AERODINAMICA



PRINCIPIOS BASICOS

1.2 PRINCIPIOS AERODINAMICOS.

Aerodinamica es la parte de la mecanica de fluigesestudia los gases en
movimiento y las fuerzas o reacciones a las qumestmetidos los cuerpos que
se hallan en su seno. A la importancia propia @etadinamica hay que afadir
el valor de su aportacion a la aeronautica. Derdouson ehimero de Maclo
velocidad relativa de un maovil con respecto al,da@erodinamica se divide en
subsonicay supersodnicasegun que dicho numero sea inferior o superiar a |
unidad.

Hay ciertas leyes de la aerodinamica, aplicabmsabquier objeto moviéndose a
través del aire, que explican el vuelo de objetas pesados que el aire. Para el
estudio del vuelo, es lo mismo considerar que ebjeto el que se mueve a
través del aire, como que este objeto estéuilng es el aire el que se mueve
esta ultima forma se prueban en los tuneles déovmototipos de aviones).

Es importante que el piloto obtenga el mejor comaemto posible de estas leyes
y principios para entender, analizar y predecieetimiento de un aeroplano en
cualesquiera condiciones de operacién. Los aquisidsoh suficientes para este

nivel elemental, no pretendiéndose una explicagi@xhaustiva ni detallada de

las complejidades de la aerodindmica.

1.2.1 Teorema de Bernoulli.

Daniel Bernoulli comprobé
experimentalmente que "la presion
interna de un fluido (liquido o gas)
decrece en la medida que la

velocidad del fluido se incrementa PC-2)4(12) =10

o dicho de otra formaeh un fluido  pisi+uis)=10 { i

en movimiento, la suma de la X -y
presion y la velocidad en punto I .
cualquiera permanece constahtes Lp(ﬁj+y‘(4j=1g ¢

decir quep +v =K.
Fig.1.2.1 - Teorama de Bernoulli.
Para que se mantenga esta constante
k, si una particula aumenta su
velocidadv seré a costa de dismin
Su presiom, y a la inversa.

El teorema de Bernoulli se suele expresar en tadpr1/2dv2 = constante
denominandose al factpmpresion estatica y al fact@r2dv2presion dinamicat)

p + 1/2 dvz = k; 1/2 dvz = pd



p=presién en un punto dado. d=densidad del fluido. v=velocidad en dicho punto.
pd=presion dinamica.

Se puede considerar el teorema de Bernoulli coraalenvacion de la ley de
conservacion de la energia. El aire esta dotagwetg#onp, y este aire con una
densidadl fluyendo a una velocidadcontiene energia cinética lo mismo que
cualquier otro objeto en movimient®/2 dv&energia cinética). Segun la ley de
la conservacion de la energia, la suma de amhasaesonstantg + (1/2dv3 =
constante A la vista de esta ecuacion, para una misma detigasumimos que
las particulas de aire alrededor del avion tiegealidensidad) si aumenta la
velocidadv disminuira la presiop y viceversa.

Enfocando este teorema desde otro punto de vestayesde afirmar que en un
fluido en movimiento la suma de la presion estdiefa p del parrafo anterior)
mas la presion dinamiqad, denominada presion tofal es constante:
pt=pet+pd=k; de donde se infiere que si la presion dinamietofidad del
fluido) se incrementa, la presion estatica disméuy

En resumen, que si las particulas de aire
aumentan su velocidad sera a costa de
disminuir su presion y a la inversa, o lo qu
es lo mismopara cualquier parcela de airg
alta velocidad implica baja presion y baja
velocidad supone alta presion.

Esto ocurre a velocidades inferiores a la ¢
sonido pues a partir de esta ocurren otros
fendmenos que afectan de forma importa
esta relacion.

1.2.2 Efecto Venturi.

Otro cientifico, Giovanni Battista Venturi, compbxperimentalmente que al
pasar por un estrechamiento las particulas deuidofaumentan su velocidad.




1.2.3 32 Ley del movimiento de Newton.

Para cada fuerza de accion hay una fuerza de éeageial en intensidad pero
de sentido contrario.

1.2.4 Porqué vuelan los aviones.

Un objeto plano, colocado un poco inclinado haaida contra el viento,
produce sustentacion; por ejemplo una cometa. Uit @erodinamico, es un
cuerpo que tiene un disefio determinado para apgravet maximo las fuerzas
gue se originan pda variacion de velocidad y presion cuando estdl gersitue
en una corriente de aire. Un ala es un ejemplds#gid avanzado de perfil
aerodinamico.

Veamos que sucede cuando un aparato dotado diepadrodinamicos (alas)
mueve en el aire (dotado de presion atmosférieocidad), a una cierta
velocidad y con determinada colocacién hacia afdbgulo de atagugjle
acuerdo con las leyes explicadas.

El ala produce un flujo de aire en
proporcién a su angulo de ataque
(a mayor angulo de ataque mayor

es el estrechamiento en la parte Baja presién
superior del ala) y a la velocidad —— _—
con que el ala se mueve respect —»—— ———__Alta velacidad

la masa de aire que la rodea; de| ¥i=tte —
o,

este flujo de aire, el que discurre™—— S A, = S— T
por la parte superior del perfil e F::Egi;n'—'-"'Té—'——---- —
tendrd una velocidad may(@fectc

Venturi) que el que discurre por |.. Fig.1.2.3 - Presion vs. Velocidad.
parte inferior. Esa mayor velocid

implica menor presiéfteorema di

Bernoulli).

Tenemos pues que la superficie superior del alarsmenos presion que la
superficie inferior. Esta diferencia de presionexipce una fuerza aerodinaaic
gue empuja al ala de la zona de mayor presiondpbda zona de menor pres
(arriba), conforme a l&ercera Ley del Movimiento de Newton

Pero ademas, la corriente de aire fiuge a mayor velocidad por encima del
al confluir con la que fluye por debajo deflectasta ultima hacia abajo,
produciéndose una fuerza de reaccion adicionahledba. La suma de estas
dos fuerzas es lo que se conocefperza de sustentacipque es la que
mantiene al avion en el aire.

Como hemos visto, la produccion de sustentaciamgsoceso continuo en el
cual cada uno de los principios enumerados explicanparte distinta de este
proceso. Esta produccion de sustentacion no estafsino que como veremos



en capitulos posteriorg¢s.7.3)tiene un limite.

1.2.5 Discutible.

A estas alturas y la vista de los ingenios mecénic@ vemos volar, cada vez
mas grandes y desarrollando mayores velocidadesdséa deducir que la
mayoria de las cuestiones relativas a la aerodo@asan mas que conocidas.
Seguramente, a nivel de delos y ecuaciones matematicas asi es, porque&a
forma no seria posible el espectacular desarrella éeronautica. Pero otra
cuestion distinta es cuando se trata de ofrecevisitn desde el punto de vista
de la fisica, al menos una visiéon facilmente comgitde para los que no
poseemos los arcanos de esta ciencia.

Existen a este respecto al menos dos puntos @ &igeces enfrentados y en
ocasiones con virulencia, que reclaman para sigicacion mas coherente,
cuando no la "unica", sobre el proceso de sustémtadno de ellos se apoya
principalmente en el teorema de Bernoulli (bajasidreencima del ala y alta
presiéon debajo del ala) mientras que el otro sa badas leyes de Newton (el
flujo de aire deflectado hacia abajo "downwash'tipae una reaccion hacia
arriba). Ambas explicaciones no son tan incompegibbmo a veces quieren
hacernos creer, y aunque mi conocimiento de leafiss muy limitado, lo que el
sentido comun me dicta después de haber leidoauargos articulos aéspect:
es que posiblemente se trate de puntos de vigiatdss dos formas diferentes
de simplicar un Unico suceso complicado. Aunquerah es excitante excede el
propésito de este "manual”, no obstante a losaagetos en profundizar en el
mismo les recomiendo visitar algunas de las pagingsuestas eanlaces de
interés

Si conviene destacar varias y severas equivocaigsigalmente asociadas con
la explicacion "bernoulliana” respecto a la proddicae sustentacion que
enfrentadas con los hechos y con pruebas realiztndasforman esta
explicacion en un sistema de malentendidos. Patar @onfusiones conviene
contrastar algunos detalles:

Se mantiene a veces, que un ala produce sustentietiido a que la forma del
perfil (curvado por arriba y plano por abajo) oblaj aire que pasa por encima a
recorrer mas distancia que el que pasa por debajeldin de recombinarse con
este en el borde de salida, cosa que solo puedesbatbgicamente, a mayor
velocidad. Resulta atractivo ¢ verdad?.

Esta teoria implica: primero, que es necesariougueerfil tenga diferencia de
curvatura entre su parte superior e inferior (magogitud en la parte superior),
y segundo, que la parcela de aire dividida poedilgecorra este por arriba y
por abajo en el mismo tiempo para encontrarse parta posterior de dicho
perfil. Veamos lo que muestra el mundo real:

« Las fotografias tomadas en tuneles de viento a@edustentadores
revelan que la capa de aire que recorre la paperien (a pesar de la
mayor distancia) lo hace en un tiempo sensiblemaeter que la capa
gue recorre la parte inferior, ademas de que ambaselven a coincidir



en el borde de salida, quedan permanentementadéigidlodo esto se
produce incluso en perfiles planos.

- Envuelo invertido la forma del perfil del ala easrcurvada por abajo
gue por arriba y sin embargo produce sustentacion.

« Algunas alas finas y curvadas tienen la misma tadgror ambos lados
del perfil, como por ejemplo las montadas en algyianeadores o el
usada por los hermanos Wright en su primer aeropkesta era delgada,
muy curvada y algo concava por la parte inferiar.tdéhia diferencia
significativa de curvatura entre la parte supegiorferior y sin embargo
producia sustentacion debido a los mismos pringigie las alas de hoy
en dia.

- Las alas disefiadas para aviones de alta velocidadoplanos
acrobaticos (Pitts, Decathlon) mantienen un psirfiiétrico (misma
curvatura arriba y abajo) y vuelan perfectamemteplyidar que otros
perfiles simétricos (timones, estabilizadores, ¢toperan bajo los
mismos principios aerodindmicos. Es mas, la NASAf@erimentado
exoticos perfes "supercriticos” que son casi planos por argribarvado:
por abajo.

Fig.1.2.4 - El "Flyer” de los Wright.

¢Adonde nos lleva esto?. A que aunque el principiBernoulli es correcto, los
principios resefiados de porqué vuela un avién abdos independientemente
de la simetria o asimetria del perfil y de la d@ifegia de curvatura entre las
superficies superior e inferior. Si la sustentadépendiera Unicamente de la
forma del ala, puesto que esta forma no cambiakwunelo, no habria forma de
variar la sustentacion; el aeroplano solo soparsuipeso a una velocidad
determinada y ademas seria inestable e inconteoldblemos mas adelante
como el piloto regula la sustentacién medianteostrol del angulo de ataque y
la velocidad. De no ser asi, los hermanos Wrightutmeran podido volar, ni se
mantendrian en el aire los aviones de alta veldcida acrobaticos o los
planeadores.

Para terminar, decir que los disefios de alas caswadon diferencia de
curvatura entre la parte superior e inferior resleona razones eminentemente
practicas, pues estos perfiles mejoran la susiéntgdienen mejores
caracteristicas ante la pérdidée( 1.3.9

Sumario:

- Segun Bernoulli, alta velocidad implica baja prasydviceversa.
« Venturi demostré que un fluido al pasar por unesstamiento es
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acelerado.

A una fuerza de accion se le opone otra de readgdgual intensidad
pero de sentido contrario, dice la 32 Ley del Magimto de Newton.

Un ala es muy efectiva cambiando la velocidad olel al que fluye por
encima es acelerado mientras que el que fluye gimajd es retardado;
incluso aunque el que pase por arriba tenga unncamas largo,
alcanzara el borde de salida antes que el queppasdajo.

La disminucion de presion por encima del ala eshmugas pronunciac
gue el aumento de presion por debajo de la misma.

Cada parcela de aire sufre un cambio temporal eelsaidad al ser
incidida por el ala; al alcanzar el borde de sakxhalera a recuperar la
velocidad del aire libre.

Un ala moviéndose a través del aire produce ua @ingulatorio
proporcional al angulo de ataque y la velocidad g incide sobre este
aire. Este flujo circulatorio es mas rapido popdate superior que por la
inferior del ala. La diferente velocidad produckedinte presion y esta
presion diferencial produce sustentacion.

La deflexion hacia abajo del flujo de aire en eideode salida del ala,
produce una fuerza de reaccion hacia arriba quiiéangenera
sustentacion.

Es deseable, pero no imprescindible, que la paper®or del ala sea m
curvada que la parte inferior.

Mas exactamente el teorema de Bernoulli dice: "Goaam un fluido ideal se produce una
corriente estacionaria, a lo largo de la lineaatdente se produce la ecuacipr dgh +
1/2dv2 = constantesiendop la presién en el punto consideradda densidad del fluida la
aceleracion de la gravedddla altura respecto a un nivel de referencia coentodos los
puntos del fluido y la velocidad del mismo".



PRINCIPIOS BASICOS

1.3 FUERZAS QUE ACTUAN EN VUELO.

Sobre un aeroplano en vuelo actian una serie deafijdavorables unas y desfavorables otras,
siendo una tarea primordial del piloto ejercer margobre ellas para mantener un vuelo seguro
y eficiente

Aunqgue los expertos siguen debatiendo e investmaaldre aerodinamica, a nuestro nivel solo
necesitamos conocer algunos conceptos fundamergaieezando por las fuerzas que afectan
al vuelo y sus efectos.

De todas las fuerzas que actuan sobre un aeroptewoelo, las basicas y principales porque
afectan a todas las maniobras son cuatistentacidrpesq empujey resistenciaEstas cuatro
fuerzas actlan en pares; la sustentacion es o@lgsao, y el empuje o traccién a la
resistencia.

Un aeroplano, como cualquier otro objeto,
se mantiene estéatico en el suelo debido a la
accién de dos fuerzas: su peso, debido a la

gravedad, que lo mantiene en el suelo, y la . ,
Sustentacidn

inercia o resistencia al avance que lo T

mantiene parado. Para que este aeroplal Traccifn 1_(_ - /;*:;.

vuele sera necesario contrarrestar el efe! Kf‘; - If:—‘J.—_-_.. 4] Resistencia
de estas dos fuerzas negativas, peso y v = T

resistencia, mediante otras dos fuerzas
positivas de sentido contrario, sustentaci
y empuje respeivamente. Asi, el empuje
ha de superar la resistencia que opone el
avion a avanzar, y la sustentacion superar el
peso del avion manteniéndolo en el aire.

Peso

Fig.1.3.1 - Fuerzas que actuan en vuelo.

1.3.1 Sustentacion.

Es la fuerza desarrollada por un perfil aerodinéamioviéndose en el aire, ejercida de abajo
arriba, y cuya direccion es perpendicular al viestativo y a la envergadura del avion (no
necesariamente perpendiculares al horizonte). &8e sepresentar con la letradel inglés Lift
= Sustentacion.

Sustentacidn

Sustentacion

|'I

t
——, 5

Wiento relativo 1 i
Fig.1.3.2 - Perpendicularidad de la sustentacion.

Anteriormente hemos visto las leyes aerodindmicaseplican la sustentacion; ahora vere
con detalle cuales son los factores que afectamrmasima, dando entrada de paso a algunos
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conceptos nuevos.

Actitud del avion. Este término se refiere a la orientacion o refgeeangular de losjes
longitudinal y transversal del avion con respettoogizonte, y se especifica en términos de:
posicion de morro (pitch) y posicion de las alanl); p.ejemplo: el avion esta volando con 5°
de morro arriba y 15° de alabeo a la izquierda.

Trayectoria de vuelc. Es la direccion
seguida por el perfil aerodindmico durante
su desplazamiento en el aire; es decir e< la

trayectoria que siguen las alas y por tar Trayectoria de we.{,|
el avion. — .
—— ! o Ve-,
—_— . ri_,-';f‘j —m =
. . . . Viento relat — — —
Viento relativo. Es el flujo de aire que ~ 2SmereEtve = rj‘b.B 7
s I — M =
produce el avion al desplazarse. El vier L
relativo es paralelo a la trayectoria de Actitud del avidn

vuelo y de direccion opuesta. Su veloci . . .
. . Fig.1.3.3 - Trayectoria de vuelo y viento relativo.
es la relativa del avion con respecto a la

velocidad de la masa de aire en que es
mueve(l)

Es importante destacar que no debe asociarseyétoaia de vuelo, ni por tanto el viento
relativo, con la actitud de morro del avién; pamplo, una trayectoria de vuelo recto y
nivelado puede llevar aparejada una actitud deoriggramente elevadéd.1.3.6).

Angulo de incidencia.El angulo de incidencia es el angulo agudo forngatda cuerda del a
con respecto al eje longitudinal del avion. Esguémes fijo, pues responde a consideraciones
de disefio y no es modificable por el pil2y(3)

LA . Cuerda del ala
- —— —
——— - . ' e

B & Angulo de .
& ||-.c?due.-.c.a Eje longitudinal
del avidn

Fig.1.3.4. - Angulo de incidencia.

Angulo de ataque.El angulo de ataque es el angulo agudo formadtapmrerda del ala y la
direccién del viento relativo. Este angulo es \@eapues depende de la direccion del viento
relativo y de la posicion de las alas con respa@ste, ambos extremos controlados por el
piloto. Es conveniente tener muy claro el concegténgulo de ataque pues el vuelo esta
directa y estrechamente relacionado con el mismo.

Ilnﬂ - .
3 —

yiento relative

Fig.1.3.5 - Angulo de atague y viento relativo.
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Es importante notar, tal como muestra la fig.1.§ug el angulo de ataque se mide respecto al
viento relativo y no en relacion a la linea delibamte. En la parte de la izquierda el avion
mantiene una trayectoria horizontal (el vientotretatambién lo es) con diferentes angulos de
ataque (5°y 10°); a la derecha y arriba, el améntiene una trayectoria ascendente con un
angulo de ataque de 5°, mientras que a la dereabajg la trayectoria es descendente también
con un angulo de ataque de 5°dB&a importancia de este concepto, se profundizd mismc

en elcapitulo 1.7

En la fig.1.3.6 se muestran distintas fases deviéman vuelo, en cada una de las cuales
podemos apreciar de una manera gréfica los corxdpfmidos: la trayectoria; el viento
relativo, paralelo y de direccion opuesta a ladctgria, y la sustentacion, perpendicular al
viento relativo.

\; - 3

....... AL = Trayectoria —

Sustentacidn

Viento relativo

Fig.1.3.6 - La sustentacion es perpendicular al viento relativo, que es paralelo y opueas!

Si se fija en la figura anterior, notara que los daiones de la izquierd@nen la misma actitu
y sin embargo distinta trayectoria (y naturalmedifrente direccion de viento relativc
sustentacion). El angulo de ataque del avion garie superior es moderado mientras que
la parte inferior tiene un valor elevado. Por canlios dos aviones de la izquierda tienen la
misma trayectoria y sin embargo su actitud y andelataque son diferentes.

1.3.2 Factores que afectan a la sustentacion.

La forma del perfil del ala. Hasta cierto limitepayor curvatura del perfil mayor diferencia de
velocidad entre las superficies superior e infaiigrala y por tanto mayor diferencia de
presion, o lo que es igual mayor fuerza de susteEmaNo obstante no hay que confundirse
pensando que es necesario que el ala sea curviadaipa y plana o concava por abajo para
producir sustentacion, pues un ala con un penrfiegiico también la produce. Lo que ocurre es
que un ala ligeramente curvada entra en pérdidac@mgulo de ataque mucho mayor que un
ala simétrica, lo que significa que tanto su caéefiie de sustentacibn como su resistencia a la
pérdida son mayores.

La curvatura de un ala tipica moderna es solo d&ai un 2%. La razon por la cual no se
hace més curvada, es que un incremento de esttw@vequeriria una superficie inferior
cbéncava, lo cual ofrece dificultades de construtdiftra razon, es que una gran curvatura solo
es realmente beneficiosa en velocidades cercdagseadida (despegue y aterrizaje), y para
tener mas sustentacion en esos momentos es stdicmmextender Id&aps.
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La superficie alar. Cuanto mas grandes sean lasragor sera la superficie sobre la que se
ejerce la fuerza de sustentacién. Pero hay que éeneuenta que perfiles muy curvados o alas
muy grandes incrementan la resistencia del avidfrater mayor superficie enfrentada a la
corriente de aire. En cualquier caso, tanto la focomo la superficie del ala dependen del
criterio del disefiador, que tendra que adoptamampcomiso entre todos los factores segun
convenga a la funcionalidad del avion.

La densidad del aire. Cuanto mayor sea la densidlaaire, mayor es el numero de particulas
por unidad de volumen que cambian velocidad pa@ifiney producen sustentacion (faatiodel
teorema de Bernou)li

La velocidad del viento relativo. A mayor velocidsabre el perfil, mayor es la sustentacion
sustentacion es proporcional al cuadrado de lacidzd (factonv? del teorema de Bernoulli),
siendo por tanto este factor el que comparativaenmidis afecta a la sustentacion.

El &ngulo de ataque. Si se aumenta el angulo deets como si se aumentara la curvatura de
la parte superior del perfil, o sea el estrechataiahflujo de aire, y por tanto la diferencia de
presiones y en consecuencia la sustentacion. Nardbsomo se vera mas adelante, un
excesivo angulo de ataque puede provocar la entrgoiardida

En la fig.1.3.7 se ve de forma general como aumantaeficiente de sustentacion (CL) con el
angulo de ataque hasta llegar al CL maximo, argieticual la sustentacion disminuye con el
angulo de ataque. Los valores y la forma de laacarvla grafica dependeran de cada perfil
concreto.

CL Maximo

Sustentacion (CL)

Angulo de atague

Fig.1.3.7 - Coeficiente de sustentacidn vs. Angulo de ataque.

En resumen, la sustentacién creada por el al&edtincion de:

» El coeficiente aerodinamico (Forma del perfil).

» La superficie alar.

« Ladensidad del aire.

« La velocidad del viento relativo.

« El 4ngulo de ataque.
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La formula correspondiente seriazCL*q*S dondeCL es el coeficiente de sustentacion,
dependiente del tipo de perfil y del angulo de @a¢aq la presion aerodinamica/@dvzsiendod
la densidad y la velocidad del viento relativo)§la superficie alar.

Es obvio que el piloto solo puede tener influemeida sustentacion actuando sobre los factores
velocidad y angulo de ataque, pues el coeficiemtedinamico y la superficie alar estan
predeterminadas por el disefio del avion, y la dexdsiel aire depende del estado de la
atmosfera.

Mas adelante se vera que el avion dispone de dlispsshipersustentadores (flaps y slats) que
accionados por el piloto modifican la curvaturaalaly la superficie alar, pero estos
dispositivos estan disefiados para posibilitar ntaaga baja velocidad (aterrizaje, despegue,
etc.) mas que para aumentar la sustentacion aidattas normales de operacion.

1.3.3 Centro de Presiones.

Se denomina centro de presiones al punto tedricalale Resultarte o
donde se considera aplicada toda la fuerza densasién 2 AR, Do
La figura 1.3.8 muestra un ejemplo de distribuaén 1
presiones sobre un perfil moviendose en el airefetos
tedricos, aunque la presion actla sobre todo 8, zer
considera que toda la fuerza de sustentacion seje
sobre un punto en la linea de la cuerda (resujtante

Fig.1.3.B - Centro de presioneas.

La posicién del centro de presiones se suele dés ée le
cuerda del ala a partir del borde de ataque.

A medda que aumenta o disminuye el angulo de atac

modifica la distribucion de presiones alrededorpaefil, 25% Fil%
desplazandose el centro de presiones, dentro de uno

limites, hacia adelante o atras respectivamente.

El margen de desplazamiento suele estar entré/ely2d

60% de la cuerda, y puesto que afecta a la estatbitie I:

. . Fig.1.3.9 - Limites de desplazamiento
aeronave es conveniente que sea el menor posible. del centro de presiones.

Mediante métodos empiricos se ha demostrado queslalanque se incrementa el &ngulo de
ataque, el Centro de Presiones se desplaza graghtalimcia adelante. En un punto mas alla
del angulo de ataque para vuelo ordinario, comiammaverse hacia atras de nuevo; cuando
llega a un punto lo suficientemente atras, el mdelavidén cae porque el ala estgpéndida

1.3.4 Peso.

El peso es la fuerza de atraccion gravitatoriaesabrcuerpo, siendo su direccion perpendicular
a la superficie de la tierra, su sentido hacia@hagu intensidad proporcional a la masa de
dicho cuerpo. Esta fuerza es la que atrae al dadéia la tierra y ha de ser contrarrestada por la
fuerza de sustentacion para mantener al avion aineel
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= b= b
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Fig.1.3.10 - Direccion y sentido del peso.

Dependiendo de sus caracteristicas, cada avi@ tiepeso maximo que no debe ser
sobrepasado, estudiandose en un capitulo postér®icomo debe efectuarse la carga de un
avion para no exceder sus limitaciones.

1.3.5 Centro de Gravedad.

Es el punto donde se considera ejercida toda tadude
gravedad, es decir el peso. El C.G es el punt@abate di %

b1
i i i A Centro de
manerg que si se pudiera colgar el avion 'por.esm)pu : rovedad
especifico este quedaria en perfecto equilibri@vigin | 7

realiza todos sus movimientos pivotando sobre @l C. \?_‘_4#__.__-:?
rh

La situacion del centro de gravedad respecto dgtcee
presiones tiene una importancia enorme en la édebly  Fig.1.3.11 - Centro de gravedad
controlabilidad del aviornMer 1.6.5.

1.3.6 Resistencia.

La resistencia es la fuerza que impide o retardaogimiento de un aeroplano. La resistencia
actla de forma paralela y en la misma direccionefjwesnto relativo, aunque también
podriamos afirmar que la resistencia es paraldadireccién opuesta a la trayectoria.

B UL, S
! ziskencia — g relativa
o - — | ol
" — =0 — 5 i
e~ v Trayeckoria

Fig.1.3.12 - Direccion ¥ sentido de la resistencia.

Desde un punto de vista aerodinamico, cuando useadesplaza a través del aire hay dos tipos
de resistencia: (a) resistencia debida a la fiicdigl aire sobre la superficie del ala, y (b)
resistencia por la presion del propio aire oporoéedal movimiento de un objeto en su seno.
La resistencia por friccidn es proporcional a kcesidad, que en el aire es muy baja, de m
que la mayoria de las veces esta resistencia egfi@gomparada con la producida por la
presion, mientras que la resistencia debida agsigm depende de la densidad de la masa de
aire.

Ambas resistencias crean una fuerza proporcioréakal sobre la que actian y al cuadrado
velocidad. Una parte de la resistencia por pregi@produce un ala depende de la cantidad de
sustentacion producida; a esta parte se le denamsisencia inducida, denominandose
resistencia parasita a la suma del resto de neciate

La formula de la resistencia (en ingles "drageiéa misma forma que la de la sustentacion:
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D=CD*q*S dondeCD es el coeficiente de resistencia, dependientgptetie perfil y del
angulo de ataquej la presion aerodinamica/@dv2siendod la densidad y la velocidad del
viento relativo) yS la superficie alar.

La resistencia total del avion es pues la sumaoddipos de resistencia: la resistencia inducida
y la resistencia parasi

Resistencia inducidala resistencia inducida, indeseada pero inevitasi@n producto de la
sustentacion, y se incrementa en proporcion diddtecremento del angulo de ataque.

Al encontrarse en la parte posterior del ala laieote de aire que fluye por arriba con la que
fluye por debajo, la mayor velocidad de la pringgfiecta hacia abajo a la segunda haciendo
variar ligeramente el viento relativo, y este earea una resistencia. Este efecto es mas
acusado en el extremo del ala, pues el aire gye flar debajo encuentra una via de escape
hacia arriba donde hay menor presion, pero la maslocidad del aire fluyendo por arriba
deflecta esa corriente hacia abajo produciéndassteacia adicional. Este movimiento de
remolino crea vortices que absorben energia déhavi

Fig.1.3.13 - Deflexion del flujo de aire.

Representadas de forma grafica la sustentaciomegistencia, la fuerza aerodinamica se
descompone en dos fuerzas: una aprovechable éatsesdn y otra no deseada pero inevitable
de resistencia (fig.1.3.14).

Fuerza de
— .S
sustentacion

Cormponente
vertical de la
sustertacidn

— | Reszistencia
—_— inducida
Flujo de aire K‘_ ]
_p._.___\__\_ O E
Certro de Presionas '“::.E:_ —
s

Fig.1.3.14 - Resistencia inducida.

De la explicacién dada se deduce claramente g@siktencia inducida aumenta a medida que
aumenta el angulo de ataque. Pero si para maréemsma sustentacion ponemos mas
velocidad y menos angulo de ataque, la resistémdiecida sera menor, de lo cual deducimos
que la resistencia inducida disminuye con el aumdatvelocidad. La figura 1.3.15 nos
muestra la relacion entre la resistencia indud&deelocidad, y el angulo de ataque.
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Fig.1.3.15 - ¥aracion de la resistencia inducida
con la velocidad ¥ el angulo de atagque.

En la resistencia inducida también tiene influeteiforma de las alas; un ala alargada y
estrecha tiene menos resistencia inducida queaurpdia y anchdfig.1.4.2)

Resistencia parasitaEs la producida por las demas resistencias noioekdas con la
sustentacion, como son: resistencia al avancesdealdées del avion que sobresalen (fuselaje,
tren de aterrizaje no retractil, antenas de ram); entorpecimiento del flujo del aire en alas
sucias por impacto de insectos o con formaciéniee;rozamiento o friccion superficial con
el aire; interferencia del flujo de aire a lo ladg fuselaje con el flujo de las alas; el flujo de
aire canalizado al compartimento del motor pandgesfarlo (que puede suponer en algunos
aeroplanos cerca del 30% de la resistencia tetal), También, la superficie total del ala 'y la
forma de esta afecta a la resistencia parasitataumas alargada presenta mayor superficie al
viento, y por ello mayor resistencia parasita, guala mas corta. Logicamente, cuanto mayor
sea la velocidad mayor seré el efecto de la resist@arasita: la resistencia parasita aumenta
con la velocidad.

Resistencia
parasita

Reszistencia

Velocidad

Fig.1.3.16 - Resistencia parasita vs. Yelocidad.

Si la resistencia inducida es un producto de leeatecion, y en la resistencia parasita tienen
influencia la superficie alar y la forma del ala,abvio que practicamente todos los factores
afectan a la sustentacion afectan en mayor o rmeadida a la resistencia.

1.3.7 Control del piloto sobre la resistencia.

La resistencia inducida depende del angulo de atdpr lo tanto el piloto puede reducir la
resistencia inducida si para lograr mas sustemao@ementa la velocidad en vez de
incrementar el angulo de ataque. A mayor velocidador resistencia induciddig.1.3.15)

El peso influye de forma indirecta en esta restepuesto que a mas peso mas sustentacion
se necesita y por tanto mayor angulo de ataquenpamgener la misma velocidad.
Disminuyendo el peso disminuye la resistencia itiuc

Por el contrario, la resistencia parasita se inergencon la velocidad del avi@iig.1.3.16) La
Unica forma que tiene el piloto para disminuirlaagsnorar la velocidad, por que en lo demas,
esta resistencia depende sobre todo del disefavidel y el piloto no dispone apenas de
capacidad de accion para modificarla (mantenealeslimpias, impedir la formacion de hielo
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en las mismas, ...).

Si con el aumento de velocidad disminuye la rasiséeinducida y se incrementa la resistencia

parasita, tiene que haber un punto en que la serambas (resistencia total) sea el menor

posible. Este punto de velocidad viene tabuladepftabricante en el manual del avién.
Resistencia total

Minirna f
resistencia ';‘

Resistencia
parasita

Resistencia
,'”f:;:
<

Resistencia
- === ewinducida

velocidad i

Fig.1.3.17 - Resistencia total

A baja velocidad la mayoria de la resistencia éaditla, debido al incremento del &ngulo de
ataque para producir suficiente sustentacion ggrertar el peso del avion. A medida que la
velocidad sigue bajando, la resistencia inducidagementa rapidamente y la resistencia
parasita apenas tiene influencia.

Por el contrario, a alta velocidad la resisteneiggita es la dominante mientras que la inducida
es irrelevante.

Resumiendo:
« A mayor velocidad menor resistencia inducida.
« A mayor angulo de ataque mayor resistencia inducida

« A mayor velocidad mayor resistencia parasita.

1.3.8 Empuje o traccion.

Para vencer la inercia del avion parado, aceleearla carrera de despegue o en vuelo,
mantener una tasa de ascenso adecuada, vencasianea al avance, etc... se necesita una
fuerza: el empuje o traccion.

Esta fuerza se obtiene acelerando una masa de @it velocidad mayor que la del aeroplano.
La reaccién, de igual intensidad pero de sentidmsio 82 ley del movimiento de Newthn
mueve el avion hacia adelante. En avioneléddiee la fuerza de propulsion la genera la
rotacion de la hélice, movida por el motor (convenal o turbina); en reactores, la propulsién
se logra por la expulsion violenta de los gasesnqaes por laurbina

Esta fuerza se ejerce en la misma direccidén adaagunta el eje del sistema propulsor, que
suele ser mas o menos paralela al eje longitudedavion.

)—--"‘_'_Ffj___-“t_'-'..___.pEn'puje
—allll A

g%\ *—— \ierto rE!-EI‘tI'.'D
Trayectaria

Fig.1.3.18 - Direccion ¥ sentido de empuje.
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Es obvio que el factor principal que influye eradsierza es la potencia del motor, pero hay
otros elementos que también influyen como puedeladgerma y tamafio de la hélice, octanaje
del combustible, densidad del aire, etc. Se hablaotencia en C.V. en motores
convencionales, y de kilos o libras de empuje antozes.

Puesto que potencia es equivalente a energia dude tiempo, a mayor potencia mayor
capacidad de aceleracién.

La potencia es el factor mas importante a la herdederminar la tasa de ascenso de un avion.
De hecho la tasa maxima de ascenso de un avitstéostacionada con la sustentacion sino
con la potencia disponible descontada la necegaramantener un vuelo niveladey 5.5.

Notas:

Estas cuatro fuerzas estan definidas respects aittemas de coordenadas diferentes: la
sustentacion y la resistencia estan definidaslaniéa al viento relativo; el peso (gravedad)
respecto al centro de la tierra, y el empuje cepaeto a la orientacion del aeroplano. Esta
situacion puede verse un poco mas complicada pqauejemplo el empuje y la resistencia
tienen componentes verticales que se oponen al mésiotras la sustentacion tiene un
componente horizontal.

Se puede pensar que las cuatro fuerzas estandasfite una manera anarquica, pero los
conceptos y sus definiciones son los que son y asleon correctos. Hay mucha historia e
investigacion sobre ellos, y son muy importanteanalizar situaciones complejas.

Pero no hay que alarmarse, dado que estos condmspi®s una importancia relativa. En vuelo
ordinario (no acrobatico) exceptuando los girosiuiso en ascensos y descensos, los angulos
son generalmente pequefos, de manera que el eegpapeoximadamente horizontal, y los
vientos relativos difieren de la horizontal solousiws pocos grados, de forma que la resistencia
es aproximadamente horizontal y la sustentaciGeoeara la vertical.

Simplificando: en vuelo recto y nivelado a velocdd@nstante las fuerzas que actdan hacia
abajo se compensan con las que actlan hacia arifdmgue actian hacia delante se equilibran
con las que actuan hacia atras. Esto es ciertalsglen como se calculen las contribuciones
individuales de la sustentacion, el peso, la resi$a y el empuje. Si una de estas fuerzas
basicas cambia de magnitud haciendose mayor aqupibsta, el avion se moveré en la
direccion de la fuerza mayor hasta un punto erequieas estén de nuevo en equilibrio.

Por supuesto que la manera en que las fuerzasrgEensan se refiere a un avion en vuelo;
puede haber otros sistemas en que las fuerzasngeneen de forma diferente: por ejemplo, el
peso de un avion de despegue vertical duranten#obra de toma de tierra no convencisal
compensa con el empuje del motor.

Pequefias paradojas: En un ascenso a baja velgcidadha potencia la sustentacion es menor
que el peso pero el empuje soporta parte de diebo. fuena raro ¢ verdad? pero es
técnicamente cierto. En un descenso a alta velbgidieja potencia, la sustentacion de nuevo
es menor que el peso, pero en este caso la resisemta soportando parte del peso.

Estas paradojas son puros tecnicismos consecwtaa definiciones de las cuatro fuerzas,
pero no tienen ningln impacto en la técnica ddgéo
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Sumario:

« Las cuatro fuerzas que acttan en vuelo son susi@mt@peso, empuje y resistencia.
Sustentacién y empuje son favorables y opuestas delsfavorables peso y resistencia.

« Generalizando, sustentacion y peso son de compoweritcal en tanto empuje y
resistencia son de componente horizontal.

« La sustentacion es perpendicular al viento relativo

« Aungue la sustentacion depende de varios factoeprimordiales son angulo de
ataque y velocidad.

» El coeficientede sustentacion es proporcional al angulo de atiagsta el CL maximo
partir del cual comienza a disminuir.

« Tebricamente, el centro de presiones es el puht@laldonde se supone ejercida la
sustentacion, y el centro de gravedad es el puntdalse concentra todo el peso del
avion. La posicion de uno respecto del otro tieme gran importancia segin veremos
en capitulos posteriores.

» El peso es siempre perpendicular al centro dedad.i

« Laresistencia es paralela y de la misma direagi@nel viento relativo. Asimismo es
paralela y de direccion opuesta a la trayectoria.

« Laresistencia inducida es directamente proporti@r@angulo de ataque e inversam
proporcional al cuadrado de la velocidad.

» Laresistencia parasita es directamente proporcidraiadrado de la velocidad.
« Latraccion o empuje se ejerce en la misma direcgi® el eje de propulsion.

« Potencia es energia por unidad de tiempo; a majtenpia mayor capacidad de
aceleracion.

- Latasa de ascenso depende de la potencia dispaigibtontada la necesaria para
mantener un vuelo nivelado.

(1).En el apartado dedicado a la resistencia (1.3.8¢seque debido a la resistencia inducida
no es exactamente paralelo.

(2).La extension délapspor el piloto produce un cambio en la curvaturaatkey por
afadidura en el angulo de incidencia.

(3).Algunos aviones militares montan alas que permiggiar el angulo de incidencia: alas de
incidencia variable.
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PRINCIPIOS BASICOS

1.4 ESTRUCTURA DEL AVION.

En los capitulos anteriores se han descrito algaspsctos del mundo en que se mueve
el avidn (la atmdsfera), las leyes que explicaruelo, las fuerzas que actiian sobre un
avion en vuelo, etc.

En este capitulo se especifican de una forma geteakes son los componentes
estructurales de un avién y su nomenclatura, pdoiespecial énfasis en su elemento
distintivo: las alas.

1.4.1 Generalidades.

Fuselaje Del francés "fuselé" que significa "ahusado"”, seainina fuselaje al cuerpo
principal de la estructura del avion, cuya fungadimcipal es la de dar cabida a la
tripulacion, a los pasajeros y a la carga, adera&ed/ir de soporte principal r@sto de
los componentes.

El disefio del fuselaje ademas de atender a estefes, debe proporcionar un
rendimiento aceptable al propdsito a que se destiagion. Los fuselajes que ofrecen
una menor resistencia aerodinamica son los de&Gecitular, eliptica u oval, y de
forma alargada y ahusada.

Alas. Son el elemento primordial de cualquier aeropl&moellas es donde se originan
las fuerzas que hacen posible el vuelo. En su dlisefiienen en cuenta numerosos
aspectos: peso maximo a soportar, resistenciasagiase comportamiento en la
pérdida, etc.. o sea, todos aquellos factores qpmorionen el rendimiento 6ptimo
para compaginar la mejor velocidad con el mayarale y el menor consumo de
combustible posibles.

Superficies de mando vy contral
Son las superficies movibles
situadas en las alas y en los
empenajes de cola, las cuales Estabilizadgres
respondiendo a los movimientos «
los mandos existentes en la cabir
provocan el movimiento del avior s
sobre cualquiera de sus ejes

Fuselzje

Supetficies de
rrando v cortral

(transversal, longitudinal y iy T g

vertical). También entran en este

grupo otras superficies secundari SNTren de.

cuya funcion es la de proporcione aterrizaje

mejoras adicionales relacionadas Fig.1.4.1 - Estructura genérica del avién.

generalmente con la sustentacion
(flaps, slats, aerofrenos, etc...).
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Sistema estabilizado. Esta
compuesto en general por un
estabilizador vertical y otro
horizontal. Como sus propios
nombres indican, su mision es la de
contribuir a la estabilidad del avion
sobre sus ejes vertical y horizontal.

Tren de aterrizaje. Tiene como misién amortiguar el impacto del &aje y permitir
la rodadura y movimiento del avion en tierra. Pueddijgeo retractil, y de triciclo (do
ruedas principales y una de morro) o patin de (©caa ruedas principales y un patin o
rueda en la cola). Hay trenes adaptados a la feevepatines) y al agua (con
flotadores).

Grupo motopropulsor. Encargado de proporcionar la potencia necesar& par
contrarrestar las resistencias del aparato, tant@ea como en vuelo, impulsar a las
alas y que estas produzcan sustentacion, y paralfiara aportar la aceleraciéon
necesaria en cualquier momento.

Este grupo puede estar constituido por uno o masres) motores que pueden ser de
piston, de reaccion, turbopropulsores, etc. Detitreste grupo se incluyen las hélices,
que pueden tener distintos tamarfios, formas y nudepalas.

Sistemas auxiliaresResto de sistemas destinados a ayudar al funcientonde los
elementos anteriores o bien para proporcionar m@®Kt 0 mejor gobierno de la
aeronave. Podemos mencionar por ejemplo, el sistaméulico, el eléctrico,
presurizacion, alimentacion de combustible, etc.

1.4.2 Las alas.

Los pioneros de la aviacion tratando de emulavelorde las aves, construyeron todo
tipo de artefactos dotados de alas articuladagygneraban corrientes de aire. Solo
cuando se construyeron maquinas con alas fijasupeaban el aire en vez de
generarlo, fue posible el vuelo de maquinas maadassque el aire. Aunque veremos
que hay alas de todos los tipos y formas, todades®® a los mismos principios
explicados con anterioridad.

Por ser la parte mas importante de un aeroplarmw gllw quiza la mas estudiada, es
posiblemente también la que mas terminologia engaeg distinguir las distintas
partes de la misma. A continuacién se detallatestainologia (fig.1.4.2).

Perfil. Es la forma de la seccion del ala, es decir lovguEmos si cortaramos esta
transversalmente "como en rodajas”. Salvo en el daslas rectangulares en que tc
los perfiles ("rodajas") son iguales, lo habituabee los perfiles que componen un ala
sean diferentes; se van haciendo mas pequefoeyghest hacia los extremos del ala.

Borde de ataque Es el borde delantero del ala, o sea la lineaugada parte anterior

de todos los perfiles que forman el ala; o dichotda forma: la parte del ala que
primero toma contacto con el flujo de aire.
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Borde de salida Es el borde posterior del ala, es decir la lineawne la parte
posterior de todos los perfiles del ala; o dich@tla forma: la parte del ala por donde
el flujo de aire perturbado por el ala retorna edaiente libre.

Extrados. Parte superior del ala comprendida entre los Isaldeataque y salida.
Intrados. Parte inferior del ala comprendida entre los b®dkeataque y salida.
Espesor.Distancia maxima entre el extrados y el intrados.

Cuerda. Es la linea recta imaginaria trazada entre loddsde ataque y de salida de
cada perfil.

Cuerda media.Como los perfiles del ala no suelen ser iguales gue van
disminuyendo hacia los extremos, lo mismo suceddaouerda de cada unmrRantc
al tener cada perfil una cuerda distinta, lo noresahablar de cuerda media.

Linea del 25% de la cuerdalLinea imaginaria que se obtendria al unir todoplogos
situados a una distancia del 25% de la longitulh deierda de cada perfil, distancia
medida comenzando por el borde de ataque.

Curvatura. Del ala desde el borde de ataque al de salidaa@uavsuperior se refier
la de la superficie superior (extrados); inferida @e la superficie inferior (intrados), y
curvatura media a la equidistante a ambas supEsfidiunque se puede dar en cifra
absoluta, lo normal es que se exprese en % destdau

Superficie alar. Superficie total correspondiente a las alas.

Envergadura. Distancia entre los dos extremos de las alassiRgrle geometria, si
multiplicamos la envergadura por la cuerda medmen®s obtener la superficie alar.

Alargamiento. Cociente entre la envergadura y la cuerda media. dato nos dice la
relacion existente entre la longitud y la anchwebata (Envergadura/Cuerda media).
Por ejemplo; si este cociente fuera 1 estariamigsiamala cuadrada de igual longitud
gue anchura. Obviamente a medida que este val@csemas elevado el ala es mas
larga y estrecha.

Este cociente afecta a la resistencia inducidawahed quea mayor alargamiento mer
resistencia inducida

Las alas cortas y anchas son faciles de constrauyyresistentes pero generan mucha
resistencia; por el contrario las alas alargadestngchas generan poca resistencia pero
son dificiles de construir y presentan probleméasiesirales. Normalmente el
alargamiento suele estar comprendido entre 5:113. 10
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L 12
1 - Borde de ataque. J

2 - Borde de salida,

3 - Intrados,

4 - Extrador Mayor alargarrienta,

5 - Espesor. Menoar resistencia inducida,
& - Cuerda,

F - Curvatura superior

2 - Curwatura inferion

2 - Curvatura rmedia,
10 - Limea 25% de la cuerda,
11 - Cuerda rmedia,
12 - Enwergadura,

-

Menor alargarnierta,
Mayor resistencia inducida,

Superficie alar=Cuerda media*Er

Ervergadura

Alargarrierio= Cuerda redi

Fig.1.4.2 - Terminologia general de los elementos del ala.

Flecha.Angulo que forman las alas (mas concretamenieda ldel 25% de la cuerda)
respecto del eje transversal del avion. La flearedp ser positiva (extremos de las alas
orientados hacia atras respecto a la raiz o ercaste es lo habitual), neutra, o nege
(extremos adelantados). Para tener una idea mi&sag@Eongamos nuestros brazos en
cruz como si fueran unas alas; en esta posicidenifiecha nula, si los echamos hacia
atras tienen flecha positiva, y si los echamosahdelante tienen flecha negativa.

( » Lr_; C\'\

A~ = I

Flecha neltra Flecha positiva Flecha negativa

Fig.1.4.3 - Flecha dd ala.

Diedro. Visto el avidn de frente, &ngulo en forma de "Wédorman las alas con
respecto al horizonte.

El angulo diedro puede ser positivo, neutro, o tiegaVolviendo a nuestros brazos en
cruz, en posicion normal tenemos diedro neutrmsssubimos tienen diedro positivo y
si los bajamos tienen diedro negativo.

— e — G G

Diedra postiva Diedro neutro Cigdra necgativo

Fig.1.4.4 - Angulos diedros.

Forma. Las alas pueden tener las formas mas variadascledhdose hacia los
extremos (tapered) o recta (straight), en la ghetdorde de ataque (leading) o del
borde de salida (trailing), o cualquier combinadi@nestas; en forma de delta, en
flecha, etc. Si la velocidad es el factor principed ala "tapered" es mas eficiente que
una rectangular (straight) porque produce menadsteesia; pero un ala "tapered" tiene
peores caracteristicas en la pérdida salvo quatergidon(angulo de incidencia
decreciente hacia el borde del ala).
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Straight leading Tapered leading Straight leading

Straight trailing Straight trailing Tapered trailing #laz sernitapered #laz en f

Fig.1.4.5 - Algunas formas de las alas.

Segun la colocacion de las alas en el fuselajegJvmses son de plano alto, plano
medio, o plano bajo. Asimismo, segun el nUmeroategpde alas, los aviones son
monoplanos, biplanos, triplanos, etc.

También se distinguen alas de geometria fija @a gnayoria), de geometria variable
(que pueden variar su flecha), y alas de incidevanieble (Que pueden variar su ang
deincidencig. Estos dos ultimos tipos son de aplicacion cadusiva en aviones
militares.

Las alas pueden estar fijadas al fuselaje medmantgantes y voladizos, con ayuda de
cables, o estar fijadas sin montantes externogudiaade cables (alas cantilever,
también llamadas "ala en voladizo" o "ala en mei3ul

Plana bajo Plano alta
Ala cartilever #Ala con rrontantes

Fig.1.4.6 - Colocacion ¥ sujeccion al fuselaje.

Notas.

Como es natural, a medida que han ido pasandditsslas disefios de las alas han ido
sufriendo modificaciones, para adaptarse a huexessidades. Las alas de aeroplanos
antiguos tenian el extrados ligeramente curvadantrados practicamente plano, con
el maximo espesor en el primer tercio de la cuezda;el tiempo, ambas superficies,
intrados y extrados, experimentaron cambios emstatura en mayor o menor medida
y el punto de méximo espesor se fué desplazanda &és. Actualmente, los aviones
suelen montar alas di@jo laminar. Los aviones supersonicos han sufrido cambios
muchos mas drasticos en los perfiles del ala, algurcluso perdiendo la tipica forma
redondeada, y sus perfiles se han hecho simétricos.

En los disefios de las alas hay invertido muchogtede investigacion, de pruebas y
errores, pero no existe el ala ideal. Las alasada eeroplano son producto de un
compromiso de los disefiadores con las posibles ioagibnes de factores (forma,
longitud, colocacion, etc.). Ademas de adaptatas aaracteristicas, cualidades y uso
para el que se disefa el aeroplano, su disefi@fasiés o menos sensibles a las
pérdidas, a la amortiguacion de rafagas de vienkm estabilidad/inestabilidad, etc.
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Sumario:

« Como en cualquier otro aparato, cada uno de losegltos estructurales de un
avion estéa disefiado con la vista puesta en el stimjde forma que este cumpla
con la mayor eficiencia posible el objetivo parawl se construye.

- Los fuselajes de seccion circular, eliptica u oyale forma alargada y ahusada
ofrecen menor resistencia.

« Las alas son el elemento primordial del avién, mresllas es donde se genera
la fuerza de sustentacion.

+ No existe el ala perfecta.

« El alargamiento del ala suele estar comprendide&ni y 10:1. A mayor
alargamiento menor resistencia inducida.

« Hay una amplia panoplia de formas y disposiciorelas alas en un aeroplano.

+ Las superficies de mando y control nos permiteigidia trayectoria de vuelo.
Se mueven mediante los mandos correspondient@scabiha.

« El sistema estabilizador estd compuesto generadntlentin estabilizador
horizontal y otro vertical.

« Ademas de posibilitar el movimiento y rodaduraailabn, el tren de aterrizaje
amortigua el contacto del avion con el suelo derasta maniobra.

« El grupo motopropulsor esta constituido por uno&s motores, de hélice, de
reaccion, turbopropulsores, y en su caso las Islgquee tienen distintos
tamafos, formas, y nimero de palas.

+ Los sistemas de alimentacién de combustible, &éc¢fpresurizacion,
hidraulico, etc. componen el grupo de sistemasidmades.
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PRINCIPIOS BASICOS

1.5 SUPERFICIES DE MANDO Y CONTROL.

Ademas de que un avion vuele, es necesario quewstese efectie bajo control del
piloto; que el avion se mueva respondiendo a slsnas. Los primeros pioneros de la
aviacion estaban tan preocupados por elevar sugyas que no prestaban mucha
atencion a este hecho; por suerte para ellos ragtggieron suficientemente alto y
rapido como para provocar o provocarse males mayore

Una de las contribuciones de los hermanos Wrighefisistema de control del avion
sobre sus tres ejes; su Flyer disponia de tim@rafendidad, timén de direccién, y de
un sistema de torsion de las alas que produciat®a

Por otro lado, es de gran interés contar con dithpas que, a voluntad del piloto,
aporten sustentacion adicional (o no-sustenta¢amijtando la realizacion de ciertas
maniobras.

Para lograr una u otra funcionalidad se empleaarfigjes aerodinamicas,
denominandose primarias a las que proporcionamatgnsecundarias a las que
modifican la sustentacion.

Las superficies de mando y control modifican labderamica del avién provocando un
desequilibrio de fuerzas, una o més de ellas cand#anagnitud. Este desequilibrio.
lo que hace que el avion se mueva sobre uno o engissdejes, incremente la
sustentacion, o aumente la resistencia.

1.5.1 Ejes del avion.

Se trata de rectas imaginarias e ideales trazatias sl avion. Su denominacion y los
movimientos que se realizan alrededor de ellodaosriguientes:

Eje longitudinal. Es el eje imaginario que va desde el morro hastalka del avion. El
movimiento alrededor de este eje (levantar un ajlanolo la otra) se denomiakbeo

(en ingles "roll"). Tambiénesle denomina eje de alabeo, nombre que parec®giés
pues cuando se hace referencia a la estabilidad sete eje, es menos confuso hablar
de estabilidad de alabeo que de estabilidad "teanal’.

Eje transversal o lateral.Eje tramoversal
imaginario que va desde el
extremo de un ala al extremo de
otra. El movimiento alrededor de
este eje (morro arriba 0 morro
abajo) se denominaabeceo
("pitch" en ingles). También
denominado eje de cabeceo, po
las mismas razones que en el ce
anterior.

Guifiada

Ej=
longitudinal

Eje vertical
é:abecen

Fig.1.5.1 - Ejes del avidn ¥ movimientos sobre ellos.
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Eje vertical. Eje imaginario que
atraviesa el centro del avion. El
movimiento en torno a este eje
(morro virando a la izquierda o la
derecha) se llamguifada("yaw"
en ingles). Denominado
igualmente eje de guifiada.

En un sistema de coordenadas cartesianas, ehgj¢udinal o de alabeo seria el eje
"X"; el eje transversal 0 eje de cabeceo serigé€lyg, y el eje vertical o eje de guifiada
seria el eje "z". El origen de coordenadas deststiema de ejes es el centro de
gravedad del avion.

1.5.2 Superficies primarias.

Son superficies aerodinamicas movibles que, acdampor el piloto a través de los
mandos de la cabina, modifican la aerodinamicadéh provocando el
desplazamiento de este sobre sus ejes y de estaareseguimiento de la trayectoria
de vuelo deseada.

Las superficies de control son trateronestimon de profundidag timén de direccidn

El movimiento en torno a cada eje se controla nmeeiana de estas tres superficies. La
diferencia entre un piloto y un conductor de aviee el uso adecuado de los controles
para lograr un movimiento coordinado. Veamos cusdeslas superficies de control,
como funcionan, y como las acciona el piloto.

Alerones.Palabra de origen latino que significa "ala pe@ilggon unas superficies
moviles, situadas en la parte posterior del extrdemoada ala, cuyo accionamiento
provoca el movimiento de alabeo del avidon sobrejslongitudinal. Su ubicacion en el
extremo del ala se debe a que en esta parte es elgar de fuerza ejercido.

El piloto acciona los alerones girando el volargecdntrol ("cuernos”) a la izquierda o
la derecha, o en algunos aviones moviendo la pald@enando a la izquierda o la
derecha.

Alerdn
izquierda

deracha

Fig.1.5.2 - Alerones ¥y mando de control.

Funcionamientolos alerones tienen un movimiento asimétrico. ifdrgel volante
hacia un lado, el alerén del ala de ese lado s@helgl ala contraria baja, ambos en un
angulo de deflexion proporcional a la cantidad ide gado al volante. El aleron arriba
en el ala hacia donde se mueve el volante impleaamcurvatura en esa parte del a
por tanto menor sustentacion, lo cual provoca geeata baje; el aleron abajo del ala
contraria supone mayor curvatura y sustentaci@quéhace que ese ala suba. Esta
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combinacion de efectos contrarios es lo que produgevimiento de alabeo hacia el
ala que desciende.

Fig.1.5.3 - Funcionamiento de los alerones.

Supongamos por ejemplo que queremos realizar ummento de alabeo a la derecha:
giramos el volante a la derecha; el aleron detlatacha sube y al haber menos
sustentacion esa ala desciende; por el contraiider®n abajo del ala izquierda
provoca mayor sustentacion en esa ala y que estmnda.

Timon de profundidad. Es la superficie o superficies moéviles situadakagrarte
posteria del empenaje horizontal de la cola del avién. gquensu nombre podria sug:
gue se encarga de hacer elevarse o descendedal enirealidad su accionamiento
provoca el movimiento de cabeceo del avion (momibao morro abajo) sobre su eje
transversal. Obviamente, el movimiento de cabeeéawddn provoca la modificacion
del angulo de ataque; es decir que el mando deotal@ timén de profundidad
controla el angulo de ataque.

En algunos aviones, el empenaje horizontal deeotie una pieza haciendo las
funciones de estabilizador horizontal y de timorpdsdundidad.

El timon de profundidad es accionado por el pilrgoujando o tirando del volante ¢
palanca de control, y suele tener una deflexionimaxie 40° hacia arriba y 20° hacia
abajo.

N g
X 9

Tlrmn de
profundidad

Fig.1.5.4 - Timdn de profundidad ¥ mando de control.

Funcionamientc Al tirar del volante de control, esta superfiai®e mientras que al
empujarlo baja -en algunos aviones se mueve ledatadel empenaje horizontal. El
timon arriba produce menor sustentacion en la colajo cual esta baja y por tanto el
morro sube (mayor angulo de ataque). El timén abajpenta la sustentacion en la
cola, esta sube y por tanto el morro baja (mengularde ataque). De esta manera se
produce el movimiento de cabeceo del avién y ptaresion la modificacién délngulo
de ataque.
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Fig.1.5.5 - Funcionamiento del timdn de profundidad.

Timon de direccion. Es la superficie mévil montada en la parte postatel empenaje
vertical de la cola del avion. Su movimiento pravet movimiento de guifiada del
avion sobre su eje vertical, sin embargo ello raehdrar el aparato, sino que se suele
utilizar para equilibrar las fuerzas en los viraygzara centrar el avion en la trayectoria
deseada. Suele tener una deflexion méaxima de &aalado.

Esta superficie se maneja mediante unos pedalesisi en el suelo de la cabina.

Tiran de
direccion

Fig.1.5.6 - Timdn de direccidon ¥ pedales de control.

Funcionamientc Al pisar el pedal derecho, el timén de direcciéa pacia la derecha,
provocando una reaccion aerodinamica en la coldngoe que esta gire a la izquierda,
y por tanto el morro del avidn gire (guifiada) hdaiderecha. Al pisar el pedal
izquierdo, sucede lo contrario: timén a la izquéercbla a la derecha y morro a la

izquierda.

TII II

Fig.1.5.7 - Funcionamiento del timdn de direccion.

El manejo de los mandos de control, segun se k@aegsbastante intuitivo (ver
animaciones ehb.1.3:

« Alabeo ala derecha -> volante a la derecha.
« Alabeo a la izquierda -> volante a la izquierda.
Morro abajo (menor angulo de ataque) -> empujaokinte.
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« Morro arriba (mayor angulo de ataque) -> tirar\a#ante.
« Guifada a la derecha -> pedal derecho.
« Guifada a la izquierda -> pedal izquierdo.

Al basarse los mandos de control en principiosdirémnicos, es obvio que su
efectividad sera menor a bajas velocidades quas \&locidades. Es conveniente t
esto en cuenta en maniobras efectuadas con bajadaal.

El que las superficies de control estén lo masdés posible dé€lentro de Gravedad
del avién no es casualidad, sino que debido adéstasicion su funcionamiento es n
efectivo con menor movimiento de la superficie ynoseesfuerzo.

1.5.3 Compensadores.

El piloto consigue la actitud de vuelo deseada ergdilos mandos que actian sobr:
superficies de control, lo cual requiere un esfoidizico por su parte; imaginemos un
vuelo de un par de horas sujetando los mandossjopando los pedales para mantener
el avidn en la posicion deseada.

Para evitar este esfuerzo fisico continuado, qdeip@rovocar fatiga y falta de

atencion del piloto, con el consiguiente riesg@webn dispone de compensadores.
Estos son unos mecanismos, que permiten que lagisigs de control se mantengan
en una posicion fijada por el piloto, liberandogewha atencion continuada a esta tarea.
Aungue no todos los aviones disponen de todos, élessEompensadores se denominan
segun la funcién o superficie a la que se aplidardireccion, de alabeo, o de
profundidad.

1.5.4 Superficies secundarias.

Es posible disminuir la velocidad minima que sostia un avion en vuelo mediante el
control de la capa limite, modificando la curvatdehperfil, 0 aumentando la superfi
alar. Las superficies que realizan una o0 mas @es éshciones se denominan superfi
hipersustentadoras.

Las superficies primarias nos permiten manteneomrol de la trayectoria del avion,
las secundarias se utilizan en general para madificsustentacion del avion y hacer
mas faciles muchas maniobras. Las superficies dacias son: flaps, slats y spoilers o
aerofrenos.

Flaps. Los flaps son dispositivos hipersustentadoresa éurycion es la de aumentar la
sustentacion del avion cuando este vuela a veldeglmferiores a aquellas para las
cuales se ha disefiado el ala. Situados en laiptat®r trasera de las alas, se deflectan
hacia abajo de forma simétrica (ambos a la vez)pero mas angulos, con lo cual
cambian la curvatura del perfil del ala (mas pramota en el extrados y menos
pronunciada en el intrados), la superficie alaralgninos tipos de flap) y el angulo de
incidencia, todo lo cual aumenta la sustentacidarybién la resistencia).
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Full lap (402

" =

Flap retraido (0]

Fig.1.5.8 - Flaps ¥y angulos de extensidn.

Se accionan desde la cabina, bien por una palpacan sistema eléctrico, o cualquier
otro sistema, con varios grados de calaje (10°,18°) correspondientes a distintas
posiciones de la palanca o interruptor eléctriceg ge bajan o suben en todo su calaje
de una vez, sino gradualmente. En general, defieside flaps de hasta unos 15°
aumentan la sustentacion con poca resistenciaoadicipero deflexiones mayores
incrementan la resistencia en mayor proporcionl@gestentacion.

En la figura se representan unas posiciones y graglcalaje de flaps como ejemplo,
pues el numero de posiciones de flaps asi comgréaos que corresponden a cada una
de ellas varia de un avion a otro.

Hay varios tipos de flaps: sencillo, de intradtesp zap, flap fowler, flap ranurado, flap
Krueger, etc...

« Sencillo.Es el mas utilizado en aviacion ligera. Es un&iparde la parte
posterior del ala.

« De intradosSituado en la parte inferior del ala (intradosgfacto es menor
dado que solo afecta a la curvatura del intrados.

« Zap.Similar al de intrados, al deflectarse se desptaz#a el extremo del ala,
aumentando la superficie del ala ademas de la tuava

« Fowler.ldéntico al flap zap, se desplaza totalmente fedstatremo del ala,
aumentando enormemente la curvatura y la supediare

« RanuradoSe distingue de los anteriores, en que al serafafle deja una o m
ranuras que comunican etriados y el extrados, produciendo una gran cura
a la vez que crea una corriente de aire que elifainssistencia de otros tipos
flaps.

« Krueger.Como los anteriores, pero situado en el borddatpia en vez del
borde de salida.

S— N — C - —
Flap zencillo Flap de irtradas
Flap zap - Flap Fow ler 1‘\
Flap ranurada i :

Flap Krueger

Fig.1.5.9 - Distintos tipos de Aaps.
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Los flaps Unicamente deben emplearse en las masiolerdespegue, aproximacion y
aterrizaje, o en cualquier otra circunstancia equiasea necesario volar a velocidades
mas bajas que con el avion "limpio".

Los efectos que producen los flaps son:
Aumento de la sustentacion.
Aumento de la resistencia.
Posibilidad de volar a velocidades més bsijagntrar en pérdida.
Se necesita menor longitud de pista en dessegaterrizajes.
La senda de aproximacion se hace mas praamlanci
Crean una tendencia a picar.
En el momento de su deflexion el avion tieadescender y perder velocidad.

Slats.Son superficies hipersustentadoras que actian de similar a los flaps.
Situadas en la parte anterior del ala, al defleetaanalizan hacia el extrados una
corriente de aire de alta velocidad que aumergadgentacion permitiendo alcanzar
mayores angulos de ataque sin entrar en pérdida.

Se emplean generalmente en grandes aviones paeataunnia sustentacion en
operaciones a baja velocidad (aterrizajes y degspgaunque también hay modelos de
aeroplanos ligeros que disponen de ellos.

Fig.1.5.10 - Slats.

En muchos casos su despliegue y repliegue seaeaidiforma automatica; mientras la
presion ejercida sobre ellos es suficiente los glatmanecen retraidos, pero cuando
esta presion disminuye hasta un determinado mieeté de la velocidad de pérdida)
slats de despliegan de forma automatica. Debidakito incremento o disminucion
(segun se extiendan o replieguen) de la sustentacidelocidades cercanas a la
pérdida, debemos extremar la atencidén cuando s$e auelocidades bajas en aviones
con este tipo de dispositivo.

Spoilers o aerofrenosAl contrario que los anteriores, el objetivo deesiperficie es
disminuir la sustentacion del avion. Se empleamestmlo en reactores que desarrollan
altas velocidades y sirven para frenar el aviouweio, perder velocidad y facilitar el
aterrizaje, ayudar a frenar en tierra, y en alg@awsnes como complemento de los
alerones para el control lateral y los virajes eel@.

’-/7 Spoilers

Fig.1.5.11 - Spoilers o aerofrenos.
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Las superficies secundarias (flaps, slats, sppigesnpre funcionan en pareja y de
forma simétrica, es decir el accionamiento del masatrespondiente provoca el mis
movimiento (abajo o arriba) de las superficiesaandos alas (excepto en los
movimientos de los spoilers complementando a le®akés).

Al afectar a la sustentacion, a la forma del peyfd la superficie alar, el que funcione
una superficie y no su simétrica puede suponeravegnconveniente. Asimismo,
tienen un limite de velocidad, pasada la cual riedeccionarse so pena de provocar
dafos estructurales.

Ha habido accidentes de aviones comerciales delbidiespliegue inadvertido de
alguna de estas superficies en vuelo, lo cualdvadlo a mejorar los disefos,
incorporando elementos que eviten su accionamem@ocidades inadecuadas.

En los aviones comerciales, todos estas superfgigsarias y secundarias) se mueven
por medios eléctricos e hidraulicos. La razén esgaplsu envergadura hace que las
superficies de control sean mayores; estan médakede los mandos que las
controlan, y ademas soportan una presion mucho mggnoen un avion ligero. Todo
esto reunido hace que se necesite una fuerza ektrana para mover dichas
superficies, fuerza que realizan los medios meacios.

Sumario:

+ Los tres ejes de movimiento del avién son: longjitakl lateral o transversal y
vertical.

+ Se llama alabeo al movimiento sobre el eje longiidmas propiamente
llamado eje de alabeo.

« Cabeceo se denomina al movimiento sobre el ejevteasal, también llamado
eje de cabeceo.

« La guifiada es el movimiento sobre el eje vertiogjeode guifiada.

+ Los alerones producen el movimiento de alabeo dedbid diferencia de
sustentacion producida por su movimiento asimétistan situados en la parte
posterior del extremo del ala, y se accionan gwamdn lado u otro el volante o
palanca de mando.

- El'timon de profundidad, situado en el empenajézbatal de cola, provoca el
movimiento de cabeceo cuando el piloto tira o emplivolante de control.

« El movimiento de cabeceo del avion provoca la mealiion del angulo de
ataque. El mando de control del timén de profurdiiggel mando de control
angulo de ataque.

+ La guifiada es producida pdmeovimiento del timén de direccion, situado el
empenaje vertical de cola, al accionarse los psdaeontrol.

+ Los compensadores facilitan el mantenimiento diglregn una posicion y
trayectoria determinadas.

« Las superficies secundarias afectan ganegnte a la sustentaciéon del avion,
lo cual también se denominan superficies hiperatederas (flaps y slats).

« En estas superficies secundarias se incluyendps,fklats, spoilers o
aerofrenos, etc.
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« Las superficies secundarias se emplean Unicamet&s enaniobras de
despegue y aterrizaje, o cuando por otra razOe@&ssario mantener una baja
velocidad.

« Las superficies secundarias funcionan por paresfgrtha simétrica, y tienen
un limite de velocidad a partir del cual no debespiegarse so pena de
provocar su rotura.

PRINCIPIOS BASICOS

1.6 ESTABILIDAD.

La palabra equilibrio (equilibrium) es muy antigydiene la

misma raiz que el nombre de la constelacion Libra

(representada en el zodiaco por una balanza), epe sl 4
nombre a la circunstancia de que en los equinot&idsracion
del dia y de la noche es la misma, y que en tierdpdsiparco

el equinoccio de otofo se presentaba cuando sksol

proyectaba en esa constelacion (hoy se proyectirgn).

Fig.1.6.1 - Balance
El equilibrio define el estado de un cuerpo o sisteuando la
resultante de las fuerzas que actian sobre ell@s nu

Segun la 12 Ley del Movimiento de Newton, un cuenpoeposo tiende a estar en
reposo, y un cuerpo en movimiento tiende a pern&retmovimiento en linea recta
salvo que se le aplique una fuerza externa.

Un cuerpo que no esté acelerando ni decelerandicesgue esta en equilibrio: un
avion aparcado esta en equilibrio; en vuelo reativglado a velocidad constante esta
en equilibrio; en ascenso o descenso recto a deldaonstante también esté en
equilibrio. Ahora bien, en un giro a velocidad ued constante no esta en equilibrio
puesto que el avion esta acelerando hacia el cdatmiro.

1.6.1 Estabilidad estatica.

Por estabilidad se entiende la respuesta de wmsistuando se le mueve de una
posicion de equilibrio.

En nuestro caso, la estabilidad que nos intereacpacidad del avién para recobrar
una posicion de equilibrio después de sufrir umgupggacion que la haya modificado
(turbulencia, rafaga de viento, etc.).

La estabilidad se clasifica en tres tipos: positheutra y negativa. La figura 1.6.2
representa esta clasificacion por medio de tredaside bicicleta en estado de
equilibrio.
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Estabilidadoositiva significa que si un sistema es desplazado de suipo de

equilibrio, genera fuerzas tendentes a volvermo#acion inicial. Tomemos la rueda de
la izquierda en la figura 1.6.2 la cual tiene untcapeso abajo. Si aplicamos una fuerza
gue la haga girar en uno u otro sentido esta rtratiaa de volver a su posicién inicial.

Estabilidadneutra se da cuando un sistema desplazado de su pose@quiibrio no
genera ninguna fuerza y permanece equilibradotamesva posicion. Si giramos
hacia uno u otro lado la rueda del centro de larfigesta rueda se quedara en equil
en la nueva posicion en que la dejemos.

Estabilidadnegativaes cuando un sistema desplazado de su posiciéquilério
genera fuerzas que tienden a desplazarlo aun masv8mos algo la rueda de la
derecha de la figura, que tiene un contrapesoaameiia se ird desplazando cada vez
mas de la posicion de equilibrio inicial.

Pozitiva Megativa

Fig.1.6.2 - Tipos de estabilidad.

Estos ejemplos nos muestran ademas, que la cadid@erza a aplicar para sacar ¢
objeto de su posicién de equilibrio, mantener elldaio en otra posicién diferente, o
recuperar la posicion de equilibrio inicial, es ndiferente segun el tipo de estabilidad.
Volviendo al ejemplo de las ruedas de bicicletaagacarlas de su posicion de
equilibrio habra que ejercer cierta fuerza en &deude la izquierda, menos fuerza en la
rueda del medio, y menos todavia en la rueda derkcha. Para retornarlas a su
posicion anterior, habra que ejercer muy poca &uerela rueda de la izquierda (pues
tratara de volver ella sola), algo mas en la rusdanedio, y bastante mas en la de la
derecha.

De acuerdo con lo explicado, un avion $e8a ABLE si separado de su posicion de
equilibrio tiende a recuperarldEUTRO si separado de su posicion de equilibrio
permanece en esa nueva posicion sin alejarse mad/ar a la posicion inicial, e
INESTABLE si separado de su posicion de equilibrio tiendeegrse de ella cada vez
mas. Parece obvio que un aeroplano deberia tetabilielad positiva, quiza neutra,
pero en ningun caso negativa.

En un sistema multidimensional debemos considerar
la estabilidad para cada uno de sus ejes por sEpe-~

Por ejemplo consideremos un huevo sobre unam ¢,
un huevo ideal tiene estabilidad neutra respesto ¢
eje de simetria, es decir que es libre de giraresob
dicho eje. Sin embargo tiene estabilidad positiva Estsbilidad newtra  Estabilidad positiva
respecto de los otros ejes, puesto que si lo turobe N i )
hacia cualquier lado tendera a recuperar su posich-1-6-3 - Estabilidad segin los ejes.

original.
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En un avion, que también es un sistema multidinoeiagi la estabilidad se refiere a
cada uno de los tres ejes de movimiento del misongitudinal, lateral y vertical

(1.5.1)

1.6.2 Estabilidad dinamica.

Sucede que las fuerzas tendentes a recuperaritégdpode equilibrio pueden ser tan
grandes que fuercen al sistema a ir mas alla gedigion inicial. En el ejemplo
anterior, al soltar el huevo que habiamos tumbada mesa, este ird mas alla de su
posicion de equilibrio inicial oscilando a uno ymlado, cada vez con menor
intensidad, hasta recuperar el equilibrio plenamédpties bien, estabilidad dinamica es
la propiedad que amortigua estas oscilaciones mdwigs cada vez menores en
intensidad.

Un sistema posee estabilidad dinamica si el mowitaidel sistema produce una fuerza
gue se opone a ese movimiento. La rueda centtalfdgiral.6.2apenas tiene
estabilidad dinamica, pues si la hacemos girar@gieando bastante tiempo debido a
gue la Unica fuerza que se opone a este movimésni friccion del aire.

También la estabilidad dinAmica puede ser positigatra, 0 negativa; positiva cuando
las oscilaciones se amortiguan cada vez mas haistdgs; neutra cuando no se
amortiguan; y negativa cuando se van haciendo\eadaayores.

Fig.1.6.4 - Amortiguador hidraulico.

La figura 1.6.4 puede servirnos de modelo paraehf@ar ambos tipos de estabilidad.
El muelle es un ejemplo de estabilidegdaticapositiva, pues cuando se le estire 0
comprima, tratara de volver a su posicion de dmidlj eso si oscilando a uno y otro
lado hasta encontrarla.

El amortiguador, es un ejemplo de estabilidahmicapositiva. Al comprimirse, el
aceite que contiene es obligado a pasar haciaatitavés de unos pequefios agujeros,
suavizando este movimiento. Pero cuando el muehed a recuperar la posicion

inicial, el aceite en la parte de arriba sera fdoza pasar hacia abajo a través de los
mMismos agujeros, suavizando de nuevo el movimigids oscilaciones. En cualquiera
de los dos casos, la dificultad del aceite pararn@es uno a otro lado debido a su
viscosidad es la fuerza que se opone al movimiggitamortiguador.

La estabilidad estatica se refiere a las fuerzassqudesarrollan dependiendo de la
posicion del sistema, mientras que la estabilidadndica se refiere a las que se
desarrollan en funcion de la velocidad. En el abdonuelle este reacciona cuando ¢
saca de su posicion, mientras el amortiguadorumaduerza que es proporcional al
movimiento del aceite.
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Cuando un sistema tiene estabilidad estatica paggro no suficiente estabilidad
dinamica (amortiguacién) surgen las oscilaciones.

Una mala interpretacion de la estabilidad, haceadjhablar de estabilidad refiriendose
a un avion se piense en este volando recto y niveRealmente la estabilidad se
refiere a cualquier posicion de equilibrio: apaaaeh vuelo recto y nivelado a
velocidad constante, en descenso o ascenso adadlomonstante, etc...

1.6.3 Amortiguamiento vertical.

El proposito de este apartado es examinar comomespel avion a los movimientos
exclusivamente verticales, y explicar como (salvaituacion cercana a la pérdida)
resiste eficazmente estos movimientos.

Normalmente un aeroplano esta en equilibrio, tedaduerzas estan en balance, |
para conocer como el avibn mantiene este equilfamos a centrarnos en el escenario
expuesto en la figura 1.6.5.

Inicialmente el avion esta volando recto y niveldds fuerzas verticales estan en
equilibrio. Pero en un momento dado hay un camiiite en este equilibrio, por
ejemplo se corta el viento que teniamos de frefdgpgrdida de velocidad provoca que
la sustentacion sea menor que el peso. Esto dgivexiacar que el avion entrase en
trayectoria descendente, y puesto que estas fusegasian desequilibradas, cada vez
mas rapidamente.

Sin embargo no es esto lo que ocurre, pues tangecomo las alas inciden hacia abajo
con una velocidad aprecialteangulo de atagque es diferen8abemos que el angulo
de ataque es el formado por la cuerda del alavigeto relativo; no hemos cambiado
nuestra actitud y la cuerda del ala sigue la miénes, pero el viento relativo ha
cambiado de direccion, viene de delantygjo. Esto supone que tenemos mayor
angulo de ataque luego mayor sustentggy@este extra equilibrara de nuevo las fue
verticales. Pero un mayor angulo de ataque tanitviplica una mayor resistencia, la
cual equilibra la tendencia a acelerar. El resoltatia una trayectoria descenderite
acelerada

'™

Breve rmormento ry
Peso = Sustentacisn r\

Descenza acelerado
(2]

Ang, atagque (1) {

Angulo de atagque
critico

c

o

]

_Eti_g'y—'} - Ang, ataque (2] 2] (1]

; | T

Trayectoria Actitud 'tz.l'{

de vuelo )
Peso=3Sustertacidn Paso=5ustentacidn . ' il

Wuelo nivelado Descenso constante Angulo de staque

Fig.1.6.5 - Desarrollo del amortiguamiento vertical.

Este amortiguamiento vertical responde a la readaigial del avién, pues hay una
segunda reaccidil.6.5)que provoca que el avion trate de volver a lagittyria inicial.

El fuerte amortiguamiento vertical es la razonlparual se asume siempre que la
sustentacion es igual al peso. Si las fuerzas iestinvdesequilibradas el avién deberia
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acelerar hacia arriba 0 abajo hasta que un nueyd@de ataque las equilibrara, pero
en la practica el balance se realiza tan rapidasvpr la diferencia entre el peso y la
sustentacion no es apreciable.

No obstante, esta capacidad de amortiguamiente@lperih ser tomada por el pilc
como una garantia, pues tal como muestra la fi§. p@diera suceder que el nuevo
angulo de ataque exceda el angulo de ataque gyitios haga entrar en pérdida. En
este caso no solo no se incrementa la sustentsiciorue disminuye con la pérdida,
por lo que las fuerzas se desequilibran mas todagiavion entra en un descenso
acelerado.

e
-
b

W] W@

Travectoria de wuela

o

3

Ang, ataque (1) Ang.atague (2] E E
_ o
Actitud 7 | Actitud £ 5|2
E of 5

=]

3
° g

.

Angulo de ataque:

Fig.1.6.6 - Pérdida de amortiguamiento vertical.

1.6.4 Amortiguamiento del alabeo.

Antes hemos visto como el avion responde al dekleqgoide las fuerzas puramente
verticales. Ahora consideraremos como respondesadliilibrio de fuerzas que causa
el giro sobre el eje de alabeo, para lo cual nosreenos de la situacion planteada en la
fig.1.6.7.

Como en el caso anterior, inicialmente estamosueiowecto y nivelado y con las
fuerzas equilibradas. Pero supongamos que todada que llevamos se mueve
repentinamente al mismo lado del avidn, provocamdsubito desequilibrio del peso a
soportar por cada ala.

Aunque el morro del avién se mueve hacia delanta erisma trayectoria, el ala con
menor peso se mueve adelanteyba disminuyendo su angulo de ataque, mientras
que el ala con mayor peso se mueve adelaateyp aumentando su angulo de ataque.
El ala con angulo de ataque disminuido minora stestacion, en tanto el ala con el
angulo de ataque incrementado aumenta su sustamtdei esta manera cada ala
equilibra el diferente peso que soporta con difereantidad de sustentacion.

(1) Gt . 1
o -H_z_/_‘_. I @ A
\ - (1)

—

Sustertacidn
Angulo de ataque
critico

-
[zl ‘ : : .
Trayectaria Angulo de ataque

Fig.1.6.7 - Desarrollo del amortiguamiento al alabeo.

Como en el caso del amortiguamiento vertical, pseeder que el ala que aumenta su
angulo de ataque exceda el angulo de ataque ¢yigatre en pérdida, con lo cual no
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solo no aumenta su sustentacion sino que la digmicada vez mas. Las fuerzas
aerodindmicas no se oponen al movimiento sino @aenlplifican.

Esta situacion es mucho mas peligrosa que la @raateriormente, y es precisamente
la forma en que se entra en una barrena, un alaauepasa el angulo de ataque cr

y otra que no.

Este amortiguamiento es crucial para el vueloJpqgue los disefiadores lo enfatizar
sus modelos. Para ello disefian las alas con urcadguncidencia decreciente hacia la
punta (torsion), o dando distinta curvatura a qaetéil del ala, o ambas cosas. De esta
forma, todas las secciones del ala contribuyenguad a la sustentacion y al
amortiguamiento vertical, pero la seccidén de ala ogficana al fuselaje contribuye
menos al amortiguamiento al alabeo que la seca@baxdremo del ala. Asi, cuando el
ala entera alcance su maximo coeficiente de sasiént la raiz estara en pérdida pero
los extremos no, aportando una cantidad considetEbamortiguacion al alabeo.

1.6.5 Estabilidad longitudinal.

La estabilidad longitudinal, se refiere al movimadel avién sobre seje transversal
(morro arriba/abajo) y es la mas importante podgtermina en gran medida las
caracteristicas de cabeceo del mismo, particulaeras relativas a la pérdida. Lo
confuso de esta definicion se debe a la denominat@dos ejes del avion, tal como se
comentd en el apartado5.1 Es menos farragoso hablar de estabilidad solaje ele
cabeceo.

De todas las caracteristicas que afectan al balaoosetrolabilidad del avion, la de
mayor importancia es la estabilidad longitudina astante inseguro y poco
confortable que un avion muestre tendencia a eiaed® 0 picar, cuando nuestra
atencion se encuentra ocupada en otra cosa.

Aunque es dificil obtener un grado exacto de elgtiali longitudinal para todas las
condiciones de vuelo, es esencial conseguir un BmMpo aceptable para que el vuelo
sea seguro y confortable. La estabilidad longitaldilel avion esta resuelta
primariamente por el estabilizador horizontal de ¢fig.1.6.8). Puesto a propdsito en
la parte mas alejada de las alas, este estabifizetlodinamico genera las fuerzas
necesarias para contrarrestar el efecto de fuextamas. Al ser la parte mas alejada
del centro de gravedad cualquier fuerza, por pejga@ sea, ejercida sobre este
dispositivo tendra un gran efecto de correccionypmaar de fuerza).

50 crm, | 20 crn.
Certro de whE
gravedad \ , "
) ﬂ”b’zfr'-
Estabilizador 10%60=600 = 20%20=600
horizontal

11*a0=660

Fig.1.6.8 - Estabilizador horizontal y efecto del par de fuerza.

En la fig.1.6.8 tenemos una ¢ balanza? con los $éasiguales; en la parte izquierda
esta en equilibrio (600=600) mientras que a ladke®bservamos el distinto par de
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fuerza ejercido si le afiadimos 1 kg. a cada patib0>630).

Si una racha de viento nos levanta el morro déiras porque viene por debajo de
nuestra trayectoria de vuelo y afectara tanto allscomo a la cola del avion. Este
cambio del viento relativo supone un incrementcatgjulo de ataque (mas
sustentacion), mas acusado en la cola debido agorrdistancia al centro de gravec
(como en la ¢ balanza? de brazos desiguales),llaeievantara volviendo a poner el
morro con la actitud anterior y disminuyendo elidogle ataque de las alas.

Si la racha viene por arriba habra menos anguktatpie, y el déficit de sustentacion
mas acusado en la cola hara que esta baje volveepdoer el avion en equilibrio.

Decalaje.Para mejorar las caracteristicas de pérdiéa £.8.3, normalmente los
aviones se disefian de manera que el estabilizadiaohtal de coldiene menor angul
de incidencia que las alas. Esta diferencia delasgie incidencia entre superficies
aerodindmicas recibe el nombre de decalaje. Veaorosn ejemplo el desarrollo de la
estabilidad longitudinal explicado, incluyendo estgacteristica de disefio.

En la fig.1.6.9 se muestra un avion
con decalaje=2°. Supongamos pues,
gue estamos volando con un angulo
de ataque de 3°en las alas y 1° en el

estabilizador (imagen izquierda) y cortro de

nos alcanza una rafaga que viene gravedad _
por debajo de nuestra trayectoria &;b ﬂ
(imagen derecha). Esto supone, q! 5 | =5 e |
aungue nuestra actitud de vuelo ni "z & 3 &

ha cambiado, las alas tienen ahorz 12 y Tz %

de angulo de ataque y el estabilize . __1° _ __-3° *——:E'____:_ﬂ
horizontal 2°, que se traduce en ur z#1z#1 = g*z*z ILIHFT > ghog
incremento de la sustentacion en |

alas del 50% y del 100% en el Fig.1.6.9 - Desarrollo de la estabilidad longitudinal.

estabilizador horizontal, caso similar
al efecto de agregar 1 kg. en cada
platillo de la balanza del ejemplo
anterior.

El mayor incremento de sustentacion en la colajaooh el mayor par de fuerza, hara
gue esta se eleve y baje el morro del avion, récalmse una posicion de equilibrio.
Los numeros de la figura representan superficigs6)3 distancias al centro de
gravedad (12 y 2) y angulos de ataque (1°, 2°438y.y

A la vista de este funcionamiento, es facil comgegmue la situacién deentro de
gravedadiel avion con respecto @ntro aerodinamices lo que ejerce mayor
influencia sobre su estabilidad longitudinal, aumtambién influyen los cambios de
velocidad, potencia, actitud, etc...(fig.1.6.10).

Siel C.G. y el C.A. estan en el mismo plano, émtiene estabilidad neutra pues
ambas fuerzas tienen el mismo punto de aplicasi@l;C.G. esta adelantado con
respecto al C.A. el avion es estable y tender&ax finorro abajo), y por ultimo si el
C.G. esta retrasado con respecto del C.A. el agdnestable y tiende a encabritarse
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(morro arriba).

& Certro ferodindrmico @ Certro de Gravedad
Sustertacidn Sustentacidn Sustertacidn
e A R e e . i G
. TN - : :
n] 3 an - S
\?_l‘u é rh é v
Paso Pz Paszo
ESTABRILIDAD MELUTRA ESTAELE (Hende a picar) IMESTABLE (tiende a encabri

Fig.1.6.10 - Estabilidad longitudinal en funcion del C.A. ¥y del C.G.

La mayoria de los aviones tienen el Centro de Glav@delantado con respecto al
Centro Aerodinamico.

El Centro de Gravedad de cada avion viene tabyladel fabricante, lo mismo que ¢
limites de desplazamiento, la carga maxima perajittt. y es imperativo, para un
optimo control y estabilidad del aeroplano, qu€ehtro de Gravedad se mantenga
dentro de los limites permitidos por su disefiapoes lo contrario puede provocarnos
serios problemas en el control y estabilidad d&raven el capitulo dedicado adarge
y centradadel avién se explica con mayor detalle los efed&#sentro de gravedad
desplazado respecto del centro aerodinamico.

Se malinterpreta la estabilidad longitudinal algseren un avion estable caspecto ¢
horizonte, lo cual es ademas una cualidad pocabkseun avion debe ser
longitudinalmente estable a distintos angulos dqua.

Merece la pena mencionar, aunque sea brevemersiguiente: tanto el flujo de aire
que desplaza la hélice, como el que fluye hacigppgima el borde de salida del ala
inciden sobre la cola del avién afectando a labégtad longitudinal. Al extender flap

el flujo del borde de salida se hace mas pronuncidéhcide sobre el estabilizador
horizontal de forma distinta segun la situaciorodeplanos del avidn. Si el avion es de
plano bajo, este flujo incidira sobre la parteiiiiedel estabilizador haciendo que la
cola suba y el morro baje; si el avidn es de phtwincidira sobre la parte superior del
estabilizador, bajando la cola y haciendo subineiro.

1.6.6 Estabilidad lateral.

La estabilidad lateral se refiere a la mostradaeparion sobre sgje longitudinal Un
avion gue tiende a volver a su posicion de alasladas después de que una rafaga de
viento levante o baje una de ellas se dice quatesalmente estable. Nuevamente, ¢
menos confuso de entender si se habla de estabdatae el eje de alabeo.

La estabilidad lateral del avion viene proporciambdsicamente por el disefio en
angulodiedrode las alas, por el cual los extremos de lasesli@s en un plano mas alto
gue la parte anclada al fuselaje. El efecto establibr de este disefio, ocurre cuando un
ala es bajada subitamente por una rafaga de debiglo a ello el avion se desliza sc
esa ala. Este deslizamiento produce un aumentindelo de ataque del ala bajada con
respecto del ala que esta mas alta; este incrempesdace sustentacion adicional en el
ala bajada haciendo que esta suba y recupereigbequ
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Ang, ataque
Ala subida

Alabajada

? Vierto relativo

R.ifaga
Ceslizamierto |ateral
zobre el ala bajada

Fig.1.6.11 - Desarrollo de la estabilidad lateral.

1.6.7 Estabilidad direccional.

La estabilidad direccional concierne al movimietd avion sobre adje vertical Si el
eje longitudinal del aeroplano tiende a seguirdgdctoria de vuelo, bien en vuelo re
0 en giros, se dice que es direccionalmente estaldie claro de comprender si
hablamos de estabilidad sobre el eje de guifiada.

El elemento que proporciona estabilidad direcciahalion es el estabilizador vertical
de cola, que tiene el mismo funcionamiento aeradiod que los demas

estabilizadores. Si una racha de viento alcanasié@h por un costado, el mayor par de
fuerza ejercido por el estabilizador vertical hqué la cola trate de orientarse hacia la
rafaga, moviendo el morro al lado contrario y rerapdo de esta forma la trayectoria.

Estabilizador /
vettical —

P a— L

Fig.1.6.12 - Estabilizador vertical ¥ estabilidad direccional.

Notas:

Aunque se ha invertido un gran cantidad de tierdp®ro y esfuerzo para disefar
aviones que mantengan un estado de equilibriolatbmlebe ser capaz de interrumpir
ese equilibrio para maniobrar el avion.

Supongamos que estamos en vuelo recto y niveladesesamos hacer uirggdebemo
actuar sobre los mandos correspondientes, corala@mpemos una situacion de
equilibrio para ir a otra posicion distinta; lo mis si queremos subir, bajar o volver de
nuevo a vuelo recto y nivelado.

De lo visto en este capitulo, se deduce que urpkso estable es facil de volar; ahora
bien esto no significa que el piloto deba depeedé&ramente de la estabilidad del
avion para volver a la condicion de vuelo origitatluso en los aeroplanos mas
estables, se requiere el uso de los controlesele para retornar a la actitud de vuelo
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deseada.

Un avion bien disefiado requiere menos esfuerzoquetaolarlo. Un avion tendra un
tipo de estabilidad segun la funcion para la cadlasdisefiado. Si es estable se
comportara con nobleza aun a costa de presentaresfen los mandos, ya que tratara
de volver a su posicion de equilibrio; por el canty, un avion inestable tendra un
comportamiento nervioso ya que cualquier movimiesatrara al avion con facilidad de
su posicion de equilibrio, caracteristica estalguece idoneo para el vuelo acrobatico.

Sumario;

« Equilibrio es el estado de un cuerpo o sistemadménresultante de las fuer:
gue actuan sobre €l es nula.

- Estabilidad es la respuesta de un sistema cuandarageve de una posicion de
equilibrio.

« En un sistema multidimensional debemos considarestabilidad para cada
uno de sus ejes por separado.

« Hay dos tipos de estabilidad: estabilidad estatieapminada habitualmente
estabilidad sin mas, y estabilidad dinamica o aiguaniento.

+ La estabilidad puede ser positiva, negativa o aeutr

« Cuando un sistema tiene estabilidad estatica paggro no suficiente
estabilidad dinAmica (amortiguacion) surgen ladaxsones.

« La estabilidad en un avion se refiere a cada udogiges ejes del mismo:
longitudinal, lateral y vertical.

« Un avion tiene una gran capacidad de amortiguamiestical.

« El amortiguamiento al alabeo es crucial para elojyesu desarrollo se
consigue dandole "torsion” a las alas. En estdidiseangulo de incidencia va
decreciendo de la raiz del ala hacia el extremo.

+ Los estabilizadores funcionan bajo los mismos fwins aerodinamicos que las
alas.

« La estabilidad longitudinal del avién esta resupttenariamente por el
estabilizador horizontal de cola.

+ Recibe el nombre de decalaje la diferencia de ésgig incidencia entre
superficies aerodinamicas.

« Lasituacién del centro de gravedad del avion especto al centro
aerodindmico tiene una gran influencia sobre lab@giad longitudinal.

« Un avidn debe ser estable longitudinalmente ardggiangulos de ataque, no
respecto al horizonte.

« El disefio en angulo diedro de las alas es el gsiedraente proporciona
estabilidad lateral al avion.

- El elemento que proporciona estabilidad direcciahalion es el estabilizador
vertical de cola.
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PRINCIPIOS BASICOS

1.7 ANGULO DE ATAQUE.

En este capitulo se detalla con mas profundidacbunepto fundamental en aviacion,
el angulo de ataque, cuya definicion ya vimos ezapltulo 1.3En dicho capitulo se
definia el angulo de ataque como el angulo agudoddo por la cuerda del ala y la
direccion del viento relativo, o sea, el angulo eboual el aire incide sobre las alas.

1.7.1 El angulo de ataque.

El angulo de ataque es quiza uno de los concepissisados e importantes en
aviacion, debido a que muchos de los niumerosasitielativos al rendimiento del
avion estan intimamente relacionados con el ardpilataque.

« La pérdida ocurre con un determinado angulo deuataq

« El mejor angulo de ascenso es un angulo de ataque.

« La mejor velocidad de ascenso se da con un anguidedjue concreto.

« El mejor ratio de planeo ocurre con un angulo dqus determinado.

« Cuando se compensa en profundidad el avion, eiadade esta seleccionando
un angulo de ataque.

+ Latasa de descenso mas baja en planeo ocurranGorgulo de ataque
particular.

En un sentido real, el angulo de ataque afectaidado: cambiando el angulo de
ataque el piloto controla la sustentacion, la vidiad, la resistencia... El angulo de
atague controla directamente la distribucién dsiprees arriba y abajo del ala.

Aunque la densidad del aire, la superficie alay fémtores de velocidad, etc... hacen
variar la sustentacion y la resistencia de la misraaera en cualquier perfil
aerodinamico, la variacién de sustentacion y rescsa con distintos angulos de ataque
es una caracteristica propia de cada uno de estiileq El grafico de la fig.1.7.1
muestra un ejemplo de la variacion de los coefieede sustentacion y resistencia en
funcién del angulo de ataque, para un perfil cdocre
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Fig.1.7.1 - ¥Yariacion de sustentacidon ¥ resistencia sfangulo de ataque.

1.7.2 Percepcién del angulo de ataque.

Los hermanos Wright tenian un Gnico instrumenteweprimer aeroplano, un indicador
del angulo de ataque. Este consistia en un sinabequie sobresalia hacia adelante en
el borde de atague del ala, con una tira de tela punta; la tira se alineaba con el
viento relativo, sirviendo el palo como referengi@mbién como sostén de la tira en
una region de aire no alterada por el ala. El angntre la tira y el palo indicaba el
angulo de ataque.

—+————— Angulo de ataque

Vierto relativa

Fig.1.7.2 - Indicador de dngulo de ataque.

Sin embargo, hoy en dia muchos aviones no tiemgguniinstrumento que dé una
indicacion directa del angulo de ataque. Aunquezzar extrafio, muchos aviones de
linea que tienen sensores de angulo de ataquignem tdispositivos que den esa
informacion a la tripulacion, solo al piloto autaimé. Por eso, desde el primer cont:
con el avion los instructores insisten en quewhalb perciba la actitud del avion
(morro arriba, morro abajo, morro nivelado) poerehcias visuales, como una forma
de percibir de manera indirecta el angulo de ataque

A pesar de esta carencia, debemos ser capacestenareel Angulo de ataque que
llevamos en cada momento mediante:

a. Nuestras percepciones: debemos acostumbrarnosreoces las posiciones de
morro, fijarnos en la posicion de las alas, toreéerencias con partes del
aeroplano, etc. La idea de controlardétad del avion mientras se mira fuere
muy importante. Es comun encontrar estudiantes/gelkan bien mirando al
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frente, pero que descontrolan la actitud del agitemdo miran a los lados; esto
les hace complicado mirar si hay otros traficomcoatrar los puntos de una
ruta. Ademas, siempre existe la posibilidad deuneeo mas instrumentos se
averien y tengamos que controlar el &ngulo de athgsdndonos en nuestras
sensaciones.

b. Elindicador de velocidgdjue nos da la mejor informacion sobre el angelo d
ataque.

Una regla que proporcionan algunos instructorea panonocer "grosso modo” el
angulo de ataque esi'el avion tiene una actitud de morro arriba ydeascendiendo
angulo de ataque es bajo, pero con esa misma ddital avion esta descendiendo el
angulo de ataque es altdEsta aseveracion es cierta, penadado!porque es
incompleta, por ejemplo podemos estar descendienana actitud de morro abajo y
sin embargo tener un angulo de ataque alto.

A

Ny

Angulo de ataque bajo

cuerda del ala
¥

Fig.1.7.3 - éreconocimiento? del angulo de ataque por la actitud ¥y el variometro.

Debemos tener claro que aunque la actitud del gué@nro arriba, abajo o nivelado) y
el angulo de ataque estan relacionados, no soisloanlLa actitud se mide respecto al
horizonte, el angulo de ataque respecto a la ddeate! viento relativo. En cualquier
situacion donde el viento relativo no es horizodeblemos ser precavidos.

1.7.3 Relacioén con otros angulos.
A pesar de la dificultad de percibir el angulo tegae, hay otros angulos relacionados
con el mismo que nos ayudan a percibirlo. Estos&ugulo de actitud, de incidencia

de ascenso/descenso. La formula que relaciona&@sgodos es la siguiente:

Actitud® + Incidencia® = Ataque®
+ Ascenso®

Quiza el caso mas sencillo sea el vuelo recto glado a velocidad constante; la act
es 0°, el angulo de ascenso es 0° y el anguladaeats igual al &ngulo de incidencia.
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Cuerda del ala
= 4=Eje longitudinal
M ’J_‘—Tra',lectnria
e, b e 1 3 :
| t— Horizartal

Ackitud® (1] 4+ Incidencia®? (2) = Aszcenso® (3] + Ataqued (4]

Fig.1.7.4 - Relaciones entre angulos.

Normalmente el angulde incidencia es constante, por lo que el angulmtalgue
depende solo de la actitud y la direccion de v(gsgaenso/descenso). Si los instruct
insisten durante las lecciones practicas en quendpmos a percibir y controlar la
actitud del avidn, se debe precisamente a quetdemesera percibimos y controlamos
indirectamente el angulo de ataque, tal como sxpkcado.

Sin embargo, en las maniobras con flaps (despegteriyzaje) se ha de tener en cu
gue desplegarlos tiene el efecto de incremeniacidencia en varios grados. Al
aumentar uno de los valores de la izquierda dértaufla (incidencia), o minoramos el
otro valor (actitud) para seguir manteniendo laldad, o la suma de la derecha (at:

+ ascenso) aumentara en la misma cantidad. Resdmilrpercepcion del angulo de
ataqgue por la actitud habitual en vuelo cambia daae tienen los flaps extendidos, y
este cambio de percepcion es mayor cuanto maysrgeado de deflexion de los flaps.

1.7.4 Cambiando el angulo de ataque.

En1.5.2vimos como el volante de control provoca el moeimtd de cabeceo del avion
(morro arriba 0 abajo). Este movimiento de cabéame variar el &ngulo de ataque; o
sea que el angulo de ataque se controla mediantdagite de control. En el capitulo
1.1.10veremos el efecto que tiene la variacién del andalataque sobre la velocida
la altura.

Para realizar un cambio en el angulo de ataqu@lemente levante o baje el morro
aeroplano actuando sobre el volante de control.udraonseguida la actitud adecuada
para el nuevo angulo de ataque, libere un poceeksign y mueva el compensador h
notar que no es necesario ejercer fuerza sobr@agite, lo que se llama "volar sin
manos".

Si un aeroplano es desplazado del angulo de apegael cual estd compensado, por
ejemplo por una rafaga de aire, intentara volvar posicion de equilibrio, pero no lo
conseguira inmediatamente sino que oscilard hastmearla. Estas oscilaciones son
suaves y pueden corregirse facilmente actuande sbwolante de control. En aire no
turbulento Vd. puede compensar el avion y dejaslo, ero si el aire es turbulento
provocara bastantes oscilaciones y tendra queverigrsobre los mandos de formmes
frecuente.

Aunque el compensador ahorra esfuerzo y faciliteabljo, no es un procedimiento
adecuado iniciar un cambio de actitud, velocidamgulo de ataque con el
compensador, pues ello provocara un montén deasgmiles. Haga los cambios
mediante el volante de control y una vez conseguiaictie sobre el compensador para
deshacerse de la presion sobre los mandos.

Conclusion: La forma mejor y mas simple para quawidn vuele con un angulo de
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atague constante es compensarlo y dejarlo solaetbplano, por su propia estructu
disefio, estd compensado para un angulo de atafinielalelos estudiantes primerizc
tienen la sensacion equivocada de que ha de démaeaina gran habilidad y estar
interviniendo en los mandos continuamente paraenantel aparato bajo control.
Otra sensacion equivocada de los aspirantes @ pdstque hay que mantener los
controles firmemente sujetos, hasta el punto deatjuanos bajan de las clases pract
con los nudillos blancos. Producto de este "agam@nto” en los mandos, es que cada
vez que se mira a algun lugar que no sea al frehéjon realiza un movimiento
incontrolado; si el piloto mira hacia atras, tirmaez de los mandos y el avion se
encabrita; si mira a un lado y abajo, alla quehavién, etc. Un piloto experimentado
sujeta ligeramente los mandos y los mueve con dadw firmeza.

1.7.5 Angulo de ataque critico.

Se denominangulo de ataque criti@aquel que produce la mayor sustentacion y a
partir del cual un aumento del angulo de ataqusertoaduce en un incremento de la
sustentacion.

Sabemos que la sustentacion se produce por la
diferencia de presiones entre las partes superior e
inferior del ala, mas la reaccién hacia arriba que
produce la accion del flujo de aire deflectado &aci
abajo en el borde de salida del ala. A medida que ¢
incrementa el angulo de ataque la diferencia de
presiones es mayor debido a que presentamos a I
corriente de aire una mayor curvatura; ademasral
mayor el angulo del aire deflectado en el borde de ,
salida, mayor es la reaccion hacia arriba, pootant #ngulo de staque
tenemos mas sustentacié_n _(y_ también mas resis)erﬁg_l_;,_5 _ Angulo de atague critico.
Pero este proceso no es infinito. Cuando el andgilo

atague excede el angulo critico comienza a dismia

sustentacion hasta producirse la entradaéedida.

..
-
/h

Angulo de ataque
critico

Coef, de sustentacidn

-

El gréfico de la fig.1.7.5 muestra que el coefitgette sustentacioc() es una funcié
sencilla del angulo de ataque, y como este coafieiega aumentando con el angulo de
atague hasta un punto (angulo de ataque critipajta del cual comienza a disminuir.
Cada perfil tiene su propio angulo de ataque oxitic

1.7.6 Relacion entre angulo de ataque y velocidad

En1.3.2vimos la férmula de la sustentacid-CL*q*S ) dondeCL es el coeficiente

de sustentacion, directamente proporcional al @angglataqueg la presion
aerodindmical(/2dvzdonded es la densidad yla velocidad del viento relativo)¥la
superficie alar. Como en vuelo normal la sustedtaes siempre muy cercana al peso y
puesto que la superficie alar es invariable (sglw®se extiendan flaps), la formula
anterior podria escribirse:

Sustentacionl() = Coeficiente de sustentaciddl()* 1/2dv?
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(a)

La igualdad reflejada en esta férmula pone de
relieve que:

1. En la sustentacion total produciddos
principales ingredientes son la velocidad y el
angulo de ataque, relacionados de forma qu
2. Para mantener una misma cantidad de
sustentacion, si la velocidaddisminuye, el
coeficiente de sustentaci@i (que depende ¢
angulo de ataque) debe incrementarse y Fig.1.7.6 - ¥elocidad vs. Coef.sustentacidn.
viceversa, tal como muestra el grafico de la

fig.1.7.6.

vielocidad para una
sustentacidon dada

Coef, sustertacion

Puesto que los graficos de las figuras 1.7.5 ¥ Xi@nen en comun el coeficiente de
sustentacion, combinando ambos vemos la correspoiadexistente entre velocidades
y angulos de ataque, tal como se muestra en la#i@; a mayor coeficiente de
sustentacion mayor angulo de ataque y menor veldciiando este coeficiente ha
alcanzado su maximo la velocidad esta en el mingsig minimo es la velocidad de
pérdida (Vs).

Velocidad e oy ____ —
de pérdida ]"' = A
|8 N
[] = =
f E %
& M
n o+
o oG
= 3
- 2
3 E
_— L]
——t——t—+ t T s
Welocidad Angulo de ataque

Fig.1.7.7 - ¥Yelocidad vs. Angulo de atague.

iOJO!. Este grafico solo trata de mostrar la relacidneevelocidad y angulo de ataq
y asume condiciones estandar en cuanto a sustamta@tesaria y a los factores que
afectan a la velocidad (densidad, etc...). Por gjenen condiciones de mayor
necesilad de sustentacion, como por ejemplo en un wej@do, la curva de velocid
se desplazaria hacia la izquierda (la velocidapiéddida es mayor).

Una idea intuitiva que podemos extraer tanto dérlaula anterior como de este ultii
gréfico, es que altas velocidades implican bajguls de ataque mientras que bajas
velocidades implican angulos de ataque altos. Tidoien cuenta que el factor
velocidady en la férmula, interviene elevado al cuadradaaseprende que volar con
velocidades muy bajasdr 5.10 implica un coeficiente de sustentaci@iL( muy
elevado, o sea angulos de ataque muy pronunciados.

Si a un coeficiente de sustentacion determinadoresponde un angulo de ataque y
una velocidad concreta, podemos afirmar que paaanisma cantidad de sustentacion,
a cada angulo de ataque le corresponde una velodgedandicador y viceversa, lo cual
nos corrobora quel indicador de velocidad es realmente un buercauttir del angulo
de ataque
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Con una excepcion: hay un amplio rango de angwagatue cercanos al angulo
critico que producen el mismo coeficiente de suatgdn, circunstancia que se observa
en las fig.1.7.5 y 1.7.7 donde vemos que la cueMaage casi plana en las cercanias del
angulo de ataque critico. Estos angulos correspoadelocidades muy cercanas a la
velocidad de pérdida.

En casi todos los regimenes de vuelo, incluyendeaiaimente la aproximacion final,

el indicador de velocidad nos da la mejor inforrdagobre el angulo de ataque. Pero
durante la recogida en el aterrizaje, estamos lecidades cercanas a la pérdida y este
indicador no nos dice nada que necesitemos conocer.

Notas.

En el rango de angulos de ataque correspondiemas@normal (entre unos 3° y 10°)
sucede que:

« El coeficiente de sustentacion es proporcionahglfo de ataque.

« El coeficiente de resistencia inducida es propoalial cuadrado del angulo de
ataque, y

« El coeficiente de resistencia parasita es esenerdbrconstante.

Con angulos de ataque mas altos, lo anterior aejarcer validez. El coeficiente de
resistencia parasita aumenta muy rapidamentedg rdsistencia inducida se
incrementa algo, no hay en estos casos razonespergonalidad.

Sumario:

« El angulo de ataque es el angulo agudo formadtapmrerda del ala 'y la
direccion del viento relativo.

- Lavariacion de la sustentacion y la resistenciaati@angulo de ataque es propia
de cada perfil aerodinamico. Lo mismo el angulaidejue critico.

+ Actitud® + Incidencia® = Ataque®® + Ascenso.

« Angulo de ataque critico es aquel que produce fongustentacion y a partir
del cual un aumento del angulo de ataque no sedeaeh un incremento de la
sustentacion.

« El coeficiente de sustentacion es un ratio que médécamente la efectividad
del ala para convertir la presion aerodinamicaustesitacion; es un namero
dimensional y no tiene unidad de medida. Se comgene valor fijo segun el
tipo de perfil (coeficiente aerodinamico) mas ataviable con el angulo de
ataque. Este coeficiente aumenta con el angultedei@ hasta llegar al CL
maximo a partir del cual comienza a disminuir.

« Un ala tipica puede tener un coeficiente de sustent de alrededor de 1.5 sin
extender flaps; es muy dificil conseguir un coefite mayor de 2.5 incluso con
flaps extendidos.

« El coeficiente de sustentacid@l() es una funcion simple del angulo de ataque.

« En la sustentacién total producida logpipales ingredientes son la velocida
el angulo de ataque.
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Para la misma sustentacion, si la velocidad disyeirah coeficiente de
sustentacion debe incrementarse y viceversa.

Para una misma cantidad de sustentacion, a cadbbagataque le
corresponde una velocidad y viceversa.

El indicador de velocidad es el dispositivo queangjformacion nos da sobre
el angulo de ataque, excepto en velocidades cerealaapérdida.

La aseveracion "con una actitud de morro arrited avion esta ascendiendo el
angulo de ataque es bajo y si esta descendier@hgelo de ataque es alto" es
cierta, pero !ojo! incompleta.

Por su estructura y disefio, si se compensa un gai@un angulo de ataque
especifico, este debe mantenerlo sin necesidastalehaciendo correcciones
continuamente.

Sujetar los mandos con suavidad y firmeza. El \telde control ademas de
servirnos para efectuar modificaciones en el andelataque debe servirnos
para "sentir" los cambios de angulo de ataque.
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1.8 LA PERDIDA.

En este capitulo veremos como se produce una igituqae, no controlada y segun en
gue circunstancias se produzca, puede entrafidtouresgo para la integridad fisica de
los pasajeros y del aparato: la pérdida.

La pérdida (en inglés stall) es el efecto provogamiola incapacidad del ala para seguir
produciendo sustentacion, y se produce cuandddi &uela con un angulo de ataque
mayor que eéngulo de ataque critichlo hay nada magico en este angulo, la
sustentacion no cae a cero, es mas, en este pudtmée se alcanza el coeficiente
maximo de sustentacion. Lo que sucede es que pastelangulo critico disminuye la
sustentacion y la resistencia se incrementa damgdo b la entrada en pérdida.

Para tener una idea de como se produce la péiididarhente, veamos primero unos
conceptos sencillos sobre fluidos:

1.8.1 Capa laminary capa
turbulenta.

Jﬂ Flujo laminar. Es un flujo en el cual el

—
 —
—_——— . .

> :}\j ) fluido puede ser considerado que se
—_— & —* mueveen capas uniformes denominadas
—_—

—— ¥ |aminas.

Flgj o larninar Fluj o turbulerta

Fig.1.8.1 - Flujo laminar vs. Flujo turbulento. F|Uj0 turbulento. En este tipo de ﬂUjO
las laminas fluyen desorganizadas, tanto en suaaiine como en su velocidad.
En el espacio libre el flujo no interactua condbgetos, pero si un objeto esta cercano
al flujo del fluido, interactua con el mismo canmma sus caracteristicas de velocidad
como veremos seguidamente.

El flujo puede permanecer laminar en tanto lashasno interactuan lo suficiente para
causar movimientos secundarios entre ellas, pecagmcontrario la mezcla libre y
aleatoria de las laminas hacen el flujo turbulento.

El flujo puede cambiar de laminar a turbulento aseba:

Un cambio en la velocidad del flujo.

Alteraciones del propio flujo.

Rugosidad de la superficie sobre la que fluye.

Los gradientes de presion. Cuando la presion eatdécrece con la
distancia a lo largo del flujo, las alteracioneskfiujo se amortiguan;
cuando esta presion aumenta, las alteraciones@dieam. La
reduccion de presion estatica en la seccion dekadtd ala ayuda a
mantener el flujo laminarl(8.3

5. Otros factores: densidad del fluido (P), su veladi@v), la longitud
(L=cuerda del ala en este caso) y el coeficient@st®sidad (u), que los
ingenieros relacionan en un niumero dimensionaldéemumero de
ReynoldsR=(PVL)/u.

PwpE
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Cuando un fluido fluye sobre una superficie, del@do
la friccidn, la capa mas cercana a la superficie se
detiene completamente. Encima de esta capa se

. "=y elocidad
forman otras, cada una de las cuales tiene menos P libre del
friccion que la anterior y por tanto mayor velodda > e

- . —
Asi hasta que a partir de una capa concreta no ha
o . ) . N —— Caps
friccion y las capas tienen la velocidad libre filedo. —"*. Capa
—=0

Supetficie dal ala

Espesor

Al conjunto de capas que van desde la que tiene
velocidad cero (la mas cercana al ala) hasta la que
tiene velocidad libre se le llanapa limitey a la Fig.1.8.2 - Capa limite.
distancia entre la primera y la Ultireapesor de la

capa limite

El espesor de la capa limite suele aumentar a megie el fluido se mueve a lo largo
de la superficie. La cantidad de este aumento diepeéa la viscosidad del fluido, la
velocidad del flujo, la suavidad/rugosidad de lpesticie, y la forma de esta.

A la capa limite cuyo flujo es laminar se le sukdmar capa limite laminar que a veces
se abrevia como capa laminar, mientras que sijel s turbulento la capa recibe el
nombre de capa limite turbulenta, abreviada corpa tarbulenta.

Cuando la capa limite comienza a fluir por el batdetaque del ala lo hace en forma
decapa lamingrpegada al ala y muy fina; pero a medida que tha@a el borde de
salida, mas o0 menos por el centro del ala, comiarpgder velocidad debido a la
friccibn y se va haciendmapa turbulentamas separada del ala y con mas grosor.
Mientras la capa es laminar, se mantiene pegaala glproduce sustentacion, pero al
convertirse en turbulenta aumenta su separaciéalaglino produce sustentacion. El
punto en el cual la capa laminar se va convirtiesrdturbulenta e incrementa su grosor
se denomina "transicion a turbulencia” o "transiaié capa limite".

1.8.2 Como y porqué se produce.

Ya estamos en condiciones de saber como entraéidg@&n ala. Con moderados
angulos de ataque el flujo de aire sigue el cootdmla superficie del ala y el punto de
transicion a turbulencia se mantiene cercano alébde salid#l); pero a medida que el
angulo de ataque se incremefiia el flujo de aire tiene mayor dificultad para segl
contorno del ala debido al intenso cambio de diéecg el punto de transicidon se va
desplazando hacia el borde de ata@lecuando el angulo de ataque es mayor que el
angulo critico, el aire es incapaz de seguir etaroo del ala, el punto de transicion esta
tan adelantado que apenas hay capa laminar yockses turbulent@l). En ese

momento la presion diferencial se ha reducidorgs$éstencia se ha incrementado, hasta
el punto de que no hay sustentacion suficiente ggvartar el peso del aeroplano y el
ala entra en pérdida.
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(1] Transicidn 2 () Transicidn a
— turbulencia turbulencia
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Hasta dngulo de atagque 80 Angulo de 16_':":_1‘.-55‘}% A
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#penas hay capa turbulenta Capa turbulenta W?W =

-gfl'n;;:juendaet;arﬁ;Llegglaa‘l::rca Angulo de staque critico, maxirma sustentaci om
" a partir de este purto cormienza a decaen

Transician a
Transicidn a [4) turbulencia
() turbulencia

—— Apenas hay capa lirrite

Capa turbulerta extendiendose Sustertacion disrinuy endo T
Todavia se produce mas sustertacian, El alz ertrard en pérdida. T

Fig.1.8.3 - Incremento del angulo de ataque ¥ entrada en pérdida.

La pérdida es un fendmeno exclusivamente aerodataquie se produce por un
excesivo angulo de ataque. Conviene recordar ciuegello de ataquesta formado por
la cuerda del ala y la direccion del viento relatila cual no tiene porqué coincidir con
la direccion a la que apunta el morro del avion.

Insisto, la pérdida se debe a un excesivo anguédatpie y puede ocuripn cualquier
velocidad, cualquier actitud y cualquier potencia

1.8.3 Velocidad de pérdida.

Segun vimos en @apitulo anterigrlos aviones no tienen normalmente indicadores de
angulo de ataque pero si indicador de velocidad,nps da una buena informacion
sobre el angulo de ataque. Esta es la razon porlesse habla de velocidades de
pérdida y como tales vienen tabuladas en los mesu&h estas, el constructor suele
indicar la velocidad que corresponde al angulotdguee que provoca la entrada en
pérdida, segun distintos factores (grados de ajais=w...). Esta velocidad aumentada
en un 5% a 10%, se denomirelocidad de pérdida.

1670 Ibs.
e E
= 704 = 70
a- a0 L u‘:'IJ Flaps up
LIJ apsE Up i Aill-
z z
A0 £0-
| Flaps down - | Flaps down
Z Z
w 4I:|-| 1 1 1 1 T T a0 - T T T T T
1] 10 20 a0 40 an G0 1400 4800 1800 2000 2200
AMGLE OF BAME - DEGREES GROSS WEDGHT - POUMNDS

Fig.1.8.4 - ¥elocidad de pérdida segan distintos factores.

Hay dos aspectos que conviene conocer respectgalicade ataque critico y la
velocidad de pérdida. Cada perfil en particulardian angulo de ataque, normalmente
entre 16° y 20°, en el cual el flujo de aire seasepel ala y esta entra en pérdida.
Aunque los expertos en aerodinamica dicen quegellame ataque critico no es
siempre una constante absoluta, a efectos prasticosnsidera constante, con
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independencia del peso, la presion aerodinamiémaello de alabeo, etc... 0 sea, que
cada aeroplano tiene un angulo de ataque critpecégo, el cual corresponde al
coeficiente maximo de sustentacich.

Por el contrario, la velocidad de pérdida de umglano dado no tiene un valor fijo y
constante para todas las situaciones de vuelo,|psiésctores anteriores si que la
afectan.

Sustertacion _  Pesodel avion (970 Kqg) Susteritacion _ Peso del avidn (1164 Kg)
a generar [L] por el factor de carga (1g) a generar [L] por el factor de carga (1g)
L=cCL*1/2dw? ¥*5 = 970 Kq, L=cCL*1/2de? *¥5 = 1164 Kqg,
Angula de Angulo de
ataque o welocidad ataque o velocidad
.I.I.I.I.Ir. ||1|||||||||||| .I.I.I.I.Ir. ||-'| P I I I I
cL v cL v?
L critico 209 A Vs 54 nudaos L critico 209 A Vs 70,5 nudos
¥s COM PESO ESTAMDAER ¥s COM PES O IMCREMEMTADS LM 20%

Fig.1.8.5 - ¥ariacion de la velocidad de pérdida {(¥s) con el peso.

En la fig.1.8.5 se muestra un ejemplo de lo expu&ipongamos que volamos recto y
nivelado a 80 nudos en un avidén cuyo peso totdeek70 kg.; si ahora levantamos el
morro del avién a un angulo de ataque de 20° (seasgue ese es el angulo critico), el
avion decelerara rapidamente; con velocidad dem@dbs la sustentacion generada (L)
es suficiente, pero con el anemoémetro marcandai@dses insuficiente y el avion
entrara en pérdida. Si repetimos la experiencia, pleora con un peso total de 1164
kg., al llegar a la velocidad de 70,5 nudos, laesuacion generada, que hubiera sido
suficiente para mantener el peso anterior, esigisaofe y el aeroplano entrara en
pérdida.

De nuevo: el angulo de ataque critico es consfaargecada perfil, pero la velocidad de
pérdida varia con determinadas condiciones.

La omision de los valores @&(Superficie alar) yl (densidad) en el grafico anterior no
es casual. La superficie alar es constante (salgesg extiendan flaps, que no es el
caso), por lo cual se puede omitir para este egnpelro ¢y la densidad?. Pues sucede
gue elanemometramide diferencias de presiones (estéatica y de itopgdas

transforma en velocidades relativas. La variacibtaalensidad del aire que afecta a la
sustentacion, afecta de la misma manera al anenmmrdetlo cual resulta que este
opera como si corrigiera de forma automatica astdaciones. En otras palabras: las
velocidades criticas del aeroplano (Vs, VX, VINQ se corrigen por el factor densidad,
el anemometro ya lo hace (Jigotas.

1.8.4 Condiciones que afectan a la pérdida.

El peso del aviérLas velocidades de pérdida tabuladas por el famtgcson para un
peso determinado del avion, es decir que por delsgsa velocidad un avion con el
peso dado entra en pérdida. Pero si el peso esnaymtrada en pérdida se producira
antes pues antes se dara el déficit de sustent&aidaefinitiva, al aumentar el peso del
avion aumenta también la velocidad de pérdida.

Por otra parte, si el peso del aeroplano es infafitabulado por el fabricante, el
porcentaje de reduccion de la velocidad de pémrlida mitad del porcentaje de
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reduccion del peso. Por ejemplo: si se reducesa pa 10%, la velocidad de pérdida se
reduce solo un 5%.

Balance de la cargAunque por si mismo no supone un aumento o distionuwe la
velocidad de pérdida, una deficiente distribuciériadcarga si puede afectar, y muy
negativamente, a las caracteristicas de la pé(datdos capitulog.2y 4.3).

La configuracion del aviorLos dispositivos hipersustentadores (flaps o statmentan
la sustentacion del avion, con lo cual la velocidadgntrada en pérdida con ellos
extendidos es menor que con el avidn "limpio" (dsfvos sin extender).

La potencia aplicaddNormalmente el eje de propulsion esta ligerameéesplazado
hacia arriba respecto al eje longitudinal del avidebido a esto, existe una pequefia
fuerza de sustentacion, que corresponde al veettical de la propulsion. Esta
sustentacion adicional es pequefia y no merecesteaarcuenta respecto a la velocidad
de pérdida, pero si que afecta a las caractedsliegpérdida que son ligeramente
distintas segun se produzca con o sin potencieaajali

El factor de cargeSe detalla a continuacion.

1.8.5 El factor de carga.

El factor de carga es la relacion que existe datearga total soportada por las alas y el
peso bruto del avion con su contenido (Carga sagart Peso bruto del avion = Factor
de Carga).

Como el peso se debe a la fuerza de la gravedtatitet de carga se suele expresar en
términos de relacién con ella: en "g". Asi un fade carga de 3 "ges" significa que la
carga sobre la estructura del avion es de 3 vecpeso actual. Por ejemplo: si el avion
pesa 1000 kg. se esta soportando una carga de&k§0Q®00*3=3000).

Este factor puede ser positivo o negativo. Es posjy positiva) cuando la fuerza es
hacia abajo, y es negativo (g negativa) cuand@eia larriba; en las g positivas el peso
del piloto aumenta quedando "pegado” al asiententras que en las g negativas el
peso disminuye y el piloto "flota” en el asiento.

El factor de carga es importante por dos razorastaPsobrecarga estructural impuesta
a las alas, que pueden llegar a romperlas, y pdagquedocidad de pérdida se
incrementa en proporcion al factor de carga.

Durante el vuelo, las alas del aeroplano debenrsodo el peso de este; en la
medida en que se mueva a una velocidad constameyelo recto, la carga impuesta
sobre las alas es constante (1g) y un cambio deidad en esta situaciéon no produce
cambios apreciables en el factor de carga. Paioccaimbio es de trayectoria, hay una
carga adicional al peso del avién, mas acusadaescambio se hace a alta velocidad y
bruscamente. Esta carga adicional se debe a lzafaentrifuga, que es la fuerza de
inercia que se manifiesta en todo cuerpo cuand®aaliga a variar de direccion
(horizontal o vertical).

Por tanto cualquier cambio de trayectoria del auigplica en mayor o menor medida
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una fuerza centrifuga que incrementa el factoradgac Cualquier fuerza aplicada a un
avion que lo saque de su trayectoria produce terssibre su estructura, el total del cual

es el factor de carga.
¢ \[;Si
Fuerza
o . certrifuga ;.
l / .
Zarga

Pezao resultanrte Peso
Fig.1.8.6 - Factor de carga en virajes.

El factor de carga en vuelo rec8i.en vuelo recto y nivelado se tira bruscameate d
volante o palanca de control hacia atras, el as®encabritara (morro hacia arriba) y
entrara en una trayectoria de curva hacia arrilcadbincrementa el factor de carga.

El factor de carga en los virajdsn cualquier avion, a cualquier velocidad, si se

mantiene una altitud constante durante un girodtoado, el factor de carga para un
determinado grado de inclinacion es el mismo ¢agr.5.7.
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Fig.1.8.7 - ¥Yelocidad de pérdida ¥ factor de carga sfalaben.

La figura anterior revela un factor importante e Virajes: el factor de carga se
incrementa lentamente hasta unos 40° (g=1.31),maégodeprisa hasta unos 60° (g=2) y
a partir de ahi explosivamente, llegando a tomaalelr 4 para 75° y 5.76 para 80°. Es
importante recordar que las alas deben produdesiasion igual al factor de carga
pues de otra manera seria imposible manteneiitizdalt

Aunque un avion puede ser alabeado a 90°, un giltitiad constante con esta
inclinacién es imposible mateméaticamente para agaonvencionales. A algo mas de
80° el factor de carga supera los 6 Gs que esaearmarte el limite estructural en
aviones disefiados para vualorobético Para aviones convencionales ligeros el
maximo alabeo en un giro a altura constante e9ddJ incremento de 10° supone 1
G de carga adicional, que pone al aeroplano mwaail punto de tension que puede
provocarle dafios estructurales.
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Factor de carga en turbulenciAsinque los aviones estan disefiados para soportar
rafagas de considerable intensidad, la aceleratipnesta por estas supone un
incremento del factor de carga, particularmenteestds alas. Este incremento es
proporcional a la velocidad del avion. Por eso@mdiones de turbulencia moderada o
extrema conviene reducir la velocidad del aviéa @dlocidad de maniobra especificada
por el fabricante.

Relacion entre el factor de carga y la pérdidevelocidad de pérdida se incrementa en
un factor igual a la raiz cuadrada del factor dga;aes decir que si un aviéon tiene una
velocidad normal de pérdida de 50 kts, entraraéedigha a 100 kts si se le aplica un
factor de carga de 4g (50*V 4=100). Por ejemploeises que en un giro de 60° el
peso del avion se duplica (2g), y por tanto lacielad necesaria para producir
sustentacién se multiplica por V' 2, es decir p$t42; si en vuelo normal el avién
entra en pérdida a 65 kts, en un giro de 60° éatesr pérdida a 92 kts (65*1.4142).

El aumento de la velocidad de pérdida debe settdenily en cuenta en maniobras
donde el factor de carga sufre un gran incremeyitog cerrados, espirales, etc.). Por la
misma razon, no debe hacerse tampoco una pérdateionada por encima de la
velocidad recomendada, ni efectuar movimientosdmsia alta velocidad, p.ejemplo:
levantar el morro de forma subita.

Categorias.Todos los aeroplanos estan disefiados cumpliensorequerimientos de
esfuerzo, en funcion del uso que se vaya a haternigeo. La clasificacion segun estos
requisitos se denomina categorias. Para obtergarsficacion por las autoridades
competentes, el esfuerzo estructural (factor dgagatebe ser conforme a los estandares
prescritos. Las categorias y el maximo factor dgacpara cada una de ellas son las
siguientes (segun la F.A.A):

- Normal :3.8G.
« Utility :440G.
- Acrobatic: 6 G.

1.8.6 Disefos que atenuan la pérdida.

Para mantener la capa laminar fluyendo sobre lerBaje del ala tanto como sea
posible, se ha desarrollado el tipo de ala de fajuinar. Este disefio esta relacionado
con el punto de transicion.

J Purts de transicién El ala de flujo laminar es a veces mas fina
gue una convencional, el borde de ataque
es mas puntiagudo y la seccion mas

AL& DE FLLUC LAMINAR cercana al mismo simétrica, pero lo mas
importante de todo, el punto de maximo
JF‘“”'I' de transicidn espesor esta mucho mas atras

(aproximadamente en el 50% de la cuerda)
gue en un ala convencional (que suele
ALA "ORDINARLA darse en el 25% de la cuerda). La
distribucion de presiones es mucho mas
uniforme y el flujo de aire es acelerado
muy gradualmente desde el borde de ataque al penttaximo espesor. Ademas, esto

Fig.1.8.8 - Ala “ordinaria™ ¥ de flujo laminar.
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supone reducir la resistencia considerablemengs plala laminar exige menos
energia para deslizarse a través del aire.

En este tipo de perfil sin embargo, en las cersaggda pérdida el punto de transicion a
turbulencia se desplaza hacia el borde de atagaeapé@amente que en un ala
convencional.

No es deseable que el extremo del ala entre eidpdodprimero, sobre todo si el
extremo de un ala entra en pérdida antes quecgllotcual no es infrecuente. En un ala
con buena caracteristica de pérdida, la raiz (eghitiselaje) debe entrar en pérdida
antes que el extremo. Este tipo de pérdida detadeadencia al alabeo e incrementa el
control lateral en las cercanias de la pér@haa 1.6)

Para conseguir este efecto se recurre a uno c\@eitos siguientes disefios:

« Construir las alas con angulo de incidencia deergeidesde la raiz hacia el
extremo ("torsion”) lo que implica menor anguloadaque en la punta del ala 'y
por tanto un retardo a entrar en pérdida respeletoadz. Este disefio recibe el
nombre de "washout" en inglés.

« Insertar una tira "strip" de metal en el borde @&/@ mas cercano a la raiz del
ala, de forma que cuando se alcanza un determaragido de ataque, la tira
rompe el flujo de aire haciendo que la raiz emrpérdida antes que el extremo
del ala.

» Disefiar unas ranuras en el borde de ataque ceadammnta del ala, de manera
gue con altos angulos de ataque se suaviza eld@ugre en esa parte del ala
retrasando su entrada en pérdida respecto a la raiz

Otra buena caracteristica es que al entrar endazéedlimorro caiga abajo, lo cual nos
ayudara en la recuperacion. Esto se consigue ddredtabilizador horizontal de cola
un angulo de incidencia mucho menor que a las(dé&=slaj¢. De esta manera cuando
un excesivo angulo de ataque deja las alas siargaston suficiente, la cola sigue
teniendo sustentacion, haciendo que el avion a®gaorro y sea mas facil la
recuperacion de la pérdida.

Angulo de —
incidencia

b‘\\__&
Angulo de™ 5

sfaque  § T T
Vierto relativo

Fig.1.8.9 - Disenos con buena caracteristica de pérdida.

Ademas de la resistencia a la pérdida, en el dideflas alas hay que tener también en
cuenta el factor de carga a soportar, y llegar eonmpromiso de manera que el ala entre
en pérdida antes de que sobrepase el factor de weExgimo, puesto que es preferible
tener un avion en pérdida (que es recuperable}iguedas (que es irrecuperable).

Efecto de los flapsAl extender los flaps se cambia la curvaturagpeelil del ala Elaps
1.5.3 lo cual produce unos efectos ya conocidefe¢to que producen los flaps 1)6.3
Pero ademas, la parte del ala donde estan inssalaeta con mayor angulo de
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incidencia y por tanto con mayor angulo de ataque,la parte del ala sin flaps. A
consecuencia de esto, la seccion del ala condlelps entrar en pérdida antes que el
resto del ala. Esta es la razén por la cual losdaftes colocan los flaps en la raiz del
ala.

Puede parecer paradojico, pero es 100% cierto upuepua la seccion de ala con flap es
intrinsecamente mas resistente a la pérdida, argrapérdida antes que el resto del ala.

En el capitulo 6.1 de la seccion Técnica de Vulpse detallan los distintos tipos de
pérdida que pueden darse, como practicarlas y guoteder a la recuperacion de las
mismas.

Notas:

En las tablas y gréficos de los manuales de operalds fabricantes indican las
velocidades de pérdida para un peso, configuragigrados de alabeo (factor de carga)
determinados (I&g.1.8.4es un ejemplo). Sin embargo, a pesar de que REdsehdel

aire es un factor que afecta a la sustentaciore meesiciona en dichas tablas, y esto
tiene una explicacion.

Como veremos en el capitulo de instrumentaciorespondiente, ehdicador de
velocidades basicamente un medidor de presién. La presiémmeve la aguja de este
indicador es la misma que la que mantiene lasdabavion en vuelo, es decir que este
indicador no mide la velocidad del avion con regpeat suelo sino la velocidad
aerodinamica (1/2dv?), asi que la variacion de idadsque afecta a la sustentacion
afecta por igual al indicador de velocidad.

El indicador de velocidad nos esta haciendo unrfavfuncionar asi, y a este respecto
debemos confiar en él puesto que hace por nodaga@®rrecciones adecuadas debido a
los cambios de densidad. De modo que cuando etéaibe especifica velocidades de
pérdida ya tiene en cuenta este detalle, y seeadi@alores dados por la lectura de este
instrumento (IAS=Indicated Airspeed).

Es importante recordar que el angulo de ataqudade nespecto al viento relativo, por
tanto no cabe confiarse enteramente en la actébavibn en cuanto a la posibilidad de
una entrada en pérdida.

Sumario:

« La pérdida se produce en el angulo de ataquea;rgie es el punto en el cual
un incremento de angulo de atague no se traduge anmento de la
sustentacion.

« La sustentacién no cae a cero en la pérdida. Deohelacoeficiente de
sustentacion tiene su valor maximo en la pérdida.

« Enla pérdida, apenas hay capa laminar, casi ®tarleulenta.

« Lavelocidad de pérdida es la que correspondeggil@mnie atague que provoca
la entrada en pérdida, mas un margen de seguredddga 10%.

« Lavelocidad de pérdida no es un valor Unico; veoiael peso del avion, la
densidad del aire, la configuracién del avion faetor de carga.
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El factor de carga tiene una enorme influencieaguérdida. La velocidad de
pérdida se incrementa en un factor igual a lacadémrada del factor de carga.
Las velocidades de pérdida tabuladas por los fates se refieren a situaciones
estandar. Si la situacién real es diferente, lacidhd de pérdida también es
diferente.

El amortiguamiento vertical en la pérdida cae a.c8r el avion esta bien
disefiado, la raiz del ala entrara en pérdida apte®! extremo, y quedara un
poco de amortiguamiento al alabeo.

Igualmente, un buen disefio implica que en situasigmrmales aunque las alas
entren en pérdida, la cola del avion no lo hara.

Un hecho muy importante es que si el avion no@st@érdida, tampoco entrara
en barrena.

En funcion del factor de carga soportado, los agmon de categoria: Normal,
Utility y Acrobatic.

La velocidad de pérdida con flaps extendidos esomgme con ellos retraidos.
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PRINCIPIOS BASICOS

1.9 GUINADA ADVERSA.

Recordemos que guifiada es el movimiento que reglaadn en torno a su eje
vertical.(1.5.1)

Cualquier movimiento de guifiada del avion, indepameémente del origen, que
tenga un efecto contrario al deseado por el pgetdenomina guifiada adversa.
Para contrarrestar su efecto y mantener el coditr@tcional del avion el piloto
actua sobre el timén de direccion por medio dpémales.Kig.1.5.7

1.9.1 Causas que la producen.

Son varias las causas que producen la guifiadasagy&ro la mayoria estan
producidas por el efecto de la hélice:

Efecto tuercakl motor hace girar la hélice en un
sentido, asi que segun la 32 Ley de Newton, la
totalidad del avion intentara girar en el sentido
opuesto (accion-reaccion). Como en la inmense
mayoria de los aviones la hélice gira en el senti
de las agujas del reloj (visto desde la cabina), [
fuerza de reaccion se ejercera sobre el lado
izquierdo del avidn en sentido contrario al giro ¢
la hélice. Ademas, en condiciones de alta poter
mientras el avion esta en el suelo (carrera de
despegue), este efecto hace que la rueda izqui
soporte mas peso que la derecha, lo cual aport
friccibn, mas resistencia y aumente la tendencic
guifiar a la izquierda.

Fig.1.9.1 - Efecto tuerca.

Este efecto tuerca es apenas perceptible en vuelo
recto y nivelado con velocidad de crucero.

Debe tenerse en cuenta que el efecto tuerca na daestamente la guifiada. El
efecto tuerca causa el intento de giro del aviéstg causa la guifiada. En el
disefio del avidn, esta guifiada no deseada se limugrareces dandole al ala
izquierda un angulo de incidencia ligeramente maywor tanto algo mas de
sustentacion.
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Estela de la hélicdRecibe este nombre la masa de
aire desplazada hacia atras por la hélice, cuyo
tamano es el de un cilindro de aproximadamente el
diametro de la hélice. Esta estela recibe un
movimiento rotatorio en la misma direccion del
giro de la hélice. El resultado es que la estelaa
solo sobre un lado de superficies del aviordahc (
el estabilizador vertical, lo cual empuja a est@d
la derecha y hace que el avion guifie a la izquie
Por otro lado, si el avidn es de plano bajo, lalas
de la hélice incide sobre la parte inferior del ala
izquierda empujandola hacia arriba, mientras q
en el ala derecha incide sobre su parte superiol Fig-1.9.2 - Estela de la hélice.
empujandola hacia abajo. Este efecto amortigua en

parte el mayor peso sobre la rueda izquierda

provocado por el efecto tuerca visto antes. Si el

avion es de plano alto el efecto es el contrario.

Para compensar esta guifiada, algunos disefiad@@azin ligeramente
respecto del eje longitudinal, el estabilizadotieal, la direccion de empuje del
motor, 0 ambos.

Eje longitudinal

—

Fig.1.9.3 - Disefios que reducen
la guifiada adversa.

Empuje asimétriccEste efecto es apenas perceptible en aviones lezrmae
hace algo mas acusado cuando se vuela con gramglgeside ataque y con a
potencia. Supongamos un avion con actitud de nagrioa pero volando
horizontal; en este caso, la pala derecha de ieeh@ista desde la cabina) se
mueve hacia abajo y un poco hacia adelante resgedtodireccion de vuelo,
mientras que la pala izquierda se mueve haciasayrim poco hacia atras. La
pala derecha tiene algo mas de velocidad relatiedayizquierda lo cual
produce un efecto de guifiada a la izquierda. Allgengsimétrico también se le
denomina factor "P".

Precesion giroscopic€uando a un objeto girando en el espacio se iesapha
fuerza, el objeto reacciona como si la fuerza fieap en la misma direccion
pero en un punto desplazado 90° de donde se #&phgarza. Es como reaccio
una peonza (o similar) girando cuando se le pordedo en un lado (V&t.2.2.
La masa de aire desplazada por la hélice giramptaravelocidad es susceptible
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de precesionar. Asi cuando levantamos, bajamogladesnos a la derecha o la
izquierda, el morro del avidon, tenemos precesiéosgidpica sobre la hélice y su
estela, lo cual da lugar a guifiada adversa.

Resistencia en los aleron&ste efecto, al contrario que los otros no esta
provocado por la hélice. Sabemos como funcionaalE®nes: un ala sube
debido a que tiene mas sustentacién por el aldraéjo anientras que la otra baja
al tener menos sustentacion por el aleron arribar@\bien, el ala que sube tit
mas sustentacioén pero también mas resistenciaidejunientras que la que b
tiene menos sustentacion pero también menos msstiaducida. Por tanto un
ala tendra ligeramente mas velocidad que la otcadbdara lugar a guifiada
adversa.

Algunos constructores, ponen remedio a este efeetbante una deflexion
diferencial de los alerones, de manera que elmalgué baja lo haga con un
angulo menor que el que sup compense algo la mayor resistencia inducid
ala con el aleron abajo.

1.9.2 Como corregirla.

Puesto que el timon de direccién es el mando d&agai{er 1.5.9, para
corregir la guifiada adversa basta con aplicarmeat&lo en sentido contrario y
en proporcién suficiente, es decir, presionar dbpdel lado contrario a la
guifiada adversa. En la mayoria de las ocasionegeisiada no deseada se
produce hacia el ladaquierdo, por lo que lo habitual es aplicar pieedbo par
corregirla.

Notas:

La guifiada adversa producida por la hélice, sementa en proporcion directa
a la potencia, velocidad y el angulo de ataquesitiaciones de alta potencia,
poca velocidad y alto angulo de ataque este eésctoucho mas pronunciado
(despegues, ascensos, etc).

La guifiada producida por la resistencia en lo®aks es mas acusada en
situaciones de velocidad reducida o cuando seaagtan cantidad de deflexion
(o abruptamente) a los alerones

Sumario:

- El movimiento de guifiada no provocada por el pisgalenomina
guifiada adversa.

- La mayoria de los efectos de guifiada adversa seigen por el
movimiento de la hélice.

- Este efecto se hace mas acusado con baja velocaltalpotencia del
motor.

- Laguiiiada adversa se corrige pisando el pedddelcontrario a la
guifiada (pie contrario).
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- En casi todos los casos que se produce este edbaldpn suele guiiiar
la izquierda.
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PRINCIPIOS BASICOS

1.10 CONTROL DE ALTURA'Y VELOCIDAD.

Cuando se pilota un aeroplano, es fundamentataifyolar la velocidad y (2)
controlar la altitud.

Esto seria facil si el avidn tuviera unos contratiesles, de manera que
moviendo uno cambiara la velocidsid cambiar de altitudp moviendo otro
cambiara la altitudin cambiar de velocidadRero este tipo de controles en un
avion es un suefio imposible en la practica, asvgamos como los controles
realesafectan a la velocidad y la altitud de un aviéal.

Existe una controversia, clasica entre pilotosresgoie mando en la cabina
controla primariamente la velocidad y cual la attitUnos dicen que el volante
("cuernos") controla la altitud y el mando de gdaeselocidad. Otros sugieren
justamente lo contrario: que el vole controla la velocidad y el mando de gases
la altitud. ¢ Quién afirma lo correcto?. Ningunorquee cualquiera de las dos
afirmaciones supondria que los aviones tienen urdmgue controla
exclusivamente la altitug nada masy otro que controlanicamentda

velocidad. No existe un avion con unos controlés as

La Unica respuesta cierta es que:

- El volante de mando controla la actitud de moricagt#n y por
extension el angulo de ataque.

- El mando de gases controla la potencia. Esta pateaguede utilizar
para superar la resistencia, para acelerar, ogsaender.

- Ni uno ni otro controla la altitud o la velocidad fbrma independiente.

Mando de gases Mando de gases Wolarte de control
de palanca de varilla "cuernos"

Fig.1.10.1 - Mando de gases ¥ volante de control.

En general, un piloto que intenta controlar veladig¢ altitud por separado ac:
por no controlar o una u otra, 0 ninguna, siendeelacidad casi siempre la que
sale peor parada, tornandose a veces tan baja quers el riesgo de entrar en
pérdida.

En vuelo recto y nivelado, algo tan simple como lsamde velocidad
manteniendo la misma altitud supone una secueercigudtes eambos
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mandos. Podemos aprender a hacer estos ajustes deaderas: una a base de
prueba y error hasta descubrir cual es la formeecta, y otra mejor y mas
sencilla: sabiendo como responde el avion al manini de los mandos para
gue esta secuencia sea obvia y comprendida, lbardenuestro vuelo mas facil
y seguro. Intentemos esto ultimo.

1.10.1 Mando de gases.
El mando de gases controla la potencia, asi ddesii@p requiere potencia para:

- Mantener el empuje suficiente para vencer la esish.

- El ascenso requiere mas potencia que el vuelo yeaiteelado yer 5.5.

- Para acelerar el avidon en la misma trayectorigesesita mas potencia
gue en vuelo no acelerado.

Con el avion compensado en vuelo recto y niveladoaypotencia moderada, si
aplicamos mas gases sucede una cosa muy curi@admrlino acelera (en
muchos aviones incluso decelera ligeramente) siedayanta ligeramente el
morro y comienza a ascender. Esto es algo nuewd@aaspirantes a piloto: si
en un automovil piso el acelerador (aumento larpmdg y este acelera ¢ porque
en un avion no?.

Por la sencilla razén de que mientras un autonsdd puede transformar el
aumento de energia en sentido horizontal (aceleyand avién puede
transformarla en sentido horizontal o en sentidticad (ascendiendo), y debido
a su concepcién aerodinamica el avion transfgreaisamenteste incremento
de energia en sentido horizontal: ascendiendo.

Obviamente, el movimiento contrario de este magdddr gases) no hace que
el avion decelere (la velocidad incluso aumentréignente) sino que baje algo
el morro y descienda.

Fijandonos en el gréfico de la fig.1.10.2, que nmaasn ejemplo de relacion
entre potencia y tasa de ascenso, observamos guarn@amisma velocidad,
p.ejemplo 85 nudos, con el 65% de potencia aplitatisa de ascenso es nula,
mientras que con el 80% de potencia la tasa desse&s positiva; es decir, que
si volamos recto y nivelado a 85 nudos, al aumdatpotencia del 65% al 80%
sin cambiar de velocidad, el avidn ascendera cartasa determinada. De la
misma manera, recto y nivelado a 110 nudos, rethupiotencia del 80% al 65
supone una tasa de ascenso negativa; el avionndiesae Podemos imaginar el
abrir gases como tirar de la curva del graficodaciiba, mientras que cortarlos
es como dejarla caer.
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Tasa de ascenso (fprm)

Fig.1.10.2 - Tasa de ascenso sfpotencia aplicada.
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Aumentar la potencia hace que el avion asciendatragEque reducirla hace ¢
descienda. Este es el comportamiento aerodinamitoai y natural del mando
de gases. Se puede afirmar entonces guadndo de gases es el mando de
control primario sobre la altutaLa tasa de ascenso o descenso (en pies por
minuto "fpm") es proporcional al aumento o dismidaade potencia realizado.

@

Fig.1.10.4 - Efecto de disminuir potencia {cortar gases).

1.10.2 Volante de control.

En el capituldL.5.2vimos como actua el volante de control sobrenebii de
profundidad: al tirar hacia atras de este mandmpugarlo hacia adelante, varia
la sustentacion en la cola y ello provoca el mogirto de cabeceo del avion.

lo tanto, al mover el volante de control: [@)actitud de morro del avion cambia.

Si la actitud de morro es distinta, el av&stara incidiendo el viento relativo ¢
un angulo diferente. Tenemos pues que ademasaf@ia el angulo de ataque.

El cambio del angulo de ataque afecta a la resist€h 3.6)y la velocidad
(1.7.4) Un mayor angulo de ataque supone mas resistgmeenos velocidad,
viceversa. Esto implica que ademas:g@nbia la velocidad.

Estas respuestas, que constituyen el efecto paredanmediato del avion al
movimiento del volante de control, permiten afirmgae &l volante de control
ejerce el control principal sobre la velocitlz@aunque este mando no es
exactamente un control de velocid&dra ganar velocidad hay que empujar el
volante hacia delante (disminuir el angulo de atagquoara perderla hay que
tirar del volante hacia atras (aumentar el angalatdque). El aumento o
disminucion de velocidad dependera de la cantigathavimiento impuesto a
este control.

La fig.1.10.5 muestra el efecto primario de tiral eblante de control,
I6gicamente el movimiento contrario, empujar elvdé de control, provocara
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efecto contrario.

Fig.1.10.5 - Efecto primario de tirar de "cuemos™,

Memoricemos la afirmacion anterior, aunque conta&sereservas. Hemos
cambiado la relacion de fuerzas y esto hace carbieocidad, cierto. Pero
también hemos cambiado los parametros principalesafpctan a la
sustentacion (angulo de ataque y velocidad) yteste efectos secundarios.

Para comprender mejor estos efectos secundarasogeque sucede cuando
tiramos del volante de control sin cambiar la poign

- Se acentua la actitud de morro arriba y aumerdagailo de ataque.
- Lavelocidad disminuye, el avion decelera. Estel @fecto primario.
- Primer efecto secundario: debido al incrementadgllo de ataque el
avion ascendera.
« Segundo efecto secundario:
o Silos nuevos parametros son mas eficientes ehaiue
ascendiendo.
o Sison menos eficientes el avidn entrara en descens

En la fig.1.10.6 tenemos un ejemplo de este efmtandario. Volamos a 90
nudos con la potencia puesta al 78%y tiramos de "cuernos”; el efecto
primario consiste en reducir la velocidad, por gjnihasta 70 nudos, y elevarse
un poco(2); como los nuevos parametros son mas eficien@gd@h entrara en
ascenso con una tasa constante. Volvemos a titaudenos; de nuevo la
velocidad decrece, por ejemplo hasta 53 nudos;gndemos unos pies, pero
ahora los nuevos parametros son menos eficiergkawdn entrara en un
descenso constant®).

+

@ @ W

‘f-‘_""'--..,_} Velocidad
-

Cosd 70 90~
75% de potencia

Fig.1.10.6 - Efecto secundario de tirar de "cuermos®™.

=

Taza de ascenso [fprim)

Si el volante de mando controla la velocidad peoy@ca efectos secundarios
la altura, un cambio de velocidathnteniendo la alturaequerira mover el
volante de control y ademas ajustar el mando desgas

Entonces, que sentido tiene la controversia salampndo controla que cosa?.
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Tiene y mucho. La nocion de que el volante de obes el mando de
arriba/abajo puede ser muy peligrosa. Veamos cual ezon.

La mayoria del tiempo de vuelo se consume en régdeerucero, recto,
nivelado y con una potencia adecuada. En este eégies factible recuperar
unos pies de altura tirando del volante de comtnatamente. El avidon perdera
velocidad (efecto primario) y ascendera. Una viezadtura deseadse empuja
volante de control y el avidon volvera paulatinarneemta velocidad inicial. No
hay mayores problemas en esta forma de actuaniguas por la comodidad g
supone tocar solo un mando. En el caso de la fibli@&6 es como estar volar
a 90 nudos y ascender unos pies a 70 nudos pgraédaecuperar la velocidad
inicial.

Pero hay otra parte. Supongamos ahora que la gdabbgue tenemos es baja,
Gnicamente unos nudos por encima de la velocidgakda. Con la nocién de
gue el volante de control es el mando de arribgdabatiramos del mismo
ascenderemos unos pies como antes (efecto seanuno a costa de minorar
tanto la velocidad (efecto primario) que tras esguefo ascenso el avion entra
en un rapido descenso, o incluso peor, entra elidaéiEsta reaccion tiene un
nombre: "globo", y se da con cierta frecuenciaaaretogida durante el
aterrizaje, como pueden confirmar los aspiran@o#n. A pocos pies sobre la
pista se tira de cuernos en exceso, el avion sa,fesciende unos pies y
entonces cae rapidamente.

En la fig.1.10.7 vemos esto reflejado. Estamosndiaa 68 nudos con una
potencia algo baja, y tiramos de cuerfigscomo siempre, la velocidad decre
p.ejemplo hasta 52 nudos, y ascendemos unos giescén esta nueva
velocidad entramos en descenso, o lo que es pepérdida2).

Welocidad

@

0 p——— — >
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Fig.1.10.7 - Efecto secundario de tirar de "cuemos”.

Taza de ascenszo (fpr)

La peligrosidad de la nocién del volante de cortosho mando de arriba/abajo,
se acentla especialmente durante el despegudeyredae, porque en ambos
casos ademas de tener al avion con poca veloctdest® a baja altura y puede
ser que no haya opcion a recuperar una pérdida.

Parece gue la cuestidon esta muy clara. Pero noedtddo tanto cuando se
siguen produciendo accidentes por pérdida/bar&rguiere tener una
pérdida/barrena garantizada tire de "cuernos" wo,daego mas, y mas. Si por
el contrario tiene apego a su seguridad, en veddeisi bajas mire el indicador
velocidad antes de tirar de "cuernos".

Ante la duda, la I6gica aerodinamica para volaavion de forma precisa es
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adoptar una posicion de morro que mantenga la delddeseada, compensa
avion para ese angulo de ataque y controlar lsaathediante el mando de gases.

No es habitual, pero pudiera suceder que se qouézder altura actindo sobre
el volante de control. Cuidado, que podemos rebasasiocidad maxima del
avion.

En un capitulo posterior veremos como actuar sekies mandos para: (1)
acelerar/decelerar sin cambiar de altitud; (2) mdegdescender sin cambiar de
velocidad, y (3) perder/ganar altitud y velociddd aez.

Sumario:

« El volante de control es el mando primario sobneelacidad.

- Para ganar velocidad se hace picar el avion emgholjeste volante hacia
adelante, mientras que para reducirla se levamteogb tirando hacia
atras del volante de control.

- Lavelocidad perdida/ganada depende de la cantieadovimiento
sobre los "cuernos"”.

« El mando de gases es el mando primario sobreuenalt

- Para ganar altura se abren mas gases, y paralpeseleortan gases.

« Latasa de ascenso o descenso (en pies por mipuatd)'es proporcion:
a la cantidad de potencia incrementada/dismin@sgpactivamente.

« Se pueden ganar unos pies actuando solo sobr&aaterde control,
siempre y cuando se tenga potencia y velocidadisofe para asumir
temporalmente la pérdida de velocidad.

- En situaciones normales, la forma mas sencillaodé@lar velocidad y
altitud consiste en obtener la velocidad deseadhami el volante de
control, compensar el avion para esta velocidai) ynover el volante
de control actuar sobre los gases para controtdtitad.
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