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APENDICELE A: CERINTE PRIVIND DATELE

Sectiunea 2.7.6 din textul principal prezinta in termeni generali cerintele aferente datelor
specifice care descriu un aeroport si operatiunile sale si care sunt necesare pentru calcularea
contururilor de zgomot. Urmatoarele fise de date contin date cu titlu de exemplu pentru un
aeroport ipotetic. Formatele datelor specifice vor depinde, in general, de cerintele si nevoile
sistemului de modelare a zgomotului utilizat, precum si de scenariul de studiu.

Nota: Se recomandd ca informatiile geografice (punctele de referinta etc.) sa fie exprimate
in coordonate carteziene. Alegerea unui anumit sistem de coordonate depinde, de
obicei, de hartile disponibile.

Al Date generale privind aeroportul

Denumirea aerodromului Aeroport ipotetic

Sistemul de coordonate UTM, Zona 15, Datum WGS-84

Punctul de referinta al aerodromului, ARP

(Aerodrome reference point) 3600000mE 6:300000mN

Punctul de mijloc al pistei 09L- 27R

Altitudinea ARP 120 m/

Temperatura medie a aerului in ARP* 12,0 °C

Umiditatea relativa medie in ARP* 60 %

Viteza medie si directia vantului* 5 kt 270 grade
Sursa datelor topografice Necunoscuta

* A se repeta pentru fiecare interval de timp de interes (ora din zi, anotimpul etc.)

A2 Descrierea pistei

Denumirea pistei 09L

inceputul pistei 3599000mE 6302 000 m N

Sfarsitul pistei 3603000mE 6302 000 m N
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inceputul rulérii 3599000mE 6302000 mN
Pragul de aterizare 3599700mE 6302 000 m N
Altitudinea la inceputul pistei 110 m

Declivitatea medie a pistei 0,001

Pentru pragurile deplasate se poate repeta descrierea pistei sau acestea pot fi descrise in
sectiunea aferenta traiectoriei la sol.

A3 Descrierea traiectoriei la sol

In absenta unor date radar, urmatoarele informatii sunt necesare pentru a descrie traiectoriile
la sol.

Traiectoria nr. 001
Denumirea traiectoriei Dep 01 - 09L
De la pista 09L

Tipul traiectoriei Plecare
Deplasarea fata de punctul de inceput al rularii Om

Numarul de subtraiectorii: 7

Descrierea traiectoriei principale

Curba Deviatia standard pentru
dispersia laterala la sfarsitul
Segment nr. Drept [m] L/R Schimbarea Raza [m] segmentului [m]
capului
compas [°]
1 10000 2000
3 R 90,00 3000 2500
4 20000 3000
Traiectoria nr. 002
Denumirea traiectoriei App 01 — 09L — Disp 300

De la pista 09L
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Tipul traiectoriei

Apropiere

Deplasarea fata de pragul de aterizare

300 m

Numarul de subtraiectorii:

1

Descrierea traiectoriei principale

Curba Deviatia standard pentru
dispersia laterala la sfarsitul

Segment nr. Drept [m] L/R Schimbarea Raza [m] segmentului [m]

capului

compas [°]
1 30000 0
Informatii privind traiectoria de apropiere
Unghi de coborare pentru traiectoriile de apropiere 2,7°
Altitudinea de zbor la interceptarea pantei de coborare 4 000 ft
A4 Descrierea traficului aerian
366 zile = 8748 ore

Perioada de timp de referinta

(1.1.2014 - 31.12.2014)

Ora din zi - perioada | delaora7laora19 =12 ore
Ora din zi - perioada Il de la ora 19 la ora 23 =4 ore
Ora din zi - perioada lll delaora23laora7 =8 ore

FISA CU DATE PENTRU DESCRIEREA TRAFICULUI AERIAN — MISCARI PER TRAIECTORIE

Traiectoria la sol nr.

001

Denumirea traiectoriei

Dep 01 — 09L

Denumirea aeronavei

Miscari in cursul perioadei de timp

A/C 1, Dep.1

20000

4000

1000
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A/C 2, Dep.4 10000 5000 500
A/C 4, Dep.3 2000 300 0
Traiectoria la sol nr. 002
Denumirea traiectoriei Dep 01 — 09L — Disp 300

Miscari in cursul perioadei de timp

Denumirea aeronavei

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

AS  Fisa cu date privind procedura de zbor

Exemplu pentru o aeronava Boeing 727-200 clasificatd conform capitolului 3, astfel cum
reiese din datele radar prelucrate conform orientdrilor cuprinse in sectiunea 2.7.9 din textul
principal.

Denumirea aeronavei B727C3

Codul de identificare NPD (Noise Power
Distance) din baza de date ANP (Aircraft |JT8ES
Noise and Performance)

Numar de motoare 3

Mod de operare Plecare
Masa efectiva a aeronavei [t] 71,5
Vant din fata [m/s] 5
Temperatura [°C] 20

Elevatia aeroportului [m] 83
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Segment | Distanta fata de RP' Inaltimea Viteza la sol Puterea motorului
. [m] [m] [mis] [7]
1 0 0 0 14568
2 2500 0 83 13335
3 3000 117 88 13120
4 4000 279 90 13134
5 4500 356 90 13147
6 5000 431 90 13076
7 6000 543 90 13021
8 7000 632 93 12454
9 8000 715 95 10837
10 10000 866 97 10405
11 12000 990 102 10460
12 14000 1122 111 10485
13 16000 1272 119 10637
14 18000 1425 125 10877
15 20000 1581 130 10870
16 25000 1946 134 10842
17 30000 2242 142 10763

Exemplu de profil procedural bazat pe datele A/C stocate in baza de date ANP:

Denumirea aeronavei in baza de date ANP B727C3
Codul de identificare NPD din baza de date ANP JT8ES
Numar de motoare 3

Mod de operare Plecare
Masa efectiva a aeronavei [t] 71,5

Punctul de referintd RP este, pentru plecari, inceputul rulrii, i pentru apropieri, pragul de aterizare.

Unitati corespunzatoare unitatilor din baza de date ANP
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Vant din fata [m/s] 5
Temperatura [°C] 15
Elevatia aeroportului [m] 100

Segment Mod Tinta Flapsuri Puterea motorului
nr.

1 Decolare 5 de decolare

2 Urcare initiala Altitudine 1500 ft 5 de decolare
210 kts IAS -

3 Retrager_ea 0 maxima de

flapsurilor ROC 750 f/min urcare

250 kts IAS maxim de

4 Accelerare 0 urcare

ROC 1500 ft/min
5 Urcare 10000 ft 0 maxima de
urcare
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APENDICELE B:

Termeni si simboluri

CALCULUL PERFORMANTEI DE ZBOR

Termenii si simbolurile utilizate In prezentul apendice corespund celor folosite in mod
obisnuit de inginerii de aeronave. In cele ce urmeaza sunt explicati pe scurt ctiva termeni de
baza, pentru utilizatorii care nu sunt familiarizati cu acestia. Pentru a reduce la minimum
inadvertentele fatd de corpul principal al metodei, simbolurile sunt, in cea mai mare parte,
definite separat in prezentul apendice. Pentru marimile mentionate in corpul principal al
metodei au fost utilizate simbolurile obisnuite; cele cateva simboluri utilizate in mod diferit in
prezentul apendice sunt marcate cu un asterisc (*). Existd o oarecare suprapunere a unitatilor
de masurd SUA si SI; din nou, acest lucru urmareste sa pastreze conventiile cu care sunt
familiarizati utilizatorii din diferite discipline.

Termeni

Punct de rupere

Viteza fata de aer
calibrata

Tractiunea neta
corectata

Limitarea puterii

Viteza

Tractiunea nominala

A se vedea Limitarea puterii

(Denumitd si viteza fatd de aer echivalentd sau indicatd.) Viteza
aeronavei fata de aer, indicatd de un instrument calibrat de la bord.
Viteza reald fatd de aer, care este, in mod normal, mai mare, poate fi
calculata pornind de la viteza fatd de aer calibratd, cunoscand
densitatea aerului.

Tractiunea neta este forta propulsoare exercitatd de un motor asupra
corpului aeronavei. La o setare a puterii datd (EPR sau N,), aceasta
scade odatd cu densitatea aerului, pe masurd ce altitudinea creste;
tractiunea neta corectata este tractiunea la nivelul marii.

La anumite temperaturi maxime ale componentelor, tractiunea
produsd de motor scade pe masurd ce temperatura aerului ambiant
creste - si invers. Acest lucru Inseamna ca exista o temperatura critica
a aerului, peste care tractiunea nominald nu mai poate fi atinsa. In
cazul majoritatii motoarelor moderne, aceasta este denumitd
»temperatura 1imitd” deoarece, la temperaturi mai scazute ale aerului,
tractiunea este limitatd automat la tractiunea nominala pentru a creste
la maximum durata de viatd a motorului. Tractiunea scade oricum la
temperaturi mai mari decat temperatura limitd - care este denumitd
adesea punct de rupere sau temperatura de rupere.

Mairimea vectorului viteza al aeronavei (in sistemul de coordonate al
aerodromului)

Durata de viatd a unui motor de aeronava depinde foarte mult de
temperaturile la care functioneaza componentele sale. Temperaturile
sunt cu atat mai ridicate si durata de viatd este cu atat mai scurtd, cu
cat puterea sau tractiunea generati este mai mare. In vederea realizarii
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unui echilibru intre cerintele de performanta si cele privind durata de
viatd, pentru motoarele care functioneaza cu limitarea puterii au fost
stabilite valori ale tractiunii pentru decolare, urcare si croaziera, care
definesc setarile normale de putere maxima.

Parametrul de setare Pilotul nu poate selecta o anumita tractiune a motorului; acesta alege

a tractiunii

Simboluri

in schimb setarea corespunzitoare a acestui parametru, care este
afisata in carlinga. De obicei, este vorba fie de raportul de compresie
al motorului (EPR), fie de viteza de rotatie a rotorului de joasa
presiune (sau a ventilatorului) (V).

Marimile sunt adimensionale, dacd nu se precizeaza altfel. Simbolurile si abrevierile care nu
sunt indicate mai jos sunt utilizate exclusiv local si definite in text. Indicii 1 si 2 desemneaza
conditiile la Tnceputul si, respectiv, la sfarsitul unui segment. Barele superioare desemneaza
valorile medii ale segmentului, respectiv media dintre valorile de la inceput si cele de la

sfarsit.
a

amax

A4, B C D

E F, Gy H

F./0

G’

Gr

1S4

N*

ROC

acceleratia medie ft/s”

acceleratia maxima posibila ft/s

coeficientii flapsurilor

coeficientii de tractiune ai motorului

tractiunea netd per motor, l1bf

tractiunea netd corectatd per motor, Ibf

panta de urcare

panta de urcare cu un motor inoperant

declivitatea medie a pistei, pozitiva n sens ascendent
acceleratia gravitationald, ft/s’

atmosfera standard internationala

numarul de motoare care asigura tractiunea

raportul dintre rezistenta la Tnaintare si portantd (drag-to-lift ratio) Cp/Cy,
rata de urcare pe segment (ft/min)

distanta la sol acoperita de-a lungul traiectoriei la sol, ft
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STOS
STOG

STOW

T3

Ve

Vr

distanta de decolare cu vant din fata de 8 kt, ft
distanta de decolare corectata in functie de w si G, ft
distanta de decolare cu vant din fata w, ft
temperatura aerului, °C

temperatura punctului de rupere, °C

viteza fatd de sol, kt

viteza fatd de aer calibrata, kt

viteza reala fatd de aer, kt

greutatea avionului, 1b

viteza vantului din fata, kt

lungimea segmentului in conditii de atmosfera calma, proiectatd pe
traiectoria la sol, ft

proiectia la sol a lungimii segmentului, corectata in functie de vantul din
fata, ft

p/po, raportul dintre presiunea aerului ambiant din jurul avionului si presiunea
standard a aerului la nivelul mediu al marii: po = 101,325 kPa (sau

1013,25 mb)
unghiul de inclinare, radiani
unghiul de urcare/coborare, radiani

(T + 273,15)/(T, + 273,15) raportul dintre temperatura aerului la altitudine
si temperatura standard a aerului la nivelul mediu al marii: 7 = 15,0 °C

p/po = raportul dintre densitatea aerului la altitudine si densitatea aerului la
nivelul mediu al marii (de asemenea, = 5/0)
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B1 Introducere
Sinteza traiectului de zbor

Prezentul apendice recomanda, in principal, procedurile de calcul al profilului de zbor al unui
avion pe baza unor parametri aerodinamici si ai propulsiei specificati, a greutatii aeronavei, a
conditiilor atmosferice, a traiectoriei la sol si a procedurii de operare (configuratia zborului,
setarea de putere, viteza de inaintare, viteza verticala etc.). Procedura de operare este descrisa
printr-un set de etape procedurale care definesc modul de zbor corespunzator profilului
respectiv.

Profilul de zbor pentru decolare sau apropiere este reprezentat de o serie de segmente liniare,
ale cdror extremitdti sunt denumite puncte de profil. Acesta se calculeaza utilizand ecuatii de
aerodinamica si tractiune, care contin numerosi coeficienti si constante ce trebuie sd fie
disponibile pentru combinatia specifica corp de aeronava - motor. Acest proces de calcul este
descris 1n text ca proces de sinteza a traiectului de zbor.

Pe langa parametrii de performanta ai aeronavei, care pot fi obtinuti din baza de date ANP,
pentru aceste ecuatii trebuie sd se specifice: (1) greutatea brutd a avionului, (2) numarul de
motoare, (3) temperatura aerului, (4) elevatia pistei si (5) etapele procedurale (exprimate ca
setari de putere, pozitia flapsurilor, viteza fatd de aer si, in cursul accelerarii, rata medie de
urcare/coborare) pentru fiecare segment din cursul decoldrii si apropierii. Fiecare segment
este apoi clasificat ca rulare la sol, decolare sau aterizare, urcare cu vitezd constanta,
reducerea puterii, urcare acceleratd cu sau fara retragerea flapsurilor, coborare cu sau fara
decelerare si/sau utilizarea flapsurilor sau apropiere finala pentru aterizare. Profilul de zbor
este construit pas cu pas, parametrii de la inceputul fiecarui segment fiind egali cu cei de la
sfarsitul segmentului precedent.

Se presupune cd utilizdnd parametrii de performanta aerodinamicad din baza de date ANP se
obtine reprezentarea, cu o acuratete rezonabild, a traiectului real de zbor al unui avion in
conditiile de referinti specificate (a se vedea sectiunea 2.7.6 din textul principal). Insi
parametrii aerodinamici si coeficientii motorului s-au dovedit a fi adecvati pentru temperaturi
ale aerului de pana la 43 °C, pentru o altitudine a aerodromului de pana la 4000 ft si pentru
gama de greutati specificate in baza de date ANP. Ecuatiile permit astfel calcularea traiectului
de zbor 1n alte conditii, si anume pentru greutati ale avioanelor, viteze ale vantului,
temperaturi ale aerului si elevatii ale pistei (presiuni ale aerului) care nu se incadreaza in
valorile de referintd, in mod normal cu suficientd acuratete pentru calcularea contururilor
corespunzatoare nivelurilor medii de zgomot din jurul unui aeroport.

Sectiunea B-4 explicd modul in care efectele zborului in viraj sunt luate in considerare pentru
plecari. Astfel, se poate tine seama de unghiul de inclinare la calcularea efectelor directivitatii
laterale (efecte datorate amplasdrii motoarelor). De asemenea, In cursul zborului in viraj,
gradientii de urcare vor fi, in general, redusi in functie de raza de viraj si de viteza avionului.
(Efectele virajelor din cursul apropierii pentru aterizare sunt mai complexe si nu sunt abordate
in prezent. Acestea vor avea insd rareori un impact semnificativ asupra contururilor de
zgomot.)

Sectiunile B-5 - B-9 descriu metodologia recomandatd pentru generarea profilurilor de zbor
la plecare, pe baza coeficientilor din baza de date ANP si a etapelor procedurale.
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Sectiunile B-10 si B-11 descriu metodologia utilizata pentru generarea profilurilor de zbor la
apropiere, pe baza coeficientilor din baza de date ANP si a procedurilor de zbor.

Sectiunea B-12 ofera exemple de calcul.

Sunt furnizate seturi separate de ecuatii pentru a determina tractiunea netd produsad de
motoarele cu reactie si, respectiv, de motoarele cu elice. Cu exceptia cazului in care se
mentioneaza altfel, ecuatiile care determina performanta aerodinamica a unui avion se aplica
in egald masura avioanelor cu reactie si celor cu elice.

Simbolurile matematice utilizate sunt definite la inceputul prezentului apendice si/sau atunci
cand sunt introduse pentru prima data. In toate ecuatiile, coeficientii si constantele trebuie
exprimate, bineinteles, n aceleasi unitdti ca si parametrii si variabilele corespunzatoare.
Pentru coerenta cu baza de date ANP, in prezentul apendice sunt respectate conventiile
privind performanta tehnica a aeronavei; distantele si inaltimile sunt exprimate in picioare (ft),
viteza in noduri (kt), masa in livre (Ib), forta in livre-forta (tractiunea netd corectatd pentru
temperaturd naltd) si asa mai departe - chiar daca unele marimi (de exemplu, cele referitoare
la atmosferd) sunt exprimate in unitati SI. Specialistii in modelare care folosesc alte sisteme
de unitdti de masurd trebuie sa acorde o atentie deosebitd aplicarii factorilor de conversie
adecvati atunci cand utilizeaza ecuatiile pentru modelele lor.

Analiza traiectului de zbor

in unele modele, informatiile privind traiectul de zbor nu se furnizeazi ca etape procedurale,
ci sub forma de coordonate de pozitie si timp, care sunt determinate, de obicei, prin analiza
datelor radar. Acest aspect este examinat in sectiunea 2.7.7 din textul principal. In acest caz,
ecuatiile din prezentul apendice sunt utilizate ,,in sens invers”; parametrii privind tractiunea
motorului rezultd din modul de deplasare al aeronavei si nu invers. In general, dupa ce se
calculeazd o medie a datelor privind traiectul de zbor si aceasta se reduce la forma de
segment, fiecare segment fiind clasificat ca urcare sau coborare, accelerare sau decelerare si
tractiune si modificarea pozitiei flapsurilor, acest model este relativ mai simplu decét sinteza,
care implica adesea procese iterative.

B2 Tractiunea produsa de motor

Forta propulsoare produsa de fiecare motor este una dintre cele cinci marimi care trebuie
definite la sfarsitul fiecarui segment al traiectului de zbor (celelalte fiind indltimea, viteza,
setarea de putere si unghiul de inclinare). Tractiunea neta este componenta tractiunii brute
produse de motor, care este disponibila pentru propulsie. Pentru calculele aerodinamice si
acustice, tractiunea netd se exprima la presiunea atmosferica standard de la nivelul mediu al
marii. Aceasta este cunoscuta sub denumirea de tractiune neta corectata, F,/d.

Aceasta va fi fie tractiunea neta disponibila atunci cand aeronava functioneaza la o valoare a
tractiunii specificatd, fie tractiunea netd care rezultd atunci cand parametrul de setare a
tractiunii este setat la o anumita valoare. In cazul unui turboreactor sau al unui turboventilator
care functioneaza la o valoare specifica a tractiunii, tractiunea netad corectata este datd de
ecuatia:
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F/S=E+F-V.+G, -h+G,-h>+H-T (B-1)
unde:
F, este tractiunea neta per motor, 1bf
) este raportul dintre presiunea aerului ambiant din jurul

avionului si presiunea standard a aerului la nivelul mediu al
marii, care este de 101,325 kPa (sau 1013,25 mb) [ref. 1]

F,/8 este tractiunea netd corectatd per motor, Ibf
Ve este viteza fata de aer calibrata, kt
T este temperatura aerului ambiant in care zboard avionul, °C si

E, F, G4, Gp,  sunt constantele sau coeficientii de tractiune ai motorului la

H temperaturi sub temperatura limitd a motorului si la valoarea
curentd a tractiunii (pe segmentul curent de decolare/urcare
sau apropiere al traiectului de zbor), lb.s/ft, Ib/ft, lb/ftz, Ib/°C.
Pot fi obtinute din baza de date ANP.

In baza de date ANP sunt furnizate si date care permit calculul tractiunii nenominale, ca
functie a parametrului de setare a tractiunii. Acesta este definit de unii producatori ca fiind
raportul de compresie al motorului, EPR, iar de altii ca fiind viteza rotorului de joasa presiune
sau viteza ventilatorului, N;. Atunci cand parametrul respectiv este EPR, ecuatia B-1 se
inlocuieste cu:

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

unde K; si K, sunt coeficienti din baza de date ANP care coreleaza tractiunea neta corectata
cu raportul de compresie al motorului din vecindtatea raportului de compresie de interes
pentru numarul Mach specificat al avionului.

Atunci cand viteza de rotatie N; a motorului este parametrul utilizat de echipajul din carlinga
pentru setarea tractiunii, ecuatia generalizata a tractiunii devine:

F/S=E+F-V.+G, - h+G,-h*+H -T+K,- N +K,- N (B-3)
N Jo
unde:
N, este viteza de rotatie a compresorului de joasa presiune al

motorului (sau a ventilatorului) si a treptelor turbinei, %

0 = (T +273)/288,15, raportul dintre temperatura totald absoluta
la admisia in motor si temperatura standard absoluta a aerului la
nivelul mediu al marii [ref. 1].
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N, este viteza corectata a rotorului de joasa presiune, % si
Vo
Ks, K, sunt constante obtinute din datele motoarelor instalate,

invecinate cu vitezele N, de interes.

A se observa ca, pentru acelasi avion, E, F, G4, Gp si H pot avea in ecuatiile B-2 si B-3 alte
valori decét in ecuatia B-1.

Nu toti termenii din ecuatie vor fi intotdeauna semnificativi. De exemplu, pentru motoarele cu
limitarea puterii, care functioneaza la temperaturi ale aerului aflate sub punctul de rupere (de
reguld 30°C), termenul care reprezintd temperatura poate sd nu fie necesar. Pentru motoarele
fara limitarea puterii, trebuie sa se tind seama de temperatura ambianta la stabilirea tractiunii
nominale. Peste temperatura limitd a motorului, trebuie utilizat un alt set de coeficienti de
tractiune ai motorului (E, F, G4, Gp si H)nigr pentru a determina nivelul de tractiune disponibil.
In mod normal, se calculeazi apoi F,/5 utilizand atat coeficientii pentru temperatura joasi, cat
si cei pentru temperaturd Tnaltd si se utilizeazd cel mai mare nivel de tractiune pentru
temperaturi sub temperatura limitd si cel mai mic nivel calculat de tractiune pentru
temperaturi peste temperatura limita.

Daca nu sunt disponibili decat coeficientii de tractiune la temperaturd joasa, se poate utiliza
urmatoarea ecuatie:

(F,/8)yy =F Ve +(E+H-T,)-(1-0.006-T )/(1-0.006-T}) (B-4)
unde:
(F/)nigh este tractiunea neta corectata la temperatura inalta (1bf),
T este temperatura punctului de rupere (in absenta unei valori
stabilite,

se poate utiliza o valoare implicita de 30 °C).
In baza de date ANP se gisesc valorile constantelor si coeficientilor din ecuatiile B-1 - B-4.

Pentru avioanele cu elice, tractiunea netd corectata per motor se preia din grafice sau se
calculeaza cu ajutorul ecuatiei:

F,/5=326-7-P IV,)/ 6 (B-5)
unde:
n este randamentul elicei pentru o anumita amplasare a acesteia si

este o functie a vitezei de rotatie a elicei si a vitezei de zbor a
avionului
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Vi este viteza reala fatd de aer, kt

P, este puterea netd de propulsie pentru o anumitd etapd a
zborului, de exemplu, puterea maxima la decolare sau puterea
maxima la urcare, cp

Parametrii din ecuatia B-5 se gdsesc In baza de date ANP pentru tractiunea maxima la
decolare si pentru setdrile maxime de tractiune la urcare.

Viteza reald fata de aer V' se obtine din viteza fata de aer calibrata V¢, utilizdnd ecuatia:
V,=V./o (B-6)

unde o este raportul dintre densitatea aerului din jurul avionului si densitatea aerului la nivelul
mediu al marii.

Orientari privind operarea cu tractiune redusa la decolare

Deseori, greutatea la decolare a aeronavei este mai mica decat greutatea maxima admisibild
si/sau lungimea pistei disponibile depdseste lungimea minima necesara in cazul utilizarii
tractiunii maxime la decolare. In aceste cazuri, practica obisnuiti consti in reducerea
tractiunii motorului sub nivelurile maxime pentru a prelungi durata de viatd a motorului si,
uneori, pentru a reduce zgomotul. Tractiunea motorului poate fi redusa numai pana la niveluri
care pastreaza marja de sigurantd necesara. Procedura de calcul utilizatd de operatorii de
aeronave pentru a determina valoarea cu care se poate reduce tractiunea este reglementata in
consecinta: este o procedura complexa, care ia In considerare numerosi factori printre care se
numard greutatea la decolare, temperatura aerului ambiant, distantele declarate ale pistei,
elevatia pistei si criteriile de trecere peste obstacolele de pe pistd. Prin urmare, valoarea cu
care se reduce tractiunea diferd de la un zbor la altul.

Specialistii in modelare trebuie sa ia In mod rezonabil in considerare operatiunile cu tractiune
redusd, deoarece acestea pot avea un efect profund asupra contururilor de zgomot la plecare
si, pentru a obtine cele mai bune rezultate, trebuie sd ceara sfaturi practice din partea
operatorilor.

Daca o astfel de consiliere nu este disponibild, se recomanda efectuarea unor estimari prin
mijloace alternative. Pentru modelarea acustica, nu este practic sa se recurgd la aceleasi
calcule ca si operatorii; acestea nici nu sunt compatibile cu simplificarile si aproximarile
conventionale efectuate la calcularea nivelurilor medii de zgomot pe termen Ilung.
Urmatoarele indrumari sunt furnizate cu titlul de alternativa fezabila. Trebuie subliniat faptul
ca in prezent se desfasoara cercetdri aprofundate in domeniu si, prin urmare, aceste indrumari
pot fi modificate.
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Analiza datelor din Inregistratorul de date de zbor a aratat cd nivelul de reducere a tractiunii
este strans corelat cu raportul dintre greutatea reald la decolare si greutatea reglementard la
decolare (RTOW), pani la o limita inferioara fixata °, si anume:

E15=(F158) W/ Wyow (B-7)

unde (F,/0)maqx €ste tractiunea nominald maxima, W este greutatea reald bruta la decolare si
Wrrow este greutatea reglementara la decolare.

RTOW este greutatea maxima cu care se poate decola in siguranta, satisfacand in acelasi timp
cerintele privind lungimea campului de decolare, urcarea cu un motor inoperant si trecerea
peste obstacole. Aceasta depinde de lungimea disponibila a pistei de decolare, elevatia
aerodromului, temperatura, vantul din fata si unghiul flapsurilor. Informatiile respective pot fi
obtinute de la operatori si ar trebui sa fie mai accesibile decat datele privind nivelurile reale
ale tractiunii reduse. In mod alternativ, poate fi calculati utilizand datele din manualul de zbor
al aeronavei.

Tractiunea redusa la urcare

Atunci cand decoleazd cu tractiune redusd, deseori, dar nu intotdeauna, operatorii reduc
tractiunea la urcare sub nivelurile maxime 4. Acest lucru impiedica aparitia situatiilor in care,
la finalul urcarii initiale cu tractiunea de decolare, puterea trebuie marita si nu redusa. Este
insa mai dificil s@ se stabileascd o justificare comuna in acest caz. Unii operatori utilizeaza
tractiuni fixate sub tractiunea maxima la urcare, denumite uneori Urcarea 1 si Urcarea 2,
reducand, de reguld, tractiunea la urcare cu 10 si, respectiv, 20 de procente sub tractiunea
maxima. Atunci cand se utilizeaza o tractiune redusa la decolare, se recomanda sa se reduca si
nivelurile de tractiune la urcare cu 10 procente.

B3 Profilurile verticale ale temperaturii, presiunii si densitatii aerului si ale vitezei
vantului

Pentru scopurile prezentului document, se considerd ca variatiile temperaturii, presiunii si
densitdtii aerului in functie de inaltimea masuratd de la nivelul mediu al marii sunt cele ale
atmosferei standard internationale. Metodele descrise in continuare au fost validate pentru
aerodromuri aflate la altitudini de pand la 4000 ft deasupra nivelului marii si pentru
temperaturi ale aerului de pand la 43 °C (109 °F).

Desi, in realitate, viteza medie a vantului variaza atat in functie de Inaltime, cat si in timp, de
obicei nu este posibil si se tind seama de acest aspect la modelarea contururilor de zgomot. In
schimb, ecuatiile performantelor de zbor prezentate in continuare se bazeaza pe presupunerea
ca avionul zboard in orice moment cu un vant din fatd avand viteza (implicitd) de 8 kt -
indiferent de indicatia compasului (desi in calculele privind propagarea sunetului nu se tine

> Autorititile competente in materie de navigabilitate specifica, in mod normal, o limitd inferioara a tractiunii,

de obicei 25 de procente sub tractiunea maxima.

*  La care tractiunea este redusa dupi urcarea initiala cu puterea de decolare.



Versiunea finala — pagina 132

seama Tn mod explicit de viteza medie a vantului). Pentru alte viteze ale vantului se furnizeaza
metode de ajustare a rezultatelor.

B4 Efectele virajelor

In restul prezentului apendice se explici modul de calcul al proprietitilor cerute ale
segmentelor care intersecteaza profilul in punctele s si z, ce definesc traiectul bidimensional
de zbor in plan vertical deasupra traiectoriei la sol. Segmentele sunt definite succesiv in
directia de deplasare. La sfarsitul fiecarui segment (sau la inceputul ruldrii in cazul in care
primul segment corespunde plecdrii), daca parametrii operationali si urmatoarea etapa
procedurala sunt definite, trebuie calculat unghiul de urcare si distanta parcursa pe traiectorie
pana la punctul in care sunt atinse Tndltimea si/sau viteza dorita.

Daca traiectoria este dreaptd, aceasta va fi acoperita de un singur segment de profil, a carui
geometrie poate fi apoi determinata direct (desi, uneori, cu un anumit grad de iteratie). Dar
dacd incepe sau se incheie un viraj, sau are loc o schimbare a razei sau a directiei acestuia
inainte de atingerea conditiilor de sfarsit cerute, un singur segment nu este suficient, deoarece
portanta si rezistenta la inaintare a aeronavei se modificd odatd cu unghiul de inclinare. Pentru
a lua in considerare efectele virajului asupra urcarii, sunt necesare segmente de profil
suplimentare pentru a implementa etapa procedurala - dupa cum urmeaza.

Trasarea traiectoriei la sol este descrisa in sectiunea 2.7.13 din text. Acest lucru se efectueaza
independent de profilul de zbor al aeronavei (avand insd grija sa nu fie definite viraje care nu
pot fi executate in zbor in conditiile unor constrangeri operationale normale). Dar deoarece
profilul de zbor - inaltimea si viteza ca functii ale distantei parcurse pe traiectorie - este
influentat de viraje, acesta nu poate fi determinat independent de traiectoria la sol.

In scopul mentinerii vitezei intr-un viraj, portanta aripii trebuie mérita pentru a echilibra forta
centrifugd si greutatea aeronavei. Acest lucru mareste la randul sdu rezistenta la inaintare si,
in consecintd, tractiunea propulsoare necesara. Efectele virajului sunt exprimate in ecuatiile de
performanta ca functii ale unghiului de inclinare € care, pentru o aeronava in zbor orizontal ce
vireaza la viteza constanta pe o traiectorie circulara, este dat de:

L]2.85-17
g=tan ' T———— (B-8)
r-g
unde: 14 este viteza fata de sol, kt
r este raza virajului, ft
si g este acceleratia gravitationald, ft/s”

Se considera ca toate virajele au o razad constanta si se neglijeazd efectele de ordin secundar
asociate traiectului de zbor neorizontal; unghiurile de inclinare sunt bazate numai pe raza de
viraj r de pe traiectoria la sol.
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Pentru a implementa o etapa procedurald, se calculeaza mai intai un segment provizoriu de
profil utilizand unghiul de inclinare € la punctul de inceput, definit de ecuatia B-8 pentru raza
r a segmentului de traiectorie. Daca lungimea calculatd a segmentului provizoriu nu
intersecteazad inceputul sau sfarsitul unui viraj, segmentul provizoriu este confirmat si se trece
la urmatoarea etapa.

Daca segmentul provizoriu intersecteaza Insa unul sau mai multe inceputuri sau sfarsituri de
viraj (in care & se modificd)’, parametrii de zbor la primul astfel de punct sunt estimati prin
interpolare (a se vedea sectiunea 2.7.13) si salvati impreund cu coordonatele punctului ca
valori de punct final, iar segmentul este divizat. A doua parte a etapei procedurale este apoi
aplicatda din acel punct - presupunand incd o datd in mod provizoriu ca aceasta poate fi
finalizata cu ajutorul unui singur segment care are acelasi conditii de sfarsit, insd un nou punct
de inceput si un nou unghi de inclinare. Daca acest al doilea segment trece apoi peste o alta
schimbare de raza/directie de viraj, va fi necesar un al treilea segment - si asa mai departe,
pana cand sunt atinse conditiile de sfarsit.

Metoda aproximativa

Este evident ca luarea pe deplin in considerare a efectelor virajelor, astfel cum s-a descris mai
sus, implicd un calcul de o complexitate considerabila, deoarece profilul de urcare al
aeronavelor trebuie calculat separat pentru fiecare traiectorie la sol urmati. Insd modificarile
profilului vertical cauzate de viraje au, de obicei, o influentd semnificativ mai mica asupra
contururilor de zgomot decat modificarile unghiului de inclinare, iar unii utilizatori pot
prefera sa evite complexitatea - cu pretul unor pierderi de precizie - neglijand efectele
virajelor asupra profilurilor, dar luand in considerare unghiul de inclinare la calculul emisiilor
sonore laterale (a se vedea sectiunea 2.7.19). Conform acestei aproximari, punctele profilului
corespunzatoare unei anumite operdri a aeronavei se calculeazd numai o singurd data,
presupunand cd traiectoria la sol este o linie dreaptd (pentru care € = 0).

BS Rularea la sol pentru decolare

Tractiunea la decolare accelereaza avionul pe pista, pana la ridicarea de la sol. Se presupune
apoi ca viteza fatda de aer calibratd este constantd pe toatd partea initiald a urcarii. Se
presupune cd trenul de aterizare, daca este escamotabil, este escamotat la scurt timp dupa
ridicarea de la sol.

Pentru scopurile prezentului document, rularea efectiva la sol pentru decolare se aproximeaza
printr-o distantd echivalenta de decolare (cu un vant din fata avand viteza implicitd de 8 kt),
Stos, definita conform figurii B-1 ca fiind distanta parcursa pe pista de la eliberarea franelor
pana la punctul in care prelungirea in linie dreaptd a traiectului de zbor corespunzator urcarii
initiale cu trenul de aterizare escamotat intersecteaza pista.

°  Pentru a evita discontinuititile conturului cauzate de schimbirile instantanee ale unghiului de inclinare la

jonctiunea dintre zborul in linie dreapta si zborul in viraj, In calculele acustice se introduc subsegmente care
permit tranzitia liniard a unghiului de inclinare pe primele si ultimele 5° ale virajului. Acestea nu sunt
necesare in calculele de performanta; unghiul de inclinare este intotdeauna dat de ecuatia B-8.
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Extrapolarea segmentului
de urcare initiala

Distanta echivalenta de
decolare

Urcarea initiala

Figura B-1: Distanta echivalenta de decolare

Pe o pista orizontala, distanta echivalenta de rulare la sol pentru decolare, s7ps, exprimatd in
picioare, se determina cu ajutorul ecuatiei:

B,-0-(W/5)
S0 = o TS (B-9)
N-(F,/6)
unde:

Bs este un coeficient corespunzator unei combinatii specifice de avion/pozitie
a flapsurilor pentru conditiile de referintd ale ISA, incluzand vantul din fata
de 8 kt, ft/Ibf

w este greutatea bruta a avionului la eliberarea franelor, Ibf

N este numarul de motoare care asigura tractiunea.

Nota: Deoarece ecuatia B-9 ia in considerare variatia tractiunii in functie de viteza fatd de
aer si de elevatia pistei, pentru un avion dat, coeficientul Bg depinde numai de pozitia
flapsurilor.

Pentru viteze ale vantului din fata diferite de viteza implicita de 8kt, distanta de rulare la sol
pentru decolare se corecteaza utilizdnd ecuatia:

V.—w)
Srow = St08 We—w) )2 (B-10)
(VC - 8)
unde:
Stow este distanta de rulare la sol corectata pentru vantul din fata cu viteza w, ft

Ve (1n aceasta ecuatie) este viteza calibrata la decolare, kt
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w este viteza vantului din fata, kt

Distanta de rulare la sol pentru decolare se corecteaza, de asemenea, pentru declivitatea pistei,
dupa cum urmeaza:

a
Stoc = Stow T A (B-11)
(a-g-Gy)
unde:
Stoc este distanta de rulare la sol (ft) corectatd pentru vantul din fata si
declivitatea pistei,
. . o < ’ 2
a este acceleratia medie de-a lungul pistei, egald cu (VC '\/g) /(2 . STOW), ft/s
Gr este declivitatea pistei, pozitiva la decolarea in susul pantei

B6 Urcarea la viteza constanta

Acest tip de segment este definit de viteza fatd de aer calibratd a avionului, de setarea
flapsurilor, de inaltimea si de unghiul de inclinare inregistrate la sfarsitul sdu, precum si de
viteza (implicitd de 8 kt) a vantului din fatd. Ca 1n cazul oricarui segment, parametrii de la
inceputul segmentului, inclusiv tractiunea netd corectatd, sunt egali cu cei de la sfarsitul
segmentului precedent, neexistdnd discontinuitati (cu exceptia unghiului flapsurilor si a
unghiului de inclinare, care, in aceste calcule, pot varia in trepte). Tractiunile nete la sfarsitul
segmentului se calculeazd mai intdi utilizand ecuatia adecvatd dintre ecuatiile B-1 - B-5.
Unghiul de urcare geometric mediu y (a se vedea figura B-1) este apoi dat de ecuatia:

y =arcsin| K - N-F”/g— R (B-12)
W/id cose

in care barele superioare desemneaza valorile de la mijlocul segmentului (= media valorilor
de la punctul de inceput si cel de sfarsit - in general, valorile de la mijlocul segmentului) si

K este o constantd care depinde de viteza, egala cu 1,01 daca V¢ < 200 kt
si cu 0,95 in caz contrar. Aceastd constantd tine seama de efectele
produse de urcarea cu un vant din fatd de 8 kt asupra gradientului de
urcare si de acceleratia inerentd urcarii cu viteza fata de aer calibratd
constanta (viteza reald creste pe masurd ce densitatea aerului scade
odata cu cresterea Tnaltimii).

R este raportul dintre coeficientul de rezistentd la Tnaintare si cel de
portanta al avionului, corespunzitor unei setari date a flapsurilor. Se
considera ca trenul de aterizare este escamotat.



Versiunea finala — pagina 136

€ este unghiul de inclinare, radiani

Unghiul de urcare se corecteaza pentru vantul din fata w utilizand ecuatia:

m=7-% (B-13)

unde v,, este unghiul de urcare mediu corectat pentru vantul din fata.

Distanta parcursd de avion pe traiectoria la sol, As, in timpul urcarii cu unghiul y, de la
altitudinea initiald 4, la altitudinea finala /,, este datd de ecuatia:

As =(il;n—_yhl) (B-14)

Caregula generala, exista doua faze distincte ale profilului de plecare, care implica urcarea cu
viteza fatd de aer constanti. In prima fazi, denumita uneori segmentul de urcare initiald, care
urmeaza imediat dupa ridicarea de la sol, cerintele de sigurantd impun ca viteza minima fata
de aer a avionului sa fie cel putin egala cu viteza de sigurantd la decolare. Aceasta este o
viteza reglementata si trebuie atinsa pana la inaltimea de 35 ft deasupra pistei, in conditii de
operare normald. Cu toate acestea, este uzual sd se mentind o viteza de urcare initiald usor mai
mare decat viteza de sigurantd la decolare, de obicei cu 10-20 kt, deoarece acest lucru tinde sa
imbunatateascd gradientul de urcare initiala realizat. A doua fazad Incepe dupa retragerea
flapsurilor si accelerarea initiala si este denumita continuarea urcarii.

In timpul urcarii initiale, viteza fata de aer depinde de setarea flapsurilor la decolare si de
greutatea brutd a avionului. Viteza calibratd de urcare initiald Vero se calculeaza utilizand
aproximarea de gradul unu:

Verp =C-A/W (B-15)

unde C este un coeficient corespunzator setarii flapsurilor (kt/VIbf), disponibil in baza de date
ANP.

Pentru continuarea urcarii dupd accelerare, viteza fatd de aer calibratd este un parametru
introdus de utilizator.

B7 Reducerea puterii (segment de tranzitie)

La un anumit moment dupd decolare, puterea este redusa (cut back) fatd de setarea de la
decolare, pentru a prelungi durata de viatd a motorului si, deseori, pentru a reduce zgomotul in
anumite zone. In mod normal, tractiunea este redusi fie in cursul segmentului de urcare cu
vitezd constantd (sectiunea B6), fie in cursul segmentului de accelerare (sectiunea BS).
Deoarece este un proces relativ scurt, care dureaza, de obicei, numai 3-5 secunde, acesta este
modelat prin addaugarea la segmentul principal a unui segment de ,,tranzitie”. Se considera ca
acesta acoperd, de reguld, o distantd orizontala la sol de 1000 ft (305 m).
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Valoarea cu care se reduce tractiunea

In conditii de operare normali, tractiunea motorului este redusi la tractiunea maxima de
urcare. Spre deosebire de tractiunea de decolare, tractiunea de urcare poate fi sustinutd pe o
duratd de timp nedeterminata, de obicei, In practica, pana cand avionul atinge altitudinea
initiala de croaziera. Nivelul maxim al tractiunii de urcare se determind cu ajutorul ecuatiei
B-1, utilizadnd coeficientii de tractiune maxima furnizati de producator. Cerintele de reducere
a zgomotului pot impune insd o reducere suplimentara a tractiunii, denumita uneori ,,reducere
accentuatd” (deep cutback). Din motive de sigurantd, reducerea maxima a tractiunii este
limitatd® la o valoare determinata de performantele avionului si de numarul de motoare.

Nivelul minim al ,tractiunii reduse” este uneori denumit ,,tractiunea redusd corespunzatoare
unui motor inoperant”:

(F./5),. - (W/é'z). sm(arctan(O.Ol-G))+ R (B-16)
enginecot (N —1) K cosé&
unde:
S, este raportul de compresie la altitudinea h;
G’ este gradientul de urcare, in procente, cu un motor inoperant:

=0%  pentru avioanele cu sisteme de refacere automata a tractiunii; sau

= 1,2 % pentru avioane cu doud motoare
= 1,5 % pentru avioane cu trei motoare

= 1,7 % pentru avioane cu patru motoare

Segmentul de urcare cu viteza constanta si cu reducerea puterii

Gradientul segmentului de urcare se calculeaza cu ajutorul ecuatiei B-12, in care se introduce
tractiunea calculatd utilizand fie ecuatia B-1 cu coeficientii de urcare maxima, fie ecuatia
B-16 pentru tractiune redusd. Segmentul de urcare este apoi divizat in doud subsegmente,
ambele avand acelasi unghi de urcare. Acestea sunt ilustrate n figura B-2.

“Noise Abatement Procedures” (Proceduri de reducere a zgomotului), documentul OACI nr. 8168 ,,PANS-
OPS” vol. 1 partea V capitolul 3, OACI 2004.
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Segment de —

urcare
1
: Tractiune
1
|
1 .. . -
i Tranzitie Tractiune redusa osles
! ’ Inaltime
—» 1000 ft

Puterea de
decolare  pem™”o L

Rulare

pentru
decolare

Figura B-2: Segmentul de urcare cu viteza constanta si cu reducerea puterii (ilustratie
neefectuata la scara)

Primului subsegment i se atribuie o distanta la sol de 1000 ft (304 m), iar tractiunea neta
corectatd per motor la sfarsitul celor 1000 ft se fixeazd la valoarea tractiunii reduse. (Daca
distanta orizontald initiald este mai micd de 2000 ft, o jumatate din segment se utilizeaza
pentru reducerea tractiunii.) Tractiunea la sfarsitul celui de-al doilea subsegment se fixeaza,
de asemenea, la valoarea tractiunii reduse. Astfel, zborul pe al doilea subsegment se
efectueaza la tractiune constanta.

B8 Urcarea accelerata si retragerea flapsurilor

Aceasta urmeazd, de obicei, dupa urcarea initiala. Ca in cazul tuturor segmentelor zborului,
altitudinea 4, viteza reala fatd de aer Vy si tractiunea (F,/0); de la punctul de nceput sunt
cele de la sfarsitul segmentului precedent. Viteza fatd de aer calibratd V¢, de la punctul de
sfarsit si rata medie de urcare ROC sunt introduse de utilizator (unghiul de inclinare € este o
functie a vitezei si a razei virajului). Deoarece acestea sunt interdependente, altitudinea 4,,
viteza reald fatd de aer Vp, si tractiunea (F,/6), de la sfarsit, precum si lungimea segmentului
pe traiectorie As trebuie calculate prin iteratie; altitudinea de la sfarsit /4, se estimeaza initial si
apoi se recalculeaza Tn mod repetat utilizand ecuatiile B-16 si B-17, pana cand diferenta dintre
doud estimari succesive este mai mica decat o tolerantd specificata, de exemplu 1 ft. O
estimare initiald practica este hy = h; + 250 ft.
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Lungimea segmentului pe traiectorie (distanta orizontala acoperitd) se estimeaza ca:

Syeg =0.95- k% - (V7 =V 2a,, — G- ) (B-17)
unde:

0,95 este un factor care tine seama de efectul vantului din fatd de 8 kt asupra
urcdrii cu 160 kt

k este o constanta de conversie a nodurilor in ft/sec = 1,688 ft/s per kt

Vr = viteza reala fata de aer la sfarsitul segmentului, kt: V., =V, /+/0,
unde o, = raportul densitatii aerului la altitudinea de la sfarsit 4,

Amace = accele% maxi_me'l in zbor orizontal (ft/sz)
=g[N-F,/6/(W/6)—R/cose]

G ROC

= gradientul de urcare ~ il
60- k-V,

unde ROC = rata de urcare, ft/min

Utilizand aceasta estimare a As, altitudinea de la sfarsit hy este apoi reestimatd cu ajutorul
ecuatiei:

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

Atat timp cét eroarea |h, — /| nu se incadreazi in toleranta specificati, etapele B-17 si B-18
se repetd, utilizand valorile iteratiei curente pentru altitudinea /,, viteza reald fata de aer Vp si
tractiunea neta corectatd per motor (£,/0), de la sfarsitul segmentului. Atunci cand eroarea se
incadreaza n tolerantd, ciclul iterativ se incheie, iar segmentul de accelerare este definit de
valorile finale de la sfarsitul sau.

Nota: Daca in cursul procesului de iteratie (an. — G-g) < 0,02g, acceleratia poate fi prea
mica pentru a atinge, dupa o distantd rezonabild, viteza V¢, dorita. In acest caz,
gradientul de urcare poate fi limitat la G = @y /g — 0,02, reducand astfel rata de
urcare doritd pentru a mentine o acceleratie acceptabila. Daca G < 0,01, trebuie trasa
concluzia cd nu exista tractiune suficientd pentru a obtine acceleratia si rata de urcare
specificate; calculul trebuie incheiat, iar etapele procedurale trebuie revizuite’.

Lungimea segmentului de accelerare se corecteaza pentru vantul din fatd cu viteza w,
utilizdnd ecuatia:

7 In ambele cazuri, modelul informatic trebuie programat si informeze utilizatorul in legiturd cu aceastd

inadvertenta.
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(B-19)

Segmentul de accelerare cu reducerea tractiunii

Reducerea tractiunii se introduce intr-un segment de accelerare la fel ca intr-un segment de
vitezd constantd, prin transformarea primei parti a acestuia intr-un segment de tranzitie.
Nivelul de reducere a tractiunii se calculeaza conform procedurii de reducere a tractiunii la
viteza constantd, utilizand numai ecuatia B-1. A se observa cd, in general, nu se poate accelera
si urca mentindnd setarea de tractiune minima corespunzatoare unui motor inoperant. Pentru
tranzitia tractiunii se alocad o distantd la sol de 1000 ft (305 m), iar tractiunea netd corectata
per motor la sfarsitul celor 1000 ft se fixeaza la valoarea tractiunii reduse. Viteza la sfarsitul
segmentului se determind prin iteratie pentru o lungime a segmentului de 1000 ft. (Daca
distanta orizontald initiald este mai mica de 2000 ft, o jumatate din segment se utilizeaza
pentru modificarea tractiunii.) Tractiunea la sfarsitul celui de-al doilea subsegment se fixeaza,
de asemenea, la valoarea tractiunii reduse. Astfel, zborul pe al doilea subsegment se
efectueaza la tractiune constanta.

B9 Segmentele suplimentare de urcare si accelerare dupa retragerea flapsurilor

Daca in traiectul de zbor in urcare se includ segmente de accelerare suplimentare, trebuie
utilizate din nou ecuatiile B-12 - B-19 pentru a calcula distanta parcursa pe traiectoria la sol,
unghiul de urcare mediu si castigul de inaltime pentru fiecare dintre acestea. La fel ca mai sus,
indltimea de la sfarsitul segmentului final trebuie estimata prin iteratie.

B10 Coborirea si decelerarea

In mod normal, in zborul de apropiere, avionul trebuie si coboare si si decelereze ca pregitire
pentru segmentul de apropiere finald, In care configuratia avionului include flapsurile de
apropiere si trenul de aterizare scos. Mecanica zborului rdmane neschimbatd fata de cazul
plecdrii; principala diferenta este ca inaltimea si profilul de viteza sunt, in general, cunoscute,
nivelurile de tractiune ale motorului fiind cele care trebuie estimate pentru fiecare segment.
Ecuatia de bazd a echilibrului de forte este:

R-cosy+siny+alg

Fl5=W-
N-5

(B-20)

Ecuatia B-20 poate fi utilizatd in doud moduri diferite. In primul mod, viteza avionului la
inceputul si la sfarsitul unui segment poate fi definitd, impreund cu unghiul de coborare (sau
distanta orizontala corespunzatoare segmentului) si cu altitudinea la inceputul si la sfarsitul
segmentului. In acest caz, deceleratia poate fi calculati utilizand ecuatia:

4 (v, /cosy) —(V,/cosy) (B-21)
(2-As/cosy)
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unde As este distanta la sol acoperita, iar V; si V> sunt viteza la sol initiala si, respectiv, finala,
calculate cu ajutorul ecuatiei:

B VC-cos;/_W

Jo

Ecuatiile B-20, B-21 si B-22 confirma faptul ca, la decelerarea pe o distantd specificata cu
ratd constantd de coborare, in cazul unui vant din fatd mai puternic va fi necesara o tractiune
mai mare pentru a mentine aceeasi deceleratie, in timp ce in cazul unui vant din spate va fi
necesara o tractiune mai mica pentru a mentine aceeasi deceleratie.

v (B-22)

In practica, majoritatea, daci nu toate decelerdrile din cursul zborului de apropiere se
efectueaza la tractiune minima. Astfel, in al doilea mod de aplicare a ecuatiei B-20, tractiunea
este definitd la un nivel minim, iar ecuatia se rezolvd iterativ pentru a determina:
(1) deceleratia si (2) inaltimea la sfarsitul segmentului de decelerare - la fel ca in cazul
segmentelor de accelerare de la plecare. In acest caz, distanta de decelerare cu vant din fata
poate fi foarte diferitd de cea cu vant din spate si uneori este necesar sd se reducad unghiul de
coborare pentru a obtine rezultate rezonabile.

Pentru majoritatea avioanelor, tractiunea minimd nu este zero si, pentru multe avioane,
aceasta depinde si de viteza de zbor. Prin urmare, ecuatia B-20 se rezolva pentru determinarea
deceleratiei, introducand tractiunea minimd; aceasta se calculeaza utilizdnd o ecuatie de
forma:

(Fn /5) =E o+ Fap Ve + GA,idle h+ GB,idle -h? + Hy - T (B-23)

idle
unde (Eige, Figte, Gajidies Gpiiate $S1 Hiale) sunt coeficienti de tractiune minima ai motorului,
disponibili in baza de date ANP.

B11 Apropierea pentru aterizare

Viteza fatd de aer calibratd din timpul apropierii pentru aterizare, V4, este corelatd cu greutatea
bruta la aterizare printr-o ecuatie de aceeasi forma cu ecuatia B-11, si anume:

Vo, DWW (B-24)

unde coeficientul D (kt/NIbf) corespunde setirii de aterizare a flapsurilor.

Tractiunea netd corectatd per motor in timpul coborarii pe panta de apropiere se calculeaza
rezolvand ecuatia B-12 pentru greutatea la aterizare W si raportul R dintre rezistenta la
inaintare si portantd corespunzator setarii flapsurilor cu trenul de aterizare scos. Setarea
flapsurilor trebuie si fie cea utilizata de obicei in operarea curenti. in cursul apropierii pentru
aterizare, unghiul pantei de coborare y poate fi considerat constant. Pentru avioanele cu
reactie si avioanele cu elice cu mai multe motoare, y este In mod obisnuit —3°. Pentru
avioanele cu elice cu un singur motor, y este iIn mod obisnuit —5°.



Versiunea finala — pagina 142

Tractiunea neta corectata medie se calculeaza inversand ecuatia B-12 si utilizand K = 1,03
pentru a tine seama de decelerarea inerenta in zborul pe traiect descendent cu un vant din fata

de referinta de 8 kt, la viteza fatd de aer calibrata constanta data de ecuatia B-24, si anume:

Fro="10 g sy (B-25)
N 1.03

Pentru viteze ale vantului din fata diferite de 8kt, tractiunea neta corectata medie devine:

(Fn/a)wan/5+1.o3-W/5-%M (B-26)

Vea
Distanta orizontald acoperita se calculeaza cu ecuatia:

As = (ht;T_;ll) (B-27)

(si este pozitiva deoarece h; > h,, iar este negativ).
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APENDICELE C: MODELAREA DISPERSIEI LATERALE A TRAIECTORIEI LA SOL

Se recomandd ca, In absenta datelor radar, dispersia laterald a traiectoriei la sol sa fie
modelata pornind de la ipoteza ca dispersia traiectoriilor perpendicular pe traiectoria
principald respectd o distributie gaussiana normald. Experienta a demonstrat cd aceasta este o

ipoteza rezonabila in majoritatea cazurilor.

Considerand o distributie gaussiand cu deviatia standard S, ilustratd in figura C-1,
aproximativ 98,8 % din totalul miscarilor se incadreaza in limitele de £2,5-S (respectiv, intr-o

fasie cu latimea de 5-5).

Fasia de subtraiectorii ale
traiectoriei la sol

Subtraiectoria 7

Figura C-1: Divizarea unei traiectorii la sol in 7 subtraiectorii. Latimea fasiei este de
5 ori mai mare decat deviatia standard a dispersiei traiectoriei la sol.

In mod normal, o distributie gaussiani poate fi adecvat modelata utilizind 7 subtraiectorii
discrete, dispuse la distante egale intre limitele de +2,5-S ale fasiei, astfel cum se arata in

figura C-1.

Functia de

distributie
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Cu toate acestea, gradul de adecvare al aproximadrii depinde de relatia dintre modul de
dispunere a subtraiectoriilor si Indltimile la care se gaseste aeronava. Pot exista situatii
(subtraiectorii foarte apropiate sau foarte dispersate) in care un alt numar de subtraiectorii este
mai adecvat. Daca subtraiectoriile sunt prea putine, pot aparea ,,degete” in contur. Tabelele
C-1 si C-2 indicd parametrii pentru o divizare In 5 pana la 13 subtraiectorii. Tabelul C-1
indicd dispunerea subtraiectoriilor, iar Tabelul C-2 indicd procentul de miscari pe fiecare
subtraiectorie.

Nami Dispunerea subtraiectoriilor pentru divizarea in

hirsiecorii | S 7 | e o | B
subtraiectorii | subtraiectorii | subtraiectorii | subtraiectorii | subtraiectorii

12/13 +2,31-S

10/11 +2,27-S +1,92-§

8/9 +2,22-S +1,82-§ +1,54-S

6/7 1+2,14-S +1,67-S +1,36-S +1,15-S

4/5 +2,00-S +1,43-S +1,11-S +0,91-S +0,77-S

2/3 +1,00-S +0,71-S +0,56-S +0,45-S +0,38-S

1 0 0 0 0 0

Tabelul C-1: Dispunerea a 5, 7, 9, 11 sau 13 subtraiectorii. Latimea totala a fasiei (care
contine 98 % din totalul miscarilor) este de 5 ori mai mare decat deviatia

standard
5 Procentul de misciri pe subtraiectorie pentru divizarea in
Numarul
subtraiectoriei S 7 9 11 13
subtraiectorii | subtraiectorii | subtraiectorii | subtraiectorii | subtraiectorii
12/13 1,1 %
10/11 1,4 % 2,5%
8/9 2,0 % 3,5% 4,7 %
6/7 3,1% 5,7 % 7,1 % 8,0 %
4/5 6,3 % 10,6 % 12,1 % 12,1 % 11,5 %
2/3 24,4 % 22,2 % 19,1 % 16,6 % 14,4 %
1 38,6 % 28,2 % 22,2 % 18,6 % 15,6 %
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Tabelul C-2: Procentul de miscari pentru 5, 7, 9, 11 sau 13 subtraiectorii. Latimea
totald a fasiei (care contine 98 % din totalul miscarilor) este de S ori mai
mare decit deviatia standard
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APENDICELE D: RECALCULAREA DATELOR NPD PENTRU ALTE CONDITII DECAT CELE
DE REFERINTA

Contributiile fiecdrui segment al traiectului de zbor la nivelul de zgomot sunt obtinute cu
ajutorul datelor NPD stocate n baza de date ANP internationala. Trebuie sa se observe insa ca
aceste date au fost standardizate utilizand ratele medii de atenuare atmosferica definite in SAE
AIR-1845. Ratele respective sunt mediile valorilor determinate in cursul testelor de certificare
de zgomot a aeronavelor, desfasurate in Europa si SUA. Variatia ampld a conditiilor
atmosferice (temperatura si umiditatea relativd) in cursul acestor teste este reprezentatd in
figura D-1.

VALORILE EFECTIVE INREGISTRATE ZIUA
TN CURSUL TESTELOR DE CERTIFICARE

TEMPERATURA °C
RATA DE ATENUARE

35 = SONORA LA 8KHz

30 - :

5dB/100m

25 —

20 —

15 =

[AN

10 —

LEGENDA

0 } DESCHIS=10m
SOLID= ATMOSFERA TNALTA < 500m
TNAINTE DE '79 DUPA '79

SUA O—m| AaA
5 L EUROPA O—@ VvV
L 1 L
0 20 40

UMIDITATEA RELATIVA TN PROCENTE

Figura D-1: Conditii meteorologice inregistrate in cursul testelor de certificare de
zgomot.



Versiunea finala — pagina 147

Curbele suprapuse din figura D-1, calculate utilizdnd modelul standard de atenuare
atmosferica al industriei aerospatiale, prevazut de ARP 866A, ilustreaza faptul ca in conditii
variate de testare este de asteptat sa se inregistreze o variatie substantiala a absorbtiei
sunetului de Tnaltd frecventd (8 kHz) (desi variatia absorbtiei totale este, mai degraba, mai
mica).

Deoarece ratele de atenuare indicate in tabelul D-1 sunt medii aritmetice, setul complet nu
poate fi asociat cu o atmosferd de referintd unica (respectiv, cu valori specifice ale
temperaturii si umiditatii relative). Acestea nu pot fi considerate decat ca proprietati ale unei
atmosfere pur notionale - denumita ,,atmosfera AIR-1845”.

Tabelul D-1: Ratele medii de atenuare atmosferica, utilizate pentru standardizarea
datelor NPD din baza de date ANP.

Frecventa centrald a | Rata de atenuare | Frecventa centrala | Rata de atenuare
unei benzi de o [dB/100m] a unei benzi de o [dB/100m]
treime de octava treime de octava
[Hz] [Hz]
50 0,033 800 0,459
63 0,033 1 000 0,590
80 0,033 1250 0,754
100 0,066 1 600 0,983
125 0,066 2000 1,311
160 0,098 2500 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

Coeficientii de atenuare din tabelul D-1 pot fi considerati valabili pentru o gama rezonabila
de valori ale temperaturii si umiditdtii. Cu toate acestea, pentru a verifica daca sunt necesare
ajustdri, trebuie calculati coeficientii medii de absorbtie atmosferica pentru temperatura medie
T si umiditatea relativa medie RH a aeroportului, utilizind ARP-866A. Dacd, in urma
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compardrii acestora cu cei din tabelul D-1, se apreciaza ca este necesard o ajustare, trebuie
utilizata urmatoarea metodologie.

Baza de date ANP furnizeaza urmatoarele date NPD pentru fiecare setare de putere:

nivelul maxim al sunetului in functie de distanta oblica, L,..(d)
nivelul integrat in timp in functie de distantd pentru viteza de referintad fatd de aer, Lg(d), si

spectrul de sunet de referintd neponderat la distanta oblica de 305 m (1000 ft), L, ye/(dep),
unde 7 = banda de frecventa (de la 1 la 24, pentru benzi de o treime de octava cu frecvente
centrale cuprinse intre 50Hz si10kHz),

toate datele fiind standardizate pentru atmosfera AIR-1845.

Ajustarea curbelor NPD la valorile 7 si RH specificate de utilizator se efectueaza in trei etape:

1.

In primul rand, spectrul de referinti se corecteazi pentru a elimina atenuarea atmosferica
corespunzatoare SAE AIR-1845 o,

Ln (dref' ) = Ln,re_/’ (dref ) + an,mf' dmf (D_ 1)

unde L,(d,) este spectrul neatenuat la d,., = 305 m si o, s este coeficientul de absorbtie
atmosferica pentru banda de frecventa n, care se ia din tabelul D-1 (dar se exprimd in
dB/m).

Spectrul corectat se ajusteazd apoi la fiecare dintre cele zece distante NPD standard d;,
utilizand ratele de atenuare pentru: (i) atmosfera SAE AIR-1845 si (ii) atmosfera
specificatd de utilizator (pe baza SAE ARP-866A).

(1) pentru atmosfera SAE AIR-1845:

L,,d)=L,d,)-201ed,/d)-a,. d, (D-2)
(i1) pentru atmosfera specificata de utilizator:
Ln,866A (T’ RH, di ) = Ln (dref )_ 20'1g(di /dref) — U, 5664 (Ta RH)' d,' (D'3)

unde o, 5664 este coeficientul de absorbtie atmosfericd pentru banda de frecventd n
(exprimat in dB/m), calculat pentru temperatura 7" si umiditatea relativa RH utilizand SAE
ARP-866A.

La fiecare distanta NPD d;, cele doud spectre se pondereaza pe curba A, iar decibelii se
insumeazd pentru a determina nivelurile corespunzatoare L,sss4 S1 L4 s ponderate pe
curba A, cu care se efectueaza apoi o scadere aritmetica:

24 24
AL(T,RH,d,) = L, g5, ~ L, .y =10-1g > 10rsss L2010 1g 37 pgfbues ()01
n=1 n=1

(D-4)
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Cresterea AL este diferenta dintre valorile NPD pentru atmosfera specificata de utilizator si
pentru atmosfera de referintd. Aceasta se adaugd la valorile datelor NPD din baza de date
ANP, pentru a obtine datele NPD ajustate.

Utilizarea AL pentru a ajusta valorile NPD L, si Lg presupune efectiv ca variatia conditiilor
atmosferice afecteaza numai spectrul de referintd, fara a avea vreun impact asupra formei in
care evolueazd nivelul in timp. Acest lucru poate fi considerat valabil pentru distantele de
propagare tipice si pentru conditiile atmosferice tipice.
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APENDICELE E: CORECTIA SEGMENTULUI FINIT

Prezentul apendice expune modul de calcul al corectiei segmentului finit si al algoritmului
asociat al fractiei energiei, descrise 1n sectiunea 2.7.19.

E1l Geometria

Algoritmul fractiei energiei se bazeaza pe radiatia acusticd a unei surse sonore dipol de 90 de
grade de ,,puterea a patra”. Aceasta are caracteristici directionale apropiate de cele ale
sunetului produs de un avion cu reactie, cel putin in regiunea unghiulara care influenteaza cel
mai mult nivelurile sunetului evenimentelor sub traiectul de zbor al aeronavei si in lateral fata
de acesta.

(0¢]

»
»

Traiectul de zbor

Figura E-1: Geometria intre traiectul de zbor si pozitia O a observatorului

Figura E-1 ilustreaza geometria propagarii sunetului intre traiectul de zbor si pozitia O a
observatorului. Aeronava de la punctul P zboard in atmosferd calma uniforma, cu viteza
constantd, pe un traiect drept, orizontal. Punctul in care aceasta se apropie cel mai mult de
observator este Pp. Parametrii sunt:

d distanta de la observator la aeronava

d, distanta de la observator la traiectul de zbor, perpendiculara pe acesta
(distanta oblica)

q distantade la P la P, = -Vt

|14 viteza aeronavei
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t momentul la care aeronava se afla la punctul P

momentul la care aeronava se afld la punctul cel mai apropiat de
observator P,

T timpul de zbor = timpul raportat la momentul corespunzator P, =t - t,

v unghiul dintre traiectul de zbor si vectorul aeronava-observator

Trebuie remarcat ca, deoarece timpul de zbor t raportat la punctul cel mai apropiat de
observator este negativ atunci cand aeronava se afld inaintea pozitiei observatorului (dupa
cum se aratd in figura E-1), distanta relativa g pana la punctul cel mai apropiat de observator
devine, in acest caz, pozitiva. Daca aeronava trece de observator, g devine negativa.

E2 Estimarea fractiei energiei

Conceptul de baza al fractiei energiei constd in exprimarea expunerii la zgomot E, inregistrata
la pozitia observatorului si provenind de la un segment P;P; (cu punctul de inceput Py si
punctul de sfarsit P) al traiectului de zbor, prin inmultirea expunerii E., provenitd de la un
traiect infinit de zbor, cu un simplu factor — factorul F al fractiei energiei:

E=F-E, (E-1)

Intrucat expunerea poate fi exprimati ca integrald de timp a patratului nivelului (ponderat) al
presiunii acustice, si anume:

E = const - J. p (r)dr (E-2)

pentru a calcula E, patratul presiunii trebuie exprimat ca functie a parametrilor geometrici si
operationali cunoscuti. Pentru o sursa dipol de 90°:

d’ d
—2-sin’y = p; d—i

FE (E-3)

p =p,-

2 . 2 . .. i 5
unde p” sip,” sunt patratele presiunilor acustice observate, produse de aeronava la punctele P
siP,,.
1 5p

S-a considerat ca aceasta relatie relativ simpla constituie o buna simulare a zgomotului produs
de un avion cu reactie, chiar dacd mecanismele reale implicate sunt extrem de complexe.
Termenul a’pz/a?2 din ecuatia E-3 descrie numai mecanismul propagarii sferice corespunzator
unei surse punctuale, unei viteze a sunetului infinite si unei atmosfere uniforme, nedisipative.
Toate celelalte efecte fizice - directivitatea sursei, viteza finitd a sunetului, absorbtia
atmosfericd, deplasarea Doppler etc. - sunt acoperite implicit de termenul sin’ . Ca urmare a
acestui factor, patratul presiunii este invers proportional cu d*, ceea ce conduce la expresia
,sursd de puterea a patra”.
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Introducand inlocuirile

2 2
d*=d’+q*=d’+(V-7)* and (di] :1+[?J

P j2

patratul presiunii poate fi exprimat ca functie de timp (ignorand, din nou, timpul de propagare
a sunetului):

2
V.
pi=p- “(TTJ (E-4)

Introducand acest termen in ecuatia (E-2) si efectudnd inlocuirea

V-t
oa=—
d

P

(E-5)

expunerea la sunet inregistratd la pozitia observatorului si produsa de zborul in intervalul de
timp [ 71,72] poate fi exprimata ca:

E = const - 2-ﬂ-az;doc (E-6)
Py Vo (1+a*)
Solutia acestei integrale este:
E = const - p’ ~—d” L +arctana, —— 2 —arctan e (E-7)
Prys 1+a’ P l+al :

Integrarea pe intervalul [-o0,+00] (respectiv, pe traiectul infinit de zbor) conduce la urmatoarea
expresie a expunerii totale £, :

d
E, = const-%-pi -7” (E-8)

astfel incat fractia de energie din ecuatia E-1 este:

1
F = —( % > +arctana, — % _arctan alj (E-9)

r\1+a; 1+af

E3 Coerenta metricii maxime cu cea integrata in timp - distanta la scara

O consecintd a utilizarii modelului dipol simplu pentru a defini fractia energiei este cd acesta
implica existenta unei diferente teoretice specifice AL intre nivelurile de zgomot L, si Lg ale
evenimentelor. Pentru ca modelul de calcul al conturului sa fie coerent pe plan intern, aceasta
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trebuie sa fie egala cu diferenta dintre valorile citite pe curbele NPD. Problema este cd datele
NPD provin din masuratorile efective ale zgomotului produs de aeronave - care nu corespund
neapdrat teoriei simple. Prin urmare, trebuie sd se introducd in teorie un element de
flexibilitate. Dar, in principiu, variabilele ; si  sunt determinate de geometrie si de viteza
aeronavei, fapt ce nu lasa niciun grad de libertate. Solutia este oferitd de conceptul distantei la
scard d,, dupa cum urmeaza.

Nivelul expunerii Lz, prezentat tabular in baza de date ANP ca functie a d,, poate fi
exprimat, pentru o viteza de referinta V., ca:

T p.dt
L. (V)=101g e (E-10)

unde py este o presiune de referintd standard si #..reste timpul de referintd (= 1 s pentru SEL).
Pentru viteza reala V, acesta devine:

Vref
L., =LV, )+10-1g - (E-11)

In mod similar, nivelul maxim al evenimentului Z,,,, poate fi scris:

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

Pentru sursa dipol, utilizand ecuatiile E-8, E-11 si E-12 si observand (din ecuatiile E-2 si E-8)

d
ca Ipz -dt :%-pf, -7p , diferenta AL poate fi scrisa:

—00

d 2
AL=L, L, =101 [ Zp2 | 1 | j9.gq 22 (E-13)
’ ’ I/ref 2 ! V pO .tref pO

Aceasta poate fi egald cu valoarea AL determinatd cu ajutorul datelor NPD, numai daca
distanta oblica d, utilizata pentru a calcula fractia energiei se inlocuieste cu distanta la scara
dy. data de:

gy 1005 )10 (E-14a)

2
d, =21V ,
A P I; ref

Sau

d, =d,- 10" ith d, =2y, .t (E-14b)

ref

3|
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Inlocuind d, cu d;, in ecuatia E-5 si utilizind definitia ¢ = 'z din figura E-1, parametrii o; si
o din ecuatia E-9 pot fi scrisi (considerand g = ¢ la punctul de inceput si g—A = ¢» la punctul
de sfarsit al segmentului cu lungimea A al traiectului de zbor) ca:

o =— and a, = —atA (E-15)

dﬂ. d/l

Necesitatea de a Inlocui distanta oblica reala cu distanta la scara diminueazd simplitatea
modelului dipol de 90 de grade de puterea a patra. Dar deoarece este efectiv calibrat in situ
utilizdnd date obtinute din masurdtori, algoritmul fractiei energiei poate fi considerat mai
degraba semi-empiric decat pur teoretic.
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