempo de un segundo, y revisiones relativas al uso
adecuado de los verbos, empleandose el futuro para las normas prescriptivas y el
auxiliar “deberia” para las recomendaciones (Propuesta inicial B).

S19-1534

999 Robert-Bourassa Boulevard Tel.: +1 514-954-8219 Email: icaohg@icao.int

Montréal, Quebec Fax: +1 514-954-6077 www.icao.int
Canada H3C 5H7



-2-

3. Para facilitarle el examen de las propuestas de enmienda, en los recuadros de texto que
figuran inmediatamente a continuacion de cada propuesta en el adjunto se da la justificacion.

4. Me permito solicitarle que envie los comentarios que desee formular sobre las propuestas
de enmienda en formato Word a icachg@icao.int para el 19 de octubre de 2019, a mas tardar.
La Comision de Aeronavegacion me ha pedido que indique especificamente que la Comision y el Consejo
podrian no considerar los comentarios recibidos después de la fecha sefialada. A este respecto, si prevé
una demora en la transmisién de su respuesta, le ruego me lo haga saber antes de la fecha indicada.

5. Le comunico a titulo informativo que la aplicacién de la enmienda propuesta del
Anexo 16, Volumen I, esta prevista para el 1 de enero de 2021.

6. La labor ulterior de la Comision de Aeronavegacion y del Consejo se facilitard en gran
medida si usted nos comunica concretamente si acepta o no las propuestas. Cabe sefialar que, en el
examen de sus comentarios en la Comision de Aeronavegacion y en el Consejo, las respuestas se
clasifican normalmente como “acuerdo, con o sin comentarios”, “desacuerdo, con o sin comentarios” o
“no se indica la postura”, respectivamente. Si en su respuesta utiliza usted las expresiones “no hay
objecion” o “sin comentarios”, se interpretaran como “acuerdo sin comentarios” y “no se indica la
postura”, respectivamente. Para facilitar una clasificacion adecuada de su respuesta, en el Adjunto B se ha
incluido un formulario que puede llenar y remitir con sus comentarios, de haberlos, sobre las propuestas
del Adjunto A.

7. Le ruego acepte el testimonio de mi mayor consideracion y aprecio.
=
Fang Liu

Secretaria General

Adjuntos:
A — Propuesta de enmienda del Anexo 16, Volumen |
B — Formulario de respuesta
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ADJUNTO A a la comunicacion AN 1/17.14 — 19/42

ENMIENDAS PROPUESTAS AL ANEXO 16, VOLUMEN |

NOTAS SOBRE LA PRESENTACION DE LA ENMIENDA

El texto de la enmienda se presenta de modo que el texto que ha de suprimirse aparece tachado y el
texto nuevo se destaca con sombreado, como se ilustra a continuacion:

1. eHexto-gue-ha-desuprimirse-aparece-tachads texto que ha de suprimirse

2. el nuevo texto que ha de insertarse se destaca nuevo texto que ha de insertarse
con sombreado

3. eltexdto-gue-ha-de-suprimirse-aparece-tachadoy nuevo texto que ha de sustituir al actual
a continuacion aparece el nuevo texto que se
destaca con sombreado
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PROPUESTA DE ENMIENDA DE LAS
NORMAS Y METODOS
RECOMENDADOS INTERNACIONALES
PROTECCION DEL MEDIO AMBIENTE

ANEXO 16
AL CONVENIO SOBRE AVIACION CIVIL INTERNACIONAL

VOLUMEN I
RUIDO DE LAS AERONAVES

PROPUESTA INICIAL A

ACTUALIZACION DE REFERENCIAS ANORMAS CEI EN EL ANEXO 16, VOLUMEN 1

APENDICE 2. METODO DE EVALUACION PARA
LA HOMOLOGACION ACUSTICA DE:

1.— AVIONES DE REACCION SUBSONICOS — Solicitud del
certificado de tipo presentada el 6 de octubre de 1977 o
después de esa fecha

2.— A\/IONES DE MAS DE 8 618 kg PROPULSADOS POR
HELICE — Solicitud del certificado de tipo presentada el
1 de enero de 1985 o después de esa fecha

3.— HELICOPTEROS

4— AERONAVES DE ROTOR BASCULANTE
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3. MEDICION DEL RUIDO DE LAS AERONAVES PERCIBIDO EN TIERRA

3.7 Sistemas de analisis

3.7.3 El sistema de andlisis de banda de un tercio de octava se conformara a los requisitos de
actuacion eléetrica-de clase 1 de CEI 61260-1" en la forma enmendada, en toda la gama de filtros de un
tercio de octava que tengan frecuencias nominales de centro de banda de-un-tercio-de-octava-desde 50 Hz
hasta 10 kHz inclusive.

Note 1.— La autoridad encargada de la homologacion puede permitir la sustitucion de un
sistema de analisis que cumpla con la-clase-2-como-alternativa-de l0s requisitos de actuacion de la clase 2
eléctrica-de-clase-1 de CEI 61260-1°0 con la clase 1 o la clase 2 de una version anterior de CEI 61260.

Neta2.— Recomendacion Los ensayos del sistema de analisis de banda de un tercio de octava
deberian efectuarse de conformidad con los métodos descritos en CEIl 61260-3 o con un procedimiento
equivalente aprobado por la autoridad de certificacion, respecto a la atenuacion relativa, a filtros
antisolape, a funcionamiento en tiempo real, a linearidadlinealidad de niveles y a respuesta integrada de
filtro (anchura de banda eficaz).

Nota editorial.— Enumérense de nuevo las notas de pie de pagina
subsiguientes como corresponda.

Origen: Justificacion:

CAEP/11 La enmienda propuesta tiene por objetivo actualizar las referencias
anteriores a las normas CEI 61260, CEl 61260-1 y CEI 61260-3, segun
corresponda, y propone modificaciones para describirlas mejor.

1 CEI 61260-1:19952014 titulada “Electroacustica — Filtros de banda de octava y de fraccién de octava — Parte 1: Especificaciones”.
Puede obtenerse esta publicacion CEl de la oficina central de la Comision Electrotécnica Internacional, 3 rue Varembé, Ginebra, Suiza.

2 CEI 61260-3:2016 titulada “Electroactistica — Filtros de banda de octava y de fraccién de octava - Parte 3: Ensayos
periédicos”. Puede obtenerse esta publicacion CEI de la oficina central de la Comision Electrotécnica Internacional, 3 rue
Varembé, Ginebra, Suiza.
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PROPUESTA INICIAL B

CUESTIONES TECNICAS GENERALES, DE NOMENCLATURA Y TIPOGRAFIA

PARTE I. DEFINICIONES, NOMENCLATURA:

SIMBOLOS Y UNIDADES

NOMENCLATURA: SIMBOLOS Y UNIDADES

Nota.— Muchas de las siguientes definiciones y simbolos son especificos de la homologacion
acustica de las aeronaves, pero algunos de ellos pueden también aplicarse para otros fines.

Simbolo Unidad
Cr m/s
CHR m/s
MATR -

My —

Mur —

Best R/C m/s

1.1 Velocidad

Significado

Velocidad de referencia del sonido. Velocidad del sonido en una
condici6nes de temperatura de referencia (25°C).

Velocidad de referencia del sonido a la altitud de la aeronave. La
velocidad de referencia del sonido correspondiente a la temperatura
ambiente — suponiendo una gradiente vertical de 0,65°C por 100 m — en un
dia tipo a la altura de referencia del avion sobre el nivel medio del mar.

Numero de Mach de referencia en el extremo de las palas en avance del
rotor del helicdptero. Suma de la velocidad de rotacion de referencia en el
extremo de las palas del rotor y de la velocidad de referencia del
helicoptero, dividida por la velocidad de referencia del sonido.

Numero de Mach en el extremo de las palas de la hélice. Raiz cuadrada de
la suma del cuadrado de la velocidad de rotacion del extremo de la hélice
de ensayo y del cuadrado de la velocidad aerodindmica de ensayo del
avion, dividida por la velocidad de ensayo del sonido.

Ndmero de Mach de referencia en el extremo de las palas de la hélice.
Raiz cuadrada de la suma del cuadrado de la velocidad de rotacion de
referencia en el extremo de la hélice y del cuadrado de la velocidad de
referencia del avidn, dividida por la velocidad de referencia del sonido.

Mejor velocidad vertical de ascenso. Méaxima velocidad vertical de ascenso
en el despegue certificada al maximo régimen de potencia y velocidad del
motor.




Simbolo

VAR

VCON

Ve

VGR

Vi

VMCP

VMO

VNE

W%

VREF

Vs

Vtip

Unidad

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

km/h m/s

m/s
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Significado

Velocidad de referencia ajustada. En un dia de ensayo que no sea
normalizado, velocidad de referencia del helicoptero ajustada para alcanzar
el mismo numero de Mach en el extremo de las palas en avance que la
velocidad de referencia en condiciones de referencia.

Maxima velocidad aerodindmica en modo de conversion. Velocidad del
rotor basculante que no puede excederse en el modo de conversion.

Velocidad respecto al suelo. La velocidad de la aeronave respecto al suelo.

Velocidad de referencia respecto al suelo. Velocidad verdadera de la
aeronave respecto al suelo en el sentido de la derrota en condiciones de
referencia. Vgr €S el componente horizontal de la velocidad de referencia
Vg de la aeronave.

Maxima velocidad aerodinamica en vuelo horizontal. Maxima velocidad
aerodindmica de un helicoptero durante operaciones a la maxima potencia
continua.

Maxima velocidad aerodinamica en vuelo horizontal. Maxima velocidad
aerodindmica de un rotor basculante en wvuelo horizontal durante
operaciones en modo avidn a la maxima potencia continua.

Méaxima velocidad aerodindmica operacional. Maxima velocidad
aerodinamica operacional de un rotor basculante que no puede excederse
deliberadamente.

Velocidad que no puede excederse. Maxima velocidad aerodinamica
operacional que no puede excederse deliberadamente.

Velocidad de referencia. Velocidad verdadera de la aeronave en
condiciones de referencia en el sentido de la trayectoria de vuelo de
referencia.

Nota.— Este simbolo no deberia confundirse con el simbolo
comunmente utilizado para la velocidad de rotacion de despegue del avién.

Velocidad aerodindmica de referencia para el aterrizaje. Velocidad del
avion, en determinada configuracion de aterrizaje, en el punto en que
desciende y atraviesa la altura de aterrizaje en la pantalla a fin de
determinar la distancia de aterrizaje para aterrizajes manuales.

Velocidad aerodinamica de pérdida. Minima velocidad aerodindmica
constante en la configuracion de aterrizaje.

Velocidad en el extremo. Velocidad de rotacion en el extremo del rotor o la
hélice en condiciones de ensayo, excluido el componente de velocidad de la
aeronave.



Simbolo

VtipR

Vy

Vo

Simbolo

I—AE

Ay

Unidad

m/s

km/h m/s

km/h m/s

Unidad

dB-SEL(A)

TPNdB

dB(A)

dB(A)
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Significado

Velocidad de referencia en el extremo. Velocidad de rotacion en el extremo
del rotor o la hélice en condiciones de referencia, excluido el componente
de velocidad de la aeronave.

Velocidad para la mejor velocidad vertical de ascenso. Velocidad
aerodinamica de ensayo para la mejor velocidad vertical de ascenso para el
despegue.

Velocidad de despegue operacionalmente segura. Minima velocidad
aerodinamica para el despegue en condiciones de seguridad operacional.

1.4 Parametros de ruido

Significado

Nivel de exposicion al ruido (SEL). Nivel de ruido de un suceso Unico de
paso de una aeronave, que consiste en una integracion, durante la duracion
del ruido, del nivel de sonido de ponderacién A (dB(A)), normalizado
hasta una duracién de referencia de 1 segundo. (Véanse especificaciones
en el Apéndice 4, seccion 3).

Ajuste de PNLTM.

En el Apéndice 2 o el Adjunto F. En el método simplificado, ajuste que
debe afiadirse al EPNL medido para tener en cuenta los cambios de nivel
de ruido debidos a diferencias en la absorcion atmosférica y la longitud de
la trayectoria de ruido, entre las condiciones de ensayo y las de referencia
para PNLTM.

En el Apéndice 4. Los ajustes que deben afiadirse al Lag medido para tener
en cuenta los cambios en el nivel de ruido por la propagacion esférica y la
duracion debidos a la diferencia en las alturas del helicoptero entre las
condiciones de ensayo Y las de referencia.

En el Apéndice 6. Para aviones propulsados por hélice de no méas de 8 618 kg,
ajuste que debe afiadirse al Lasmax medido para tener en cuenta los cambios
de nivel de ruido debidos a la diferencia en las alturas de ensayo y de
referencia de la aeronave.



Simbolo Unidad
A, TPNdB
dB(A)
dB(A)
Ag TPNdB
dB(A)
A4 dB(A)
Simbolo Unidad
H m
Hg m
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Significado

Ajuste por duracion.

En el Apéndice 2 o el Adjunto F. En el método simplificado, ajuste que
debe afiadirse al EPNL medido para tener en cuenta los cambios de nivel
de ruido debidos al cambio en la duracion del ruido causado por
diferencias entre la velocidad de ensayo y de referencia de la aeronave y la
posicién respecto al micréfono.

En el Apéndice 4. Los ajustes que deben afiadirse al L,z medido para tener
en cuenta los cambios en el nivel de ruido por la diferencia entre la
velocidad de referencia y la ajustada.

En el Apéndice 6. Para aviones propulsados por hélice de no mas de 8 618 kg,
ajuste que debe afiadirse al Lasmax medido para tener en cuenta los cambios
en el nivel de ruido por la diferencia en el nimero de Mach en los
extremos de la hélice entre las condiciones de ensayo y las de referencia.

Ajuste del ruido en la fuente.

En el Apéndice 2. En el método de ajuste simplificado o integrado, ajuste
que debe afadirse al EPNL medido para tener en cuenta los cambios de
nivel de ruido debidos a diferencias en los mecanismos que generan ruido
en la fuente entre las condiciones de ensayo y las de referencia.

En el Apéndice 6. Para aviones propulsados por hélice de no mas de 8 618 kg,
ajuste que debe afiadirse a Lasmax Medido para tener en cuenta los cambios
en el nivel de ruido por la diferencia en la potencia del motor entre las
condiciones de ensayo Yy las de referencia.

Ajuste por absorcién atmosférica.

En el Apéndice 6. Para aviones propulsados por hélice de no mas de 8 618
kg, ajuste que debe afadirse al Lasmax medido por cambios de nivel de
ruido debidos al cambio en la absorcion atmosférica, causado por la
diferencia entre las alturas de ensayo y de referencia del avion.

1.6 Geometria de la trayectoria de vuelo

Significado

Altura. Altura de la aeronave

ierd : ismoen el punto donde
la trayectoria de vuelo intercepta el plano geométrico vertical perpendicular
a la derrota de referencia en el micr6fono central.

Altura de referencia. Altura de referencia de la aeronave euando—ésta-se

mismeen el punto donde la trayectoria de vuelo de referencia intercepta el
plano geométrico vertical perpendicular a la derrota de referencia en el
micréfono central.
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PARTE Il. HOMOLOGACION ACUSTICA DE AERONAVES

CAPITULO 3.

1.— AVIONES DE REACCION SUBSONICOS — Solicitud del
certificado de tipo presentada el 6 de octubre de 1977 o después de
esa fecha y antes del 1 de enero de 2006

2.— AVIONES DE MAS DE 8 618 kg PROPULSADOS POR HELICE —

Solicitud del certificado de tipo presentada el 1 de enero de 1985 o
después de esa fecha y antes del 1 de enero de 2006

3.7 Procedimientos de ensayo

Para las condiciones de despegue, lateral y aproximacion, la variacion del avién en
velocidad aerodinamica indicada instantdnea debe—mantenersese mantendra en +3% de la velocidad
aerodinamica media entre los 10 dB de atenuacién. Esto lo determinara el anemdmetro del piloto. Sin
embargo, cuando la velocidad aerodindmica indicada instantanea exceda en 5,5 km/h (3 kt) a la
velocidad aerodindmica media sobre los 10 dB de atenuacion, y el representante de la autoridad encargada
de la homologacion en la cabina de pilotaje juzgue que eso se debe a turbulencia atmosférica, entonces el

vuelo asi afectado sera rechazado para fines de homologacion acustica.

8.7.11

CAPITULO 8. HELICOPTEROS

8.7 Procedimientos de ensayo

Los ensayos del helicoptero se efectuaran con una masa no inferior al 90% de la
correspondiente masa maxima certificada y podran efectuarse con una masa que no exceda del 105% de
dicha masa maxima certificada. En cada una de las tres condiciones de vuelo, se debera-completara un

ensayo por lo menos con dicha masa méaxima certificada o una mayor adn.
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CAPITULO 11. HELICOPTEROS DE NO MAS DE 3 175 kg
DE MASA MAXIMA CERTIFICADA DE DESPEGUE

11.2 Medida de la evaluacion del ruido

La medida de la evaluacion del ruido serd el nivel de exposicion al ruido {SEE}Lae segln se
describe en el Apéndice 4.

11.4 Nivel maximo de ruido

11.4.1 En el caso de los helicopteros de que se trata en 11.1.2 y 11.1.3, los niveles maximos de
ruido, cuando se determinen de conformidad con el método de evaluacion del ruido del Apéndice 4, no
excederan de 82 decibelesen-unidades-SELAB(A) para los helicopteros cuya masa maxima certificada de
despegue, en relacion con la cual se solicita la homologacidn acustica, sea de hasta 788 kg, valor que
aumentard, de ahi en adelante, linealmente con el logaritmo de la masa del helicoptero a razon de
3 decibeles por cada duplicacién de la masa.

11.4.2 En el caso de los helicopteros de que se trata en 11.1.4, los niveles maximos de ruido,
cuando se determinen de conformidad con el método de evaluacién del ruido del Apéndice 4, no
excederan de 82 decibelesen-unidades-SELAB(A) para los helicdpteros cuya masa maxima certificada de
despegue, en relacion con la cual se solicita la homologacion acustica, sea de hasta 1 417 kg, valor que
aumentard, de ahi en adelante, linealmente con el logaritmo de la masa del helicptero a razén de
3 decibeles por cada duplicacion de la masa.

Nota.— Véanse en el Adjunto A las ecuaciones para el calculo de los niveles maximos de ruido
autorizados en funcion de la masa de despegue.

11.6 Procedimientos de ensayo

11.6.1 Los procedimientos de ensayo serdn aceptables para las autoridades encargadas de la
certificacion de la aeronavegabilidad y de la homologacion acustica, del Estado que expida el certificado.

11.6.2 El procedimiento de ensayo y las mediciones del ruido se llevaran a cabo y se tramitaran
en una forma aprobada para dar la medida de evaluacion del ruido designada con el nombre de nivel de
exposicion al ruido (SEkLag) en decibeles de ponderacion “A” integrados en la duracion, segun se
describe en el Apéndice 4.

11.6.3 Las condiciones y procedimientos de ensayo serdn muy parecidos a las condiciones y
procedimientos de referencia, o bien los datos acusticos se ajustaran, siguiendo los métodos indicados en
el Apéndice 4, a las condiciones y procedimientos de referencia de este capitulo.

11.6.4 Durante el ensayo, se efectuaran un nimero de vuelos con viento de cola y el mismo
namero con viento de frente.
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11.6.5 Los ajustes por razon de las diferencias entre los procedimientos de ensayo y los de
referencia no excederan de 2,0 dB(A).

11.6.6 Durante el ensayo, el régimen medio del rotor (rpm) no diferira de las rpm méaximas para
operaciones normales en mas de +1,0% durante el periodo de atenuacion de 10 dB.

11.6.7 La velocidad aerodindmica del helicoptero no diferird de la velocidad aerodindmica de
referencia adecuada del vuelo de demostracion, segun se describe en el Apéndice 4, en mas de £5,5 km/h
(23 kt) durante el periodo de atenuacion de 10 dB.

11.6.8 El helicoptero volara dentro de un angulo de +£10° respecto al plano vertical sobre la
derrota de referencia que pasa por el punto de referencia para la medicién del ruido.

11.6.9 Los ensayos se efectuaran con una masa del helicoptero que no sea inferior al 90% de la
masa maxima certificada pertinente y podran efectuarse con una masa que no exceda del 105% de dicha
masa maxima certificada.

Nota.— En el Manual técnico-ambiental (Doc 9501), Volumen | — Procedimientos de
homologacién acustica de las aeronaves se proporciona texto de orientacion sobre el empleo de
procedimientos equivalentes.

CAPITULO 13. AERONAVES DE ROTOR BASCULANTE

13.2 Medida de la evaluacion del ruido

La medida de la evaluacion del ruido debera ser el nivel efectivo de ruido percibido, expresado
en EPNdB, segun se describe en el Apéndice 2 de este Anexo. La correccion de irregularidades
espectrales deberd iniciarse a 50 Hz (véase 4.3.1 del Apéndice 2).

Nota.— Deberian presentarse a la autoridad de certificacion para fines de planificacion del uso
de los terrenos otros datos en unidades SEELAe ¥ Lasmax S€gun lo definido en el Apéndice 4, y los SPL de
un tercio de octava segun lo definido en el Apéndice 2 correspondiente a Lasmax

13.7  Procedimientos de ensayo

13.7.11 Deberén realizarse los ensayos a una masa de la aeronave de rotor basculante no inferior
al 90% de la masa maxima certificada pertinente y pueden realizarse a una masa que no exceda del 105%
de la masa méxima certificada pertinente. Para cada una de las condiciones de vuelo, deberiase
completarsed por lo menos un ensayo a la masa maxima certificada o a un valor superior.
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APENDICE 2. METODO DE EVALUACION PARA
LA HOMOLOGACION ACUSTICA DE:

1.— AVIONES DE REACCION SUBSONICOS — Solicitud del
certificado de tipo presentada el 6 de octubre de 1977 o
después de esa fecha

2.— A\[IONES DE MAS DE 8 618 kg PROPULSADOS POR
HELICE — Solicitud del certificado de tipo presentada el
1 de enero de 1985 o después de esa fecha

3.— HELICOPTEROS

4— AERONAVES DE ROTOR BASCULANTE

2. CONDICIONES DE ENSAYO Y MEDICION
PARA LA HOMOLOGACION ACUSTICA

2.2 Medio ambiente de ensayo

2.2.2 Condiciones atmosféricas
2.2.2.1 Definiciones y especificaciones

Para los fines de la homologacion aculstica. en esta seccion se aplicaran las especificaciones
siguientes:

Componente del viento de costado medio. Se determinara a partir de la serie de valores individuales del
componente “perpendicular a la derrota” (v) de las muestras de viento obtenidas durante la prueba de
funcionamiento de la aeronave, utilizando un proceso de promediacién lineal en un intervalo de
30 segundos, o un proceso de promediacion que tenga una constante de tiempo de no mas de
30 segundos, cuyo resultado se leera aproximadamente 15 segundos después de que la aeronavepase

por-sobre-el-micréfono-o-perelraves mismeo trayectoria de vuelo de la aeronave intercepta el plano

geométrico vertical perpendicular a la derrota de referencia en el micréfono central.
Nota.— La derrota de referencia se define en 8.1.3.5.

Velocidad media del viento. Se determinard a partir de la serie de muestras de la velocidad del viento
individuales obtenidas durante la prueba de funcionamiento de la aeronave, utilizando un proceso de
promediacion lineal en un intervalo de 30 segundos, 0 un proceso de promediacion que tenga una
constante de tiempo de no mas de 30 segundos, cuyo resultado se leerd aproximadamente 15 segundos
después de que la aeronave pase por sobre el micréfono o por el través. Alternativamente, cada vector
del viento se dividira en sus componentes “paralelos a la derrota”(u) y “perpendiculares a la derrota™ (V).
Los componentes u y v de la serie de muestras del viento individuales obtenidas durante la prueba de
la aeronave se promediaran por separado utilizando un proceso de promediacion lineal en un intervalo
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de 30 segundos, 0 un proceso de promediacion que tenga una constante de tiempo de no mas de
30 segundos, cuyo resultado se leera aproximadamente 15 segundos después de que la aeronavepase
por-sebre-elmicrofone-o-pereltravés mismela trayectoria de vuelo de la aeronave intercepta el plano
geométrico vertical perpendicular a la derrota de referencia en el micréfono central. La direccion del
viento (respecto de la derrota) y la velocidad media del viento se calcularan luego a partir de los
componentes u y v promediados de acuerdo con el Teorema de Pitagoras y la funcion “arctan(v/u)”.

3. MEDICION DEL RUIDO DE LAS AERONAVES PERCIBIDO EN TIERRA

3.6 Sistemas de registro y reproduccion

3.6.5 Entoda la gama adecuada de niveles y respecto a las sefiales eléctricas sinusoidales estacionarias
aplicadas a la entrada del sistema de medicion, excluido el sistema de los micro6fonos, pero incluido el
preamplificador de los micréfonos, y cualesquiera otros elementos de acondicionamiento de la sefial que
se consideren ser parte del sistema de micréfonos, en cualquiera de las frecuencias nominales de centro de
banda de un tercio de octava de 50 Hz, 1 kHz y 10 kHz, y de la frecuencia de verificacion para
calibracion que no sea ninguna de estas frecuencias, la no lnearidad linealidad del nivel no excedera de
+0,5 dB para una gama de funcionamiento lineal de por lo menos 50 dB por debajo del limite superior de
la gama de niveles.

Neta-1Recomendacion.— La Hnearidad linealidad de nivel de los componentes del sistema de medicion
deberia someterse a ensayo de conformidad con los métodos descritos en CEl 61265° en su forma
enmendada.

3.7 Sistemas de analisis

3.7.4 Cuando se promedie en el analizador de tiempo LENTO, la respuesta del sistema de
andlisis de banda de un tercio de octava a una activacion o interrupcion repentina de una sefial sinusoidal
constante; a la frecuencia nominal de centro de banda de un tercio de octava respectiva; se medira a
instantes de muestreo 0,5, 1, 1,5 y 2 segundos después de tanto la activacion y—de-0,5-y1 segundos
después-decomo la interrupcion. La respuesta de ascenso sera de —4 + 1 dB a 0,5 segundos, —1,75 + 0,75 dB a
1segundo, -1 + 05 dB alb segundos y -05+05dB a?2 segundos relatlva aI nlvel de estado
estacionario.

Ia respuesta de ascenso y la correspondlente respuesta de descenso sera de -6,5+1dB,a ambos 05y
1 segundos. Pesteriermentetal.a suma de las respuestas de ascenso y de descenso serd de —456,5 dB o
menos a 1,5 segundos y—7,5 dB 0 menos a 2 segundos y tiempos subsiguientes relativos a los niveles de

% CEI 61265:1995 titulada “Electroactstica — Instrumentos para medicién del ruido de aeronaves — Requisitos de actuacion para sistemas que
midan los niveles de presion acUstica de banda de un tercio de octava en la homologacion en cuanto al ruido de aviones de categoria de
transporte”. Puede obtenerse esta publicacion CEl de la oficina central de la Comision Electrotécnica Internacional, 3 rue de Varembé, Ginebra,
Suiza.
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régimen permanente. Esto equivale a un proceso de promedio exponencial (ponderacion LENTA) con una

constante nominal de tiempo de 1 segundo {es-decir-tiempo-promedio-de-2-segundes).

4, CALCULO DEL NIVEL EFECTIVO DE RUIDO PERCIBIDO A PARTIR
DE LOS DATOS DE MEDICION DE RUIDO

4.4 Nivel maximo de ruido percibido corregido por tono

443 El valor de PNLTM corregido para la comparticion de banda debese utilizarsea para el
célculo del EPNL.

4.5 Duracion del ruido

45.3 El valor de PNLTM utilizado para determinar los puntos a menos de 10 dB debe incluira
el ajuste para la comparticion de banda, AB, aplicando el método de la Seccion 4.4.2.

4.6 Nivel efectivo de ruido percibido

4.6.3 El valor de PNLTM utilizado para determinar el EPNL debe incluira el ajuste por
comparticion de banda, AB, aplicando el método de la Seccion 4.4.2.
4.7 Formulacion matemética de las tablas noy

4.7.1 La relacion entre el nivel de presion acustica (SPL) y el logaritmo de la ruidosidad
percibida se ilustra en la Tabla A2-3 y la Figura A2-3.
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Tabla A2-3. Constantes para los valores noy en las formulas matematicas

BANDA BANDA

f

() SO Hz SPL(a) SPL(b) SPL(c) SPL(d) SPL(e)  M(b) M(c) M(d) M(e)

1 17 50 910 64 52 49 55  0.043478 0.030103 0.079520  0.058098
2 18 63 859 60 51 44 51 0.040570 0.030103 0.068160  0.058098
3 19 80 873 56 49 39 46 0036831 0.030103 0.068160  0.052288
4 20 100 7909 53 47 34 42 0036831 0.030103 0.059640  0.047534
5 21 125 798 51 46 30 39 0.035336 0.030103 0.053013  0.043573
6 22 160 760 48 45 27 36 0.033333 0.030103 0.053013  0.043573
7 23 200 740 46 43 24 33 0.033333 0.030103 0.053013  0.040221
8 24 250 749 44 42 21 30 0.032051 0.030103 0.053013  0.037349
9 25 315 946 42 41 18 27 0.030675 0.030103 0.053013  0.034859
10 26 400 o 40 40 16 25 0.030103 0.053013  0.034859
11 27 500 = 40 40 16 25 0.030103 0.053013  0.034859
12 28 630 = 40 40 16 25 0.030103 0.053013  0.034859
13 29 800 40 40 16 25 0.030103 0.053013  0.034859
14 30 1000 = 40 40 16 25 0.030103 I:—j 0.053013  0.034859
15 31 1250 = 38 38 15 23 0.030103 Z_E) 0.059640  0.034859
16 32 1600 = 34 34 12 21 0.029960 §(' 0.053013  0.040221
17 33 2000 = 32 32 9 18 0.029960 0 0.053013  0.037349
18 34 2500 = 30 30 5 15 0.029960 = 0.047712  0.034859
19 3 3150 = 29 29 4 14 0.029960 0.047712  0.034859
20 36 4000 = 29 29 5 14 0.029960 0.053013  0.034859
21 37 5000 = 30 30 6 15 0.029960 0.053013  0.034859
22 38 6300 = 31 31 10 17 0.029960 0.029960  0.068160  0.037349
23 39 8000 443 37 34 17 23 0.042285 0.029960 0.079520  0.037349
24 40 10000 50.7 41 37 21 29 0.042285 0.029960 0.059640  0.043573
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8. AJUSTE DE LOS RESULTADOS DE LOS ENSAYOS
EN VUELO DE LAS AERONAVES

8.1 Perfiles de vuelo y geometria del ruido

8.1.1 Perfiles de vuelo de avion
8.1.1.1 Caracteristicas del perfil de referencia para ruido lateral con plena potencia

En la Figura A2-4 se ilustran las caracteristicas de perfil para el procedimiento de despegue del avién
correspondientes a las mediciones de ruido efectuadas en los puntos de medicién del ruido lateral con
plena potencia:

a) el avidn inicia el recorrido de despegue en el punto A y se separa del suelo en el punto B con
plena potencia de despegue. El angulo de ascenso aumenta entre los puntos B y C. A partir del
punto C el angulo de ascenso es constante hasta el punto F, final de la trayectoria de vuelo de
ruido; y

b) los puntos K, y Kyk son los puntos de medicion del ruido lateral izquierdo y derecho para
aviones de reaccion, emplazados en una linea paralela al eje de la pista y a la distancia
especificada hacia—adelante del eje de la pista, donde el nivel de ruido durante el despegue es
mayor. El punto K, es el punto de medicién del ruido “lateral” con plena potencia para aviones
propulsados por hélice emplazado en la prolongacion del eje de la pista verticalmente debajo del
punto de la trayectoria de vuelo de ascenso cuando el avidn se encuentra a la altura especificada.

8.1.3 Ajuste de los niveles de ruido medidos a partir de los perfiles medido
y de referencia en el célculo del EPNL

8.1.3.5 La derrota de referencia se define como la proyeccion vertical de la trayectoria de vuelo
sobre el suelo.
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APENDICE 4. METODO DE EVALUACION
PARA LA HOMOLOGACION ACUSTICA DE LOS HELICOPTEROS
CUYA MASA MAXIMA CERTIFICADA DE DESPEGUE
NO EXCEDE DE 3 175 kg

2. CONDICIONES DE ENSAYO Y MEDICION PARA LA HOMOLOGACION ACUSTICA

2.4 Condiciones de ensayo en vuelo

2.4.3 El nimero de Mach de referencia en el extremo de la pala que avanza Marg, Se define
como la razon de la suma aritmética de la velocidad de rotacion de referencia M.r del extremo de la pala
Viipr Y 12 velocidad aerodindmica verdadera de referencia del helicdptero Vg, dividida por la velocidad de
referencia del sonido ck a 25°C de la manera siguiente:

(V. +VR)

_ tipR
MATR - c
R

3. DEFINICION DE LA UNIDAD DE MEDICION DEL RUIDO

3.4 En la préctica, el tiempo de integracion (t, — t;) no sera inferior al periodo de 10 dB de
atenuacion comprendido entre el instante en que Lag(t) asciende primeramente a menos de 10 dB(A) del
valor méximo y el instante en que desciende finalmente a méas de 10 dB(A) por debajo de este valor maximo.

4. MEDICION DEL RUIDO DEL HELICOPTERO
PERCIBIDO EN TIERRA

4.3 Equipo de captacion, registro y reproduccion

432 El SEEL,e puede determinarse directamente con un sonometro integrador. Como
alternativa, con la aprobacién de la autoridad encargada de la homologacion, la sefial de presion acustica
producida por el helicoptero puede almacenarse en un magnet6fono anal6gico o una grabadora de audio
digital para evaluacién posterior utilizando un sonémetro integrador. EI SELL Ae también puede calcularse
a partir de datos de una banda de un tercio de octava obtenidos de mediciones efectuadas de conformidad
con la Seccion 3 del Apéndice 2 y utilizando la ecuacion de 3.3. En este caso cada nivel de presién
acustica de la banda de un tercio de octava se determinara de conformidad con los valores de ponderacion
A que figuran en la publicacién nim. 61672-1* de la CEI.

4. CEIl 61672-1: 2002 titulada “Electroacustica — Sondmetros — Parte 1: Especificaciones”. Esta publicacién de la CEI puede
obtenerse de la oficina central de la Comision Electrotécnica Internacional, 3 rue de Varembé, Ginebra, Suiza.
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4.3.3 Las caracteristicas del sistema completo con respecto a respuesta direccional,
ponderacion de frecuencia A, ponderacion de tiempo S (lento), linearidad linealidad del nivel, y respuesta
a sefiales de corta duracién cumpliran las especificaciones de clase 1 de CEIl 61672-1'. El sistema
completo podré incluir magnet6fonos o grabadoras de audio digitales de conformidad con CEl 61672-1°.

Nota.— La autoridad encargada de la homologacion podra aprobar el uso de equipo que se
ajuste a la clase 2 de la norma CEIl vigente, o el uso de equipo que cumpla las especificaciones de clase 1
0 de Tipo 1 de una norma anterior, si el postulante puede demostrar que el equipo habia sido
anteriormente aprobado por la autoridad encargada de la homologacion para uso en homologacion
acustica. Esto incluye el empleo de sonémetros y registradores gréficos de niveles de ruido para
aproximacion del SELL e mediante la ecuacion de 3.3. La autoridad encargada de la homologacion
podra aprobar ademas el uso de magnetéfonos que cumplan las especificaciones de la norma CEIl 561
mas antigua si el postulante puede demostrar que dicho uso habia sido anteriormente aprobado para
homologacién acustica por la autoridad encargada de la homologacion.

4.3.5 Cuando se registran las sefiales de presion acustica del helicoptero, el SEELAg puede
determinarse reproduciendo las sefiales registradas en la entrada eléctrica de un sonémetro aprobado que
se ajuste a los requisitos de actuacion de clase 1 de CEl 61672-1°. La sensibilidad acustica del sonémetro
se establecerd basandose en la reproduccion del registro asociado de la sefial del calibrador de sonido y en
el conocimiento del nivel de presidn acustica producido en el acoplador del calibrador de sonido en las
condiciones ambientales imperantes al registrarse el sonido del helicoptero.

4.3.6 Deberia emplearse una pantalla de proteccion contra el viento con el micréfono durante
todas las mediciones de los niveles de ruido del helicoptero. Las caracteristicas de la pantalla deberian ser

tales que al utilizarse, el sistema completo comprendida la pantalla de proteccion contra el viento
satisfaga las especificaciones de 4.3.3.

5. AJUSTE DE LOS RESULTADOS DE LOS ENSAYOS

5.2 Correcciones y ajustes

5.2.2 Los ajustes por propagacion esférica y duracién pueden aproximarse aplicando:

A1 = 12,5 log (H/150)

siendo H la altura, en metros, del helicdptero sometido a ensayo cuando esta directamente sobre el punto
de medicion del ruido.

5 CEI 61672-1: 2002 titulada “Electroactstica — Sonémetros — Parte 1: Especificaciones”. Esta publicacién de la CEl puede
obtenerse de la oficina central de la Comision Electrotécnica Internacional, 3 rue de Varembé, Ginebra, Suiza.
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5.2.3 El ajuste de la diferencia entre la velocidad aerodindmica de referencia y la velocidad
aerodinamica de referencia ajustada se calcula aplicando:

Var
= 1010p(12)
2 g Vi

siendo A, la cantidad en decibeles que se ha-de-sumara algebraicamente al nivel de ruido SELL e medido
para corregir la influencia del ajuste de la velocidad aerodindmica de referencia en la duracion del ensayo
de sobrevuelo medido tal como se percibe en la estacion que mide el ruido. Vr es la velocidad
aerodinamica de referencia especificada en la Parte Il, Capitulo 11, 11.5.2, y Var €s la velocidad
aerodinamica de referencia ajustada especificada en 2.4.2 de este apéndice.

6. NOTIFICACION DE DATOS A LA AUTORIDAD ENCARGADA
DE LA HOMOLOGACION Y VALIDEZ DE LOS RESULTADOS

6.3 Validez de los resultados

6.3.1 Se sobrevolara el punto de medicién por lo menos seis veces. Los resultados de los
ensayos proporcionaran un SEEL e medio y sus limites de confianza del 90%, siendo el nivel de ruido la
media aritmética de las mediciones acusticas corregidas de cada uno de los vuelos de ensayo validos
sobre el punto de medicion para el procedimiento de referencia.

6.3.2 Las muestras serén lo suficientemente amplias para poder establecer estadisticamente un
limite de confianza del 90% que no exceda de +1,5 dB(A). Del proceso de promediacion no se omitira
ninguno de los resultados de los ensayos, a menos que lo especifique de otro modo la autoridad encargada
de la homologacion.

Nota.— En la seccion del Manual técnico-ambiental (Doc 9501), Volumen | — Procedimientos de
homologacién acustica de las aeronaves relativa al célculo de intervalos de confianza figuran los
métodos para calcular el intervalo de confianza del 90%.
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APENDICE 6. METODO DE EVALUACION
PARA LA HOMOLOGACION ACUSTICA DE LOS AVIONES
DE NO MAS DE 8 618 kg PROPULSADOS POR HELICE —
Solicitud del certificado de tipo, o certificacion de la versidn derivada,
presentada el 17 de noviembre de 1988 o después de esa fecha

2. CONDICIONES DE ENSAYO Y MEDICION PARA LA
HOMOLOGACION ACUSTICA

2.2 Condiciones generales de los ensayos

2.2.2 Los ensayos se llevaran a cabo en las siguientes condiciones atmosféricas:

e) las mediciones meteoroldgicas debense llevarsedn a cabo entre 1,2 m y 10 m sobre el nivel del
suelo. Si el lugar de la medicidn se encuentra dentro de una superficie de 2 000 m de la estacion
meteorologica del aeropuerto, podran utilizarse las mediciones obtenidas desde esta estacion.

5. AJUSTE DE LOS RESULTADOS DE LOS ENSAYOS

5.2 Correcciones y ajustes

5.2.2 El nivel de ruido en las condiciones de referencia Lasmaxr S€ Obtierendran afadiendo al
nivel del ruido del dia del ensayo Lasmax 10S incrementos correspondientes a cada uno de los efectos
indicados.

Lasmar = Lasmax + A1+ Ag + Ag + Ay

en la cual
Ay es el ajuste correspondiente a la longitud de las trayectorias de propagacion del sonido;
A, es el ajuste correspondiente al nimero de Mach en el extremo de la hélice;
Az es el ajuste correspondiente a la potencia del motor; y
A4 es el ajuste correspondiente al cambio en la absorcion atmosférica entre las condiciones

de ensayo y de referencia;
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c) No es necesario introducir ajustes por variaciones del nimero de Mach en los extremos de la
hélice si dicho numero de Mach es:

1) igual o inferior a 0,70 y el nimero de Mach en los extremos de la hélice de ensayo no difiere
en mas de 0,014 del nimero de Mach de referencia;

2) superior a 0,70, sin exceder de 0,80, y el nimero de Mach en los extremos de la hélice de
ensayo no difiere en mas de 0,007 del nimero de Mach de referencia;

3) superior a 0,80 y no difiere en mas de 0,005 del nimero de Mach de referencia. Cuando se
utilice un taquimetro mecénico, si el nimero de Mach en los extremos de la hélice es superior
a 0,8 y el nimero de Mach en los extremos de la hélice de ensayo no difiere en mas de 0,008
del nimero de Mach de referencia.

Fuera de esos limites, los niveles de ruido medidos se ajustaran en funcion del nimero de Mach
en los extremos de la hélice afiadiendo algebraicamente un incremento igual a:

Ar =k |Og (MHR/MH)

siendo My y Myr los nimeros de Mach en el extremo de la hélice del avién de ensayo y del de
referencia, respectivamente. El valor de k2 se determinard a partir de los datos aprobados del
avion de ensayo. Si no se dispusiera de datos de ensayos en vuelo y a discrecion de la autoridad
encargada de la homologacion, podra utilizarse el valor k2 = 150 si My es inferior a Myg, pero si
My es superior o igual a Myg, No se aplica ninguna correccion.

Nota.— EI numero de Mach de referencia en los extremos de la hélice Myr es el que
corresponde a las condiciones de referencia por encima del punto de medicion:

siendo:
1/2

[Ce) +v#]

Chr

Myr =

D es el diametro de la hélice en metros.

Vr es la velocidad aerodinamica verdadera del avion en las condiciones de referencia en metros
por segundo.

N es la velocidad de giro de la hélice en las condiciones de referencia en rpm. Si no se dispone
de N, su valor puede obtenerse como la media de las velocidades de giro de la hélice sobre
condiciones de potencia nominalmente idénticas durante los ensayos en vuelo.

cur €S la velocidad del sonido en el dia de referencia, a la altitud del avion, en metros por
segundo, correspondiente a la temperatura ambiente — suponiendo una gradiente vertical de
0,65°C por 100 m — en un dia tipico a la altura de referencia del avion sobre el nivel medio del
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d) Los niveles de ruido medidos se ajustardn en funcion de la potencia del motor, afiadiendo
algebraicamente un incremento igual a:

A3 = k3 IOg (PQR/P)

donde Pgg y P son las potencias del motor de ensayo y de referencia obtenidas de las indicaciones
de presion de admision/par y de las rpm del motor. k; se determinara a base de los datos
aprobados del avion de ensayo. Si no se dispusiese de datos de ensayos en vuelo, y a discrecion
de la autoridad encargada de la homologacion, podré utilizarse el valor k; = 17. La potencia de
referencia Pgr serd la que se obtiene a la temperatura y presion de la altura de referencia
suponiendo gradientes verticales de temperatura y presion con altura definidos por la atmosfera
tipo de la OACI.

ADJUNTOS AL ANEXO 16, VOLUMEN I

ADJUNTO A.  ECUACIONES PARA EL CALCULO
DE LOS NIVELES MAXIMOS DE RUIDO AUTORIZADOS
EN FUNCION DE LA MASA DE DESPEGUE

10. CONDICIONES DESCRITAS EN EL CAPITULO 11, 11.4.1

M = Masa méxima de despegue
en unidades de 1 000 kg 0 0,788 3,175

Nivel de ruido en dB(A) SEL 82 83,03 + 9,97 log M

11. CONDICIONES DESCRITAS EN EL CAPITULO 11,11.4.2

M = Masa méxima de despegue
en1000kg O 1,417 3,175

Nivel de ruido en dB(A) SEL 82 80,49 + 9,97 log M
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ADJUNTO F. DIRECTRICES PARA LA HOMOLOGACION
ACUSTICA DE AERONAVES DE ROTOR BASCULANTE

2. MEDIDA DE LA EVALUACION DEL RUIDO

La medida de la evaluacion del ruido deberia ser el nivel efectivo de ruido percibido, expresado en
EPNdB, segun se describe en el Apéndice 2 de este Anexo.

Nota.— Deberian presentarse a la autoridad de certificacion para fines de planificacion del uso
de los terrenos otros datos en unidades SEELag Y Lasmax Segun lo definido en el Apéndice 4, y los SPL de
un tercio de octava segun lo definido en el Apéndice 2 correspondiente a Lasmax-

Origen: Justificacion:

CAEP/11 Todas las enmiendas propuestas son correcciones de errores técnicos
menores del Anexo 16, Volumen I, o se incorporan por razones de
coherencia. Incluyen modificaciones con respecto a la expresion “hacia
adelante”, una definicion de “derrota de referencia”, revision de la
tolerancia especificada para el proceso de promedio exponencial lento a
fin de caracterizar mejor la respuesta efectiva al tiempo exponencial con
una constante de tiempo de 1 segundo, y revision relativa al uso adecuado
de los verbos, empleandose el futuro para las normas prescriptivas y el
auxiliar “deberia” para las recomendaciones.




ADJUNTO B ala comunicacion AN 1/17.14 - 19/42

FORMULARIO DE RESPUESTA PARA LLENAR Y DEVOLVER ALA OACI

JUNTO CON LOS COMENTARIOS QUE PUEDA TENER
SOBRE LAS ENMIENDAS PROPUESTAS

Ala: Secretaria General
Organizacion de Aviacion Civil Internacional
999 Robert-Bourassa Boulevard
Montréal, Quebec
Canada, H3C 5H7

(Estado)

Marque (\) en el recuadro correspondiente a la opcion elegida para cada enmienda. Si elige las opciones
“acuerdo con comentarios” 0 “desacuerdo con comentarios”, proporcione sus comentarios en hojas

independientes.

Acuerdo sin
comentarios

Acuerdo con
comentarios®

Desacuerdo sin
comentarios

Desacuerdo con
comentarios

No se indica
la postura

Enmienda del Anexo 16 — Proteccion del medio
ambiente, Volumen | — Ruido de las aeronaves
(véase el Adjunto A)

* “Acuerdo con comentarios” indica que su Estado u organizacion esta de acuerdo con la intencién y el objetivo general de la
propuesta de enmienda; en los comentarios propiamente dichos podria incluir, de ser necesario, sus reservas respecto a algunas
partes de la propuesta, presentar una contrapropuesta al respecto, o elegir ambas opciones.

Firma:

Fecha:

—FIN—
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