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Cuando se decidi incluir en el primer curso de los planes de esti-
dies de lng ensefianzns relativas o lo Ingenierin. Aeroespacial, ung materia
dedicada a la tecnologia de los vehioubos asroespaciales, posiblemente
no e fue del todo consciente de las dificultades de la doeencia de una
materia tal sin convertir la ensefianza en un mero ejercicio de divalgacion
insnstancial, wilido para ana tertulia de café pero inadecundo para la
formacién de futuros profesionales de la ingenieria acrondutica,

Ciertamente el problema no es baladi, pues se trata de transmitir
a estudiantes en el inicio de su ciclo formativo universitario, la formacion
¥ In informacién que les permita captar la complejidad de un sistema
peroespacial, que les deje entrever las bases tedricas que justifican los
desarrollos, de modo que Heguen al convencimiento de que esta ingenieria
les resultard, & pesar de su aparente dificultad, abordable conforme vayan
avanzando en au curelenlum acaddmico.

El profesor debe encarar este reto contando con que los sujetos
de su decencia son todavia adolescentes que hace pocos meses ocupaban
ain las aulas de las instituciones de ensefanza secnndaris; personas cuya
formacion en lag matering bagicns de la ingenieria o2 todavia cgeasn v poco
sedimentada, que ademids en muchos cascs se encuentran por primera
vey con una sitnacion nueva para ellos en la que la responsabilidad de la
arganizaciin de su actividad académica personal reside exclusivamente
en ellos mismos.

Ante esta situacién se impone encontrar un equilibrio entre la
trivializacion que podria ser transformar la docencia en una simple trans-
misidn «e informacidn sobre aspectos ¥ peculiaridades de los vehiculos
aproespaciales, mis propio de un club de fans de aviacién que de la
docencia universitaria, o bien, en el otro extremo, convertir la ensenanza
en una actividad inaleansable para el alumno medio, al tratar de dotar
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a las explicaciones de una extension v uns prﬂﬁnu:lir_’tad mity por cneims
de la capacidad real del alumno en ese momento de sus estudios.

La solucion hay que buscarla pues en un punto medio. de forma
que contando dnicamente con un ligero bagaje de conocimientos de
matematicas, de fisice v de quimics, al que habrk que afadir une buena
dosis de sentido coman, se vava introdociendo al alumno susvemente ¥
sin sobresaltos en los vericuefos de la teenologia asroespacial, de modo
iz al Anal el abamne pueda apreciar en toda su magnitod el campo de
accidm de la ingenieria asroespacial.

Este libro es, en mi opinion, un conspicuo ejemplo de tal proceder.
Fn sus diverses capitulos se van presentando los rudimentos teoricos v
practicos que permiton comprender el porgué de los diversos snbsistemas
que conforman un vehiculo acrocspacial. Cicrtamente las explicaciones
aparecen inscritas en el mareo antes sefialado, por le que no pocas
verws los antores han tenido que diferir las explicaciones a cursos nuis
svanzados, limitando este texto a una deseripeion mas o menos detallada,
estableciondo claramente, eso =), el sspacio de las hipdtesis simplificativas
que delimitan el rango de validez de las soluciones alcanzadas,

Hay que reconocer que escribir un texto oomo dste, que no of
un libre de divulgacion, pero tampoco puede ser un texto definitivo en
ninguna de las materiss que se tratan, no es uns larea Feil, aongue
posiblemente s sea una labor poco reconocida v con toda seguridad
ingrata, pues es improbable qoe el lector pueda ovaloar en su justa
medida el enorme esfuerzo que significa cefir una exposicion a tan
estrechos margenes de actuacion, Creo gue los antores han conseguido
hacer el producto adecaado que satisface plenamente el objetivo perse-
guido: un discurso equilibrado que sicva de introducddn a la ingenieria
aeroespacial, que facilite Ia compresicn de las particularidades de un
vehicnle seroespacial, gue presente, siguiera someramente, las teorfas gque
posteriormente s& deberin abordar con més detalle en otras ssignatiras,
v que delimite el alcance de éstas; un texto, en suma, que ha de satis-
fucer las necesidades formativas de los alvmnes de primer curso de las
ensehanzes de ingenferfa acrondutica, sin que esta orfentacién hacia la
docencia aniversitaria desembogue en un documento inalcanzable para
lectores menos especializados,

Josh Meseguer

Catedrético de Ingenierfa Aeroespacial

Este libro eg frutn de Ia experiencia aeumunlada en docencia
durante mds de doce afos en meterias del drea de copociimiento de
la ingenieria asroespacial como fsica, mecanica de Ruidos, transmision
de calor, acrodindmica, acsronaves v wvehiculos espaciales, sistemas de
prapulsion, astrondutica v aeronsves diversas v teenologia aeroespacial.
Su finalidad es proporeionar una introdonccion a los fundamentos sobre
las que se construye la ingenierla acroespacial, centrando el contenido en
aquellos aspectos que rigen el movimiento de los vehiculos aproespaciales.
El enfoque escogido responede a gue, en opinion de los autores, son estos
aspectos los gque diferencian a la ingenieria aeroespacial de otras dreas de
eoocimierito.,

Este liliro va dirigido a estudiantes de ingenieria de los primeros
aftos de universidad, por lo gque se ha procurado adapiar el desarrollo
de los conceptos al conocimiento de matematica y fisica con o que en
la actualidad s incorporan a la universidad. Asi pues, se ha recurri-
do frecuentemente a explicaciones de tipo enalitativo, fundamentadas
en razonamientos de naturalesa fisica, en ves de emplear el lenpuaje
matematico propio de cursos avanzados de ingenieria. Este aspecto ha
significado un reto desde el punto de vista pedagogico, ya que disciplinas
oo s mecanica de los finidos, 1a aerodindmica o la mecanica orbital, no
son faciles de presentar sin recuredr o los herramientas que proporcions el
lenguaje matematicos, Simultinesmente, se ha intentado mostrar toda la
complejidad que encierran los conceptos presentados, con el objetivo de
generar en €l lector la conciencia de que es necesaria una fuerte formacian
en fisics v matemation para abordar los problemas de la ciencia v la
ingenterin con rigor ¥ profundidad.

En la liveraturs técnies en castellano apenas existen referencias
especificas de ingenieria neroespacial v que, ademas sean adecoadas al
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nivel de alumnes de los primeros cursos de universidad. Por ello, en
opinion de los autores, una de las aportaciones mas importantes de
este texto s que recoge un conjunto de fundamentos de la ingenieria
acroespacial que se encuentran dispersos en multitud de libros especificos
v avanzados, en un solo texto adecuado a los alommos de los primeros
cursos de la ingenieria seroespacial. En este sentido, el deseo de los
autores ed gque la lectura de esta obra sirva para introdueir al lector en el
apasionante mnindo de I ingenleria aeroespacial v, sobre todo, estlimale a
profundizar en los conocimientos que aqui se eshozan, mediante ¢l estudio
de la matemdtica, la figica v el resto de disciplinas relacionadas con la
actividad acroespacial.

Quercmos agradecer a todo personal del Instituto Universitario
de Microgravedad “lgnacio Da Riva” de la Universidad Politéenica de
Madrid por el continuo y genuino apoye proporcionade durante la elabo-
racidn de este texto. En particular estamos profundamente agradecidos
al profesor José Mesepuer gque, como editor, ha revisado de forma critica
v exhaostiva ¢l texto al completo. También guisiéramos mencionar la
mestimable ayuda gue han proporcionado los profesores Alvaro Cuerva
v José Luis Espine en la revision del capitulo de helicdpteros, asi como
e11 la obtencion de diverso material fotogrifico v grafico. Nog sentimos en
denda con las correctoras de las (ltimas proebas Cecilia Di Zeo v Rocio
Loper por su dedicacién impagable. Finalmente nos pustaria dedicar
esta obra a todas squellas personss que plensan que la transmision del
conocimiento e8 uno de los actos vitales que mayvor satisfaccion pueden
proporcionar a an ser mano.

Sebastian Franchini y Oscar Lapez

Madrid, 20 de noviembre de 2008
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1.1. Introducecién a la ingenieria aeroespacial

Segiin el diccionario de la Real Academis Espafiola la palabra
ingenieria  significa “Esiedio y aplicacidn, por especialistas, de ias
diversas mamas de ln tecnologia”; mientras que tecnologia, segilin la
misma foente, es el “conjunto de leorins y de tondens gue permiten el
aprovechamiento practice del conocimiento cientifico” y, finalmente, de
acroespacial se dice “del @mbito formado por lo aimdsfern terrestre y el
espacio exterior pramme”. Por tanto, al titular este libro ®Introduceion a
ls lngenierin Aeroespacial®, se pretende preparar al lector en el estudio
del vonjunto de teorias y técnicas aplicadas al dmbito stmosférico y
espacial,

En la fignra 1.1 se muestra un esquema conceptunl de las
diferentes teorfas; Areas de conocimiento y técnicas, que permiten el
aprovechamiento préictico del dmbito atmoslérice v espacial, v que
confipuran la ingenieria aeroespacial. Evidentemente, presentar todas y
cada una de estas téenicas representa una tarea desproporcionads para
un libro dada la disparidad de conocimiemios implicados, por lo gue,
teniendo en cuenita el cardoter de preparacion con el que se aborda este
texto, ha sido necesario limitar no sdlo el nivel de profundidad v de
detalle, sino también la extension de las materias aqul tratadas. Dentro
de lag diferentes téenicas gque constituyen la ingenicria acrocspacial ae
L decidido que el libro quede circunserlie al dAmbito de los vehiculos
aeroespaciales, ya que, en opinion de los autores, son s productos
tecnologicos emblematicos de la ingenierfa serocspacial, v en ellos se
pueden encontrar las principales teorias y técnicas que permiten el
aprovechamiento practico del dmbito terrestre y espacial. Los vehiculos
aeroespaciales se clasifican en: aeronaves, que son vehicolos que se
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muoven inmerens en la atmoafera terreatro, ¥ on vehiculos eapaciales, que
en algln momento opera en ¢ espacio exterior. En torno a los vehiculos
acroespaciales se establece una red de eenieas v funelonalidades
que garantizan el correcto funcionamiento de dichos vehiculos. En
primer lugar, existe todo un entorno de infraestructuras terrestres que
deben garantizar el cumplimiento de los requisitos establecidos para el
tréinsito de personas y mercancias, despegue y aterrizaje de asronaves,
lanzamientes de vehiculos espaciales, gestion del trafico aérec en el
entorno aeroportuario, oftc. Como toda actividad humana compleja, el
transporte séreo viene enmareado en un entorne regulatorio, con claras
Implicaciones econdmicas, politicas, legislativas, y de sepuridad nacional
e internacional, que requieren la creacidn de organismos infernacionales
v que configuran la indusiria aeroespacial, Tanto la navegacion aérea
como |a espacial, se han establecido para garantizar el correcto desarrollo
del vuelo de Ios vehiculos seroespaciales mediante la implantacion de
sistemas de ayuda o la navegacion que pueden residir tanto en ¢l propio
vehicnlo, como en la infraestructurs terrestre o mediante comunicseion
bidireccional entre vehicule y segmento terrestre.

Dado que una acronave funcions inmerss en el entorno  at-
mesférico terrestre, las principales técnicas que garantizan su correcto
funcionamients estin relasionades con la serodindmica, la propulaion, la
mechnica del vuelo que define las actuaciones, estabilidad v control de
dicha acsronave, la registencia de materiales v estructuras que analizan
la integridad del sistema, asi como los sistema auxiliares, como por
cjemplo el hidriulico y neumitico, el eléctrico, ol de acondicionamiento v
proteccion, el de combustible, la nstromentacion y avidnica, v el control
termico necesarios parae un correcto funcionamiento del vehiculo.

El entorno del diseno v funcionamiento de los vehiculos espaciales
es el espacio y, evidememente, es un ambito de eperacion completamentse
diferente al de las aeronaves, por lo gque las técnicas usadas en estos
vehicnlog son muy diferontes, Al fmual que las aeronaves, los vehieulos
espuciales incorporan tambidn sistemas de propulsion. Se debe considerar
la resistencia de materiales para poder garantizar su  integridad
estructural, y reguieren de sistemas auxilisres e instrumentacion; en
cambio, adicionalmente usan sistemas may especificos como son los
sistomas de control térmico, control de la orientacion o actitud del
wvehiculo, sistemas de potencia, etc. En la figura 1.1 se han sombreado
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|as diferentes téenicas y teoriag que son abordadas en este libro.

Los vehiculos asroespaciales deben ser capaces de moverse en cada
sptorne de forma controlada, siguiendo un plan de voelo, realizando una
misicn determinada de antemano o maniobrando correctamente ante
incidentes imprevistos, por tanta, no solo es importante consegidr il
movimiento del vehiculo sine que éste sea controlable. En ls figura 1.2
e tnestran las fuerzas que actian sobre los dos tipos de vehiculos
aernespaciales asi como el vector velocidad del centro de gravedad del
vehienlo, w(i), cuya Lrayectoria se caracteriza con un vector de posicion,
rit), medido con respecto a un sistema de ejes fijos ligndos a ln tierra.

El movimiento de una aeronave en el entorno  atmosférico
(capltulo 9) es consccuencia directs de las fuorzas que se ejercen sobre
olls, fuerzas que se pueden clasificar, atendiendo a su naturalezs, como la
fuerzs pravitatoria, &, foerzas propulsivas, £y, v fuerzas acrodindmicas,
F,, ver figurn 1.2(a). En el caso de un vehiculo espacial, la trayectoria
que deseribe (eapitulo 10) depende de la fuersa gravitatoria, F, v de las
fuerzas propulsivas, F,, ver figura 1.2(b].

La fuerza pravitatoria (capitulo 2) es la fuerza de atraccion que el
planeta ejerce sobre el vehiculo y para determinarla es necesario conocer
eomo se distribuye la masa planetaria, la altitud de la trayectoria del

vehifeulo con respecto al centro planetario, la forma geoméirica. la masa
del vehiculo, masa total del planeta, ete. Esta foerza afecta al movimiento

de todes los vehicnlos aerocspaciales, ya sean acronaves o vehioulos
espacinles.

En general, todos los vehiculos acroespaciales disponen de un
sigtoma de propulsidn (capitulos 6, 7, y 8) cuya funcion es la de crear
las fuerzas propulsivas que son las responsables de cambiar o mantener
la cantidad de movimiento del vehiculo. En el caso de las aeronaves, ¢l
sisgtemna de propulsion proporciona la fuerza necesaria para que aparezea
una velockdad relativa del vehicule con respecto al fluide que forma el
entorno atmosférico, ¥ en la mayor parte de los sistemas de propulsiim
emploados en las aeronaves usan, de una forma u otra, el fuido del
entarno atmosférica. En cambio, en ¢l easo de los vehiculos espaciales o
sistema de propulsion es empleado para impulsar al vehiculo y controlar
su trayectoria, y dado que en el espacio exterior no hay fluido, estd
vacio, los sistemas de propulsion de los vehiculos espaciales emplean
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Figura 1.1, Li ingenieria aeroespacial.
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Figuren 1.2, Movimlento y fuerzas que actilan sobre; () v RErOnENe en
un enbormo stmosfirice y (b) un vebicolo espacial en of extormo eapacial,

corta materia transportada por ellos mismos para produeir las fuerzas
de propulsian.

Las fuerzas serodinamicas (capitulos 4 y 5) son la prineipal
diferoncia entre las asronsves ¥ los vehiculos espaciales en cuanto
a4 lag acciones que netian sobre cada uno de ellos Estas fuerzas
son (e osturaleza fuidodingmica (capitule 3) v son consecuencia del
movimiento relativo entre el vehiculo v el fluido que le rodes, el aire de
la atmdsfera terrestre {capitulo 2),

1.2. Clasificacion de las aeronaves

La principal caracteristica de las aeronaves es que al moverse en
uy entorng atmosférico aparecen sobre ellas fuersas serodinamices, por
lo que conviene analizar la funcionalidad que desempefa cada tipo de
fuerza.

En la Agura 1.3 se muestra una acronave convencional en la
que se han representado las principales fuerzas que aparecen sobre la
misma, provectadas en la direccidn del movimiento y en la direccion
perpendieular sl mismo. La fuerza gravitatorin so denomina peso y se
denota como W las faerzgas propulsivas se reducen a la fucrzs que
impulsa & la aeronave en la direccion del vuelo y que se denomina
empuje o traceidn, T". Las fuerzas aerodinimicas se suelen descompaoner

'En ganeral, en cestellang, se habla de empuje para degotar la frorea proqulsia
crenda por un sistema de propubsiée o chorro ¥ se emples tracceiSn para mofericae a
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en dos contribuciones, una de ellas es ¢l efecto buscada por ol disefio
acrodindmico que es ln generacion de o sustentacion, L, necesarin
para compensar el peso de la aeronave; v la otra es una accin no
deseada, la resistencia perodinimica, D, que es la responsable de que
el sistema propulsive deba proporcionar un empuje confinue en el
tiempo par evitar gue la aerongve se tormine detendendo, Ademis, lo
acrotave dispone de sistemas de control para modificar la orientacion del
vehiculo y crear los momentos alrededor del centro de gravedad que le
permiten realizar maniobras. En resumen, una aeronave debe disponer
de componentes que realicen bas finciones de sustencacicm, propulsion v
control del vuelo,

LSIﬂtaman de

roaribrad
n

13

Y

Figura 1.3, Confipuracifin de fiwrsas en una weronave comvencional.
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Figura 1.4, Clasificacion de lus seronaves,

En la figura 1.4 se muestra una clasificacidn de las diversas
acronaves existentes. El primer nivel de clasificacion se boasa en si la

I fueren crepda por un sistema de propakEion a hélice.

1,2. Clasificacion de lns seromaves T

seronave 88 mis lgera que el aire o no, distinguiéndose dos tipos: los
gerostatos, mas ligeros que el aire, ¥ los aerodines, més pesados que el
aire. Dentro da los acrodines log peronaves se clasifican en funcidn de
que dispongan de sistema propulsor o no. En las siguientes secciones se
discuten ¥ analizan los principios basicos de finclonamiento de cada nna
de estas AEToNaves,

1.2.1. Aerostatos

Los acrostatos son aeronoves que voelan gracias a gque emplean
un Auido menos denso que el aire, ¥y mediante fuerzas de Hotacion son
capaces e generar las fuerzas que compensan el peso de la aeronave, En
general, en este tipo de aeronaves s¢ distinguen dos tipos principales, los
dirigibles v los globos, véase la figura 1.5.

Los dirigibles, figura 1.5(a), disponen de un sistema propulsivo
pata proporcionar las fuerzas de propulsion que impulsan la acronave
en la direccidm de avance. También disponen de sistemas de control
v direccidn de la orientacion que permiten controlar la trayectoria de
vuelo, La principal fuerza de sustentacion proviene de la fuerza de
flotacidn, producida por un gas més ligero que el aire, normalmente
Helia, encerrado en un recinto méas o menos Hexible, cuva orientacion
puede contribuir también, aumgue en menor medida, a fa creacion de una
componente de sustentaciin. Los dirigibles como medio de transporte
tuvieron su auge en la década de los anos 1920 al 1930 hasta que el
advenimients de la aviacidn basada en propulsion a hélice, junto con
el trigico accidente del Hindenburg, hicieron que esta tecnologia fuera
sbandonada. Hoy en din se emplean principalmente para propositos
turisticos, publicitarios, ete.

Los globos se mueven libremente en el aire y la fuerza que
compensa el peso de la aeronave se genera por el uso de un fivido alojado
en ¢l volumen definido por la superficie del globo v que es mas ligero qoe
el aire. bien porgne es calentado para disminuir su densidad con respecto
ul aire exterior, o bien porgue se emplea un Huido con menor densidad
que el aire exterior en un volumen cerrado, ver figura 1.5(b). El uso
de los plobos se reduce practicamente a fines recreativos, publicitarios,
experimentacidn v toma de datos. A diferencia de los dirigibles no
disponen de sistema de propulsion y su capeeidad de maniobra esta
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{al (]
Figura 1.5, Aercetatos convencionales: (s} dirigible, (b} globo

limitarla bisicamente a controlar la temperatura del aire o la densidad
del Huido, que se encoentra dentro del mismo permitiendo ¢ ascenso o
el descenso del globo, mientras que ! control de la direccion se deja a
las orrientes de viento,

1.2.2. Avrodinos

Los aerodinos son peronaves mis pesadas gue el medio donde se
mueven, por lo que para conseguir la capacidad sustentadora necesaria
han de desarrollar fuerzas aerodindmicas. Para obtener las fierzas
acrodindmicas es necesario tener una velocidad relativa entre el vehienlo
v el aire atmosférico, ¥ para ello existen dos estrategins hisicas,

La primera posibilidad consiste en intercambiar energia potencial
pravitatoria por energia cinética v, entonees, no 68 necesario disponer de
un sistema propulsor [siempre gque se haya acumulade de alguna forma
la energia potencial gravitatoria necesaria); este tipo de estratesia es la
que emplean la mavorfa de los aerodinos sin sistema motor,

En la segunda esteategin, ¢l aeroding incorporn un sistema motor
que e el responsable primario de producir el empuje necesario para
crear la velocidad requerida para geperar las fuerzas de sustentacion;
este Lipo de seronave recibe el nombre de asrodine con sistema motor, v
en conereto se distingnen tres grupos die aerodinos con sistema motor: de
alis ﬁ.]ﬁ.i, ngru. LE[JL], do alas baticntes v de alas giracorias, igure l.ﬁ[h],
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(b}

Figura L6 Acrodines con sistems propulsor: (a) ala fije y (b slas
glratoriag.

1.2.3. Aerodinos sin sistema motor

Los serndinos sin gistema motor son un grupo de sermnaves
gque esti muy relacionado con el sspecto mas lidico ¥ placentero del
acte de volar, pues la mayor parte de estas aeronaves tiene fines
fundamentalmente turisticos, de entretenimiento ¥ ocio,

Dentro de los serodines existen vehfoulos muy diferentes vy
dispares, pero se distinguen dos grupos especialmente, el de los
planeadores v veleros v el de parapentes, alas delta, ete.

(bx)

Figara 1.7, Asrcdines sin sistema propubsoe (a) wederoo oy (B) parspeite.

El planeador, ver figura 1.7{s), gencrs fuerzas sustentadoras
graciag a gque incorpora un ala fija, normalmente de gran esbeltez para
eonscguir sumentar la relacion entre la pustentacidn y la resistencia
aerodindmica y obtener asi el mayor aleance v autonomia posibles, ya que
la ansencia de sistema motor es un fuerte limitante del tiempo de vuelo,
Lo mayor parte de los planeadores son arrastrades por una aeronave




I Inbrascl sesidin

comvencionil hasta alcanzar una altura determinnda, de forma qie
acumulan la energin potencial gravitatoria necesaria para intercambiarla
por energla cindtica una vz separudos de la acronave. El control del
vuelo dependes por un lado de la accidm del piloto sobre los mandos que
actian sobre superficies aprodindmicas localizadas en zonne determinadas
del planeador v que producen ferzas aerodindmicas lncales que crean
momnentos que modifican ¢ vuelo, ¥ por otro, de los vientos con los gque
58 CNCUENtTe, ¥& que 8 menos que aparezcan corrientes ascendentes, ol
vielo de los planeadores es siempre descendenta.

Los veleros son plancadores muay ligeros ¥ con formas extremada-
mente aerodinamicas de elevadss prestaciones vy que presentan grandes
aleances v autonomins. En general, las ventajas de los planeadores son
principalmente |a snavidad de maniobra ¥ de voelo, asi como la ansencia
de ruide, lo eual, especialmente en la sepunda guerra mundial, los hizo
muy atractives para aplicaciones de tipo militar aungue actualmente su
s mas comin es ¢ de recreo v turismo, Entre los inconvenientes gue
presentan esta lo limitado de su capacidad de maniobra v que necesitan
de un sigtema que proporcione I energia potencial gravitatoria necesaria
para conseguir el vuelo,

El parapente y las alas delta, ver figura 1.7(b), veelan gracias a las
fuerzas acrodinamicas generadas en unas alas de tipo ligero al moverse
con respecto al aire, capaces de sustentar el peso de una persona, Se
distinguen del planesdor porgue €l control de este tipo de asronave se
realiza sincronizando los movimientos del piloto con controles que actian
directamente sobre la orientacion, longitudinal o lateral, con respecto al
viento del aln, Al igual que oourre con los planeadores, por el hecho de
no tener grupo motriz, ¢ voelo es muy dependiente de las corrientes
ascendentes existentes.

1.2.4. Aerodinos con sistema motor y ala fija

En los aerodinos de ala fija el sistema motor e8 realmente un
sistemna de propalsion v es e elemento responsable de la creacion de un
ampije o tracceidn por la que la aeronave puede acelerarce v cambiar
s velocidad relativa respecto al aire y, por tanto, generar fuerzas
sustentadoras sobre el ala fija. El control del vuelo se consigue, al jgual
gque en el caso de los planeadores, mediante la deflexion de clertas
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superficies actodindmicns situadas en zonas particulares de la asronave,
que producen momentos de naturalesa serodinimica que son capaces de
modificar Ia arientacion de la apronave v por tanto, la trayectoria del
il

Dentro de loa diferentes aerodinns de ala fija, también lamados
aviones, dependiendo del entorno en ¢l que sean capnces de aterrizar,
ge distinguen los aviones convencionales, agquellos capaces de aterrizar y
despegar en tierra, hidroaviones, en agua, y anfibios, en agoa y en tierra
indistintamente, Los arrodines de ala fija representan la aeronave mds
extendida v empleada en la ingenieria seroespacial, ¥ su éxito radica en
gue, de log diferentes aerodinos, eadn una de les funciones requeridas
para €l vielo controlado son realizadas por diferentes elementos de la
acronave, Aungue hoy en dia este hecho parece evidente, los primeros
intenitos del hombre por conseguir volar se caracterizaron por disefios
en los que, generalinente, lag fuerzas aerodindmicas y propulsivas eran
Inﬂt}u-cidﬁ.ﬂ- por ¢l mismo sistema. En 1799 Sir George Cayley diseiid
un conceplo de seronave con ala fija para generar sustentacion y otro
mecanismo para procducir fuereas propulsivas. Este diseno se considera el
precursor del concepto de ala fija que daria lugar al primer vuelo de los
hermanos Wright.

1.2.5. Aerodinos con sistema motor y alas batientes

Loa aerodinos de alas batientes se diforencian de los de ala fija en
gue el ala de los primeros realiza un movimiento de batimento en el que
las semialas se mueven fuera del planoe del ala realizando un movimiento
redativa a la aeronave que genera las fuerzas aerodinamicas de forma
similar a como son ereadas por las aves, El ala batiente tience la fancidn
combinadn de generar sustentacion para compensar el peso y propulsion
para €l avance de la aeronave, A pesar de existir diversos intentos de
conseguir acrodines de alas batientes tripulados, los principales logros
aleanzades han implicado voelos de poca distancia v thempo, como por
ejemple el ornitdpters desarrollado en la Universidad de Toronto, que en
ol adin 2HIG logra volar una distancia de unos 30 m durante 14 segpundos
a una altura de vuelo de 1w aproximadamente.
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1.2.6. Aerodines con sistema motor vy alas giratorias

El sistema motor de los asrodines de alas gicatorias proporciona
potencia & un conjunto alas giratorias, también denominado rotor, para
mantener su giro, ¥ este movimienio de rotacién s emplea pars generar
las fuerzes nerodindmicss independientemente de gue la acronave se
encucntre en movimiento o situada en vuelo a punto filo?. Debido a la
virlocidad de rotacion de las alas, independientemente de que el vehiculo
S0 mueva O se encuentre Bjo en el espacio, aparecen fuerzas aerodindmicas
gue proporcionan capacidad sustentadora on ln peronave. A diferencia
de los acrodines de ala fja, los acrodines de alas giratorias modifican la
orientacion del rotor para producir las fuerzas necesarias para propulsar
el wehiculo, Dependiendo de la esirategia que se emplee para satisfacer
la funcionalidad de propulsiin, se distinguen diversos aerodines de alas
giratorias, entre log cuales destacan: los convertibles, antogiros, girodines
v helicopteros.

El comvertible es una aeronave que dispone de un inico sistema
de alas piratorias para proporeionar sustentacion ¥ empuje. El combio
de funcionalidad se consigue mediante el cambio de orientacion  de
este sistemna. Durante el despegue las alas giratorias proporcionan el
empuje en direccion vertical, eolocando las alas giratorias en un plano
ligeramente horizontal. En el vuelo de crucere las alas giratorins se
rearientan oeupando un plano ligersmente vertical, por lo que generan
principalinente un empuje horizontal aungue también cierta sustentacion,
s decir, |a sustentacion en viuelo de crucero proviene tanto del sistema
de alas giratorias como del ala fija. Dentro del grupo de convertibles se
pueden distinguir dos tipos diferentes: los de rotor inclinable ¥ los de ala
inclinable.

El convertible de rotor inclinable, véase las figuras 1.8{a}, v L.8[b),
ed una seronave en la que las alas se encuentran fijas v los rotores
montades en las alas tienen la posibilidad de inclinarse, orientando asf la
fuerza de traceidn. Durante el despegue v aterrizaje los rotores producen
traccion vertical (modo heliciptero) por lo que puaden ser empleados
en pistas con distancias muy cortas & incluso despegar verticalmente,
Durante ¢l erucero [modo avidn) los retores se inclinan para producic el

*El viedo a punto fijo es I eapacidad de une seronsve de mantenerse suspendido
en el aire en un panto fjo ded espacio
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Figara 1.5. Acrodines com sistema motor ¥ alas girsboriaz. (a) Esquerna
comeptual de on eomvertible. (b) Comvertible de motor inclinable Bell
XV-148. (¢) Esquema mnoeptunl de un aatogiro, (d) Autosine O-4 de
Juan de la Cieeva, (&) Baguems concepiual de un giroding, {f) Giroding
Fairey. ()] Eaquems concaptual do un holicdptero, (k) Heliedptero Ly
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Ermnpje necesario pare veneer la resistencia aerodinamica de la asronave,
pudiendo alcanzar velecidades de avanee del orden e 550 km/h. Este
tipo de diseno presentn problemas de tipo serceldstico que aparecen
durante el proceso de transformacion de modo heliciptero & modo avian,
a lo que se une que ¢l sistema de rotaciin es mecdnicamente complejo
v ademés implica un elevado peso sitnado & una distancia eonsiderable
del encastre en el fuselaje del ala, que es una estructura relativamente
Hrexible.

En el comvertible de ala inclinable laz alas son orientables v
gobre ellas ¢ montn las hélices propulsoras. Durante €] vuele en
wvaney las hélives proporcionan ef empuje para propulsar la asronave,
y durante la fase de wvuelo vertical, e ala se inclina mediante una
rotacion alrededor de su eje longitudinal pars permitir que las hélices
proporcionen sustentacion, Este tipo de disefio se ha abandonado en la
actunlidad debido & las grandes dificuliades asociadas a la pérdida de
sustentacion durante el proceso de conversion de crucero, a vuelo vertical,
gque dificultan el pilotaje; ademds, la complejidad mecanica del sistema
de conversiom hace que estas acronaves sean mds pesadas comparacdas
con obras de similares prestaciones. Debido a que el eje de rotacion de
lus alas se encuentra sobre ¢l coerpo de la aeronave, ¢l mecanismo de
giro representa una simplificacidn respecto a les rotores inclinables que
permite ahorrar peso v ganar sencilles,

El autogiro, véase figuras 1.8(c), ¥ 1.8(d), dispone de dos sistemas
de alas giratorias, uno de log cuales es accionado por un sistema motor y
proporciona la tracelon o empnje necesario para vencer la resistencia. al
avance, ¥ €l otro, que se encuentra en modo de autorrotacidn, no consume
potencia, proporciona la sustentackin necesaria pars compensar e peso
de la aeronave. El rotor que se encuentra en antorrotacion se caracterize
porque el flujo de aire que pasa a fravés de & proporciona la energia
necesaria para hacer que give ¥ que aparezca sustentacion en forma de
traccion, como se explica en el capitulo 12, Aungue esta aeronave no
Liene capacidad de realizar voelo estacionario o a punto fijo, si que puede
aterrizar y despegar en distancias mucho mas cortas que otros aerodines
de ala fija.

El giroding, véase las liguras 1.8(e}, ¥ LA(f). también presents dos
sistomas cle alas giratorias, pero ambos sistemas son accionados mediante
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an motor, de forna que uno de ellos genera la sustentacion ¥ el otro
genera ¢l empuje necesario pars propulsar a la acronave.

El helicoptero, (capitulo 12), dispose de un sistema de alas
giratorias que son tamnbién accionadas por un sistema motor, v la
diferencin con los otros serodinos es que el rotor no solo es el responsable
de crear la sustentacién, sino gue tamhién tiene como misidn e
generaciin de una fuerza de empuje, ademds de comtrolar la orientacion
de estas fuerzas parn poder controlar el voelo, vase las Qguras 1.8(g),

y 1.8(h).

1.3. Anatomia de un avién

En lIa figura 1.9 se muestran lor elementos més importantes de un
avitn. Fl elemento mds distintivo del avidn es sin duda el ala, 1o coal se
descompone en dos semialas, la mguierda v la derecha, ¥ cuya migion es
|la generacion de la sustentacion

Tlishn de

Plam fijn_
penfinndidacd

horizoiikal

dirseeidn

Aleron

t Flapa dn
Fuselnje Semials harde de atague

Cahing imgrtierda

Figure 1.9 Configuracicn de wi avicn.

En las semialas suelen encontrarse superficies serodinamicas que
piieden ser desplegadas como son los alerones, Haps, fape de borde de
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atagque y aetofrenos, cuva mision o3 modificar las foerzas aerodindmicas
sobre el ale com diferentes objetivos, entre los cuales destacan los
siguientes: aumentar ls capacidad sustentadora del ala durante despegue
v aterrizaje, ayudar en el frenado durante el aterrizaje y controlar el
vielo de la aeronave, produciendo momentos v fuerzas sobre ella que
modifican la orientacidn de su trayectoria en el espacio.

El avion ademis suele disponer de otras superficies serodindmicas
situadas normalmente en ln parte trasera como son el estabilizador
vertical y el horizontal, que son superficics aerodindmicas cuya misiin
es proporeionar estabilidad en el movimiento de la aeronave, Sobre el
estabilizador horizontal se suele situar el timdn de profundidad para
controlar la inelinacion de la aeronave respecto una referencia horizontal
¥ sobre el estabilizador vertical se eneuentra el timon de direceitn cuyo
abjetive o5 controlar ¢l rumbo de la asronave,

El fuselaje suele ser una estructurs cilindrica en la que so aloja
la cargs de pago (mercancins o pasajeros) v que ademdis debe servir
de soporte estructural para ol ala y los estabilizedores, asi como de
alojamiento del tren de aterrizaje. Los sistemas de propulsion suelen
estar uhicados en las gindolas, situadas bajo cada semiala o en la parte
trasera del fuselaje. como se puede apreciar en la figura 1.9.

1.4. Clasificacién de los vehiculos espaciales

A diferencia de las aeronaves, los vehiculos espaciales tienen wn
range de funcionalidad muy extenso y la forma habitual de clasificarlos
suele estar basada en el tipo de mision que deben realizar (capitule 11).
Los vehiculos espaciales no presentan una configuracién eonvencional ¥
A arquitectura catd totalmente orientada al ohjetiva que deben cumplir,
lo cual da lugar a uns mirfada de configuraciones, En la figura 1,10 se
muestra una clasificacion de los vehiculos espaciales donde, en un primer
nivel, se distingue entre vehiculos tripulades v no tripulados.

1.4.1. Vehiculos espaciales tripulados

Lirs vehiculos espaciales tripulados se pueden clasificar en madulos
espaciales, estaciones espacisles vy lanzadores. Los médulos espaciales
vripulados son vehiculos que transportan seres humanos al espacio

i Clugifiearion de s vehiculos sspoueiales iT

[ Somcas interplanetarias |
| Vehiculos orbitales |
| |
| |

|

[ Midulos espaciales |
[ Estaciones espacinles |
[ Lanzadores |

Somdas de exploracion terrestre
Sondas do exploracidn atinosfbzica
[ Plataforma de observarion estronomice

Figura 1.10, Clusificaciin de los velilenlos eapaciales.

exterior. Pueden ser de dos tipos: reutilizables o no reutilizables.

Los mddulos tripulados capaces de realizar vuelo espacial y ser
rentilizados son las llamados lanzaderss (Space Shuttle] va que son
capaces de escapur del campo gravitatorio terrestre empleando sistemas
impiisores que son desprendidos del vehicolo una vez consumidos, siendo
¢l mismo wvehiculo sin estos impulsores €l que termina reslizando la
reeatrada v posterior aterrizaje como un planeador.

Loz modulos tripulados no rentilizables estdn constituidos de
varias etapas que son empleadas durante ¢ vuoelo parn propulsar el
wohiculo hasta alcanzar ln velocidad de escape tarestre; de modo que,
segiin se consume su combustible son desprendidss, de forma que el
midule tripulado es la parte gue queda del vehiculo original una vez
b alcanzado el espacio exterior. En general, estos mbdules tripulados
suclen tener un modilo orbital, de reentrada v otro de servicio, Entre los
mddnalos tripulados no reutilizables destacan Lodos aguellos empleados
para la preparacion v entrenamiento del vuelo expacial v conguista de la
Luna {Gemini, Apollo, Voskhod ¥ Soyus).

Laz estaciones espaciales son grandes sstructuras que orhitan
alrededor de la Tierra, véase la figura 1.11{a); son vehiculos espaciales con
dizparidad de objetives entre los que destacan servir de plataforma para
estudiar la adaptacion del ser humano al espacio, realizar experimentos
cientificos en micropravedad, observacion espacial, ete,

Los lanzadores son vehicnlos dificiles de clasificar atendiendo a un
inieo entorne de operacion, ya que S8 comportan comeo aeronaves cuando
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Figura 1.11. {a) Estacidn Espacial Intermacional. Configureciin de
diciembre de JH (fuente: NABA). (b] Lenzadaor Arinne 5.

vuetan en la atmdsfers v operan en el egpacio exterior como vehiculos
espaciales. La principal mision de un lanzador consiste en situar en el
eapacio exterior otros vehiculos espaciales, figura 1.11(h).

1.4.2. Vehiculos espaciales no tripulados

Aungue no hay una elasifcaciin extendida para los vehiculos
eapaciales no tripulados, se puede hablar de: sondas interplanetarias,
orbitadores, sondas de exploracion planetaria v atmoslérica vy plataformas
de observacion astrondmica,

Lias zondas iJJl;l:rpluuuLa:irm sont vehiculos espaciales disenndos
para viajes espaciales interplanetarios por lo que deben ser capaces de
funcionar durante largos periodos de tiempo v cumplic bos objetivos
previstos segiin realizan su periplo, figura 1.12(a).

Les vehiculos orbitadores son los que levan a cabo las segundas
fazes de exploracion de los cuerpos del sistema solar, va que son vehioulos
que viejan o un planeta v terminan orbitandoe slrededor de 6. Un easo
particular de vehiculos orbitadores son los satélites gue orbitan alrededor
de la Tierra; son el grupo mas mumeroso de vehioulos espaciales v, sin
ellos. how en dia no se entenderiasn aspectos tan fandamentales como las
comunicaciones v la navegacion. Comao se estudia en el capitulo 11, estos
vichiculos se suelen clasificar en funciin de la carga 1til que levan,
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También existen vehiculos de demostracion tecnoldgica gue suelen

o desarroliados por nniversidades y con los que se pretende conectar

T gniversidad con la industria seroespacial. Como ejemplo se puede
senionas ol microsatéfite UPM-5at. figura l.lZ{h:I, desarrollado por
Ia Universidad Folitéenica de Madrid lanzado al espacio el 7 de julio
de 1995 y que tuve una vida operativa en drbita de 213 dias, con una.
Arhita polar heliosinerona a 670 kilimetros de altitud vy un peso de 47
ke. completando una vuelta alrededor de la Tierra cada 95 minntos.

(a) {b)

Figurn 1.12. {n) Imagen dmnlada de la sonda interplanetaria Rosetta.(b)
Microaatelite unbwersitario PM-Sat L

Las sondas de exploracion planetaria se diselian para ser capaces
de alcanzar la superficie de un planeta o satélite v sobrevivir al impacto
eon @] suelo, pars posteriormente enviar informacion a la Tierra.

Las sondas de exploracion atmosférica son vehiculos espaciales
cuyn principal misitn es la toma de datos atmosféricos de un planeta
o satélite. En general, su disefo suele sencille ya que los sabgistemas
que necesitan son minimos; no se suele requerir, por gjemplo, control
de actitud ni de propulsion, pero en cambio, deben incorporar sistemas
de proteccion para minimizar €]l calentamiento por rozamiento que se
produce durante ls entrada en 1a atmdsfera, asi como sistenas que ayiden

a producir ¢l frenado, generalmente paracaidas. Estos vehiculos son
transportados hasta su destino mediante otros vehicnlos {orbitadores ), ¥

se suele asumir que la sonda no sobrevive al impacto con el suelo.




a0 Imtredueciin

Las plataformas de observacidn astrondmica son vehiculos que
orbitan alrededor del Sol o de 1o Tierra, donde pueden realizar medidas v
observaciones de objetos espaciales distantes sin los efectos de distorsion y
perturbacidn que introduce la atmosfera terrestre. Dacdo que la misidn de
estos vehioulos es la observacion, su diseno incorpora sofisticados sistemas
de medida del espacio profundo v sistemas muy precisos de orientacion, y
e forma y configuracion parece mds un instrumento de observmacion que
un vehicule en &l mismo, Quizds e ejemplo mas conocide de vehiculos
de abservacion es of Lolescopio espacial Hubble,

1.5. Guia de lectura

En la figura 1.13 se muestra la goia de lectura de este libro, asi
como las diferentes relaciones existentes entre los diverses eapitulos,
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Figure 1.13 Guila de lectura de este Jibo,

g Cula de lootum 2

La parte de fundamentes cubre los aspectos referentes al entorno
Cerrestre, donde se describe la fuerza gravitatoria terrestre, asi como
i Hmmffrﬂ eatandar [eapitulo 2), v la mecinica de Huidos, dende
pptan los principios bisicos del tratamiento del movimiento de
uidos (capitulo 3). En la parte de aerodinimice se describen las
fuereas acrocdindmicas que aparecen en los perfiles de ala (capitulo 4),
ﬁ:rhl"'ﬂ al als completa (capitulo 5). En la parte de propulsidn se
arpseptan los principios de la propulsidm, (capitule 6), v se detallan
e uspector cualitativos del tratamiento de la propulsion a hélice
Teanitnlo 7), ¥ & chorro (capitulo 8). En la parte de mecinice del vaelo
so analizan las actuaciones mas importantes del avidn, (capitulo 9). En
ﬂ parte dedicada a los vehiculos espaciales primero se presentan los
Eﬂmamm do la mecinica orbital, (capitulo 10}, v a continuaciin
¢ enumeran v describen los aspectos mids relevantes de la defindeidn
las misiones espaciales (capitulo 11). Finalmente en la parte de
vehiculos aeroespaciales particulares se deseribon los landamentos de
funcicnamiento de los helicopteros (capitulo 12),
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4 1. Introduccion
El interés en estudiar o entorne planetario terrestre reside on gue
Yas acronaves v los vehiculos espaciales, en la totalidad o parte de su vida
operativa, realizan bas misiones para las que han sido disefiados inmersos
¢n dicho cutorno. El entornoe planetaric terrestre se caracteriza por la
ferza de atracelén gravitatoria v 1o atmosfera planetaria.
\ La fuerza gravitacoria ez la fuerza con la gue la Tierra atrac & los
jodos bos cuerpos hacla su centro; su determinacion y caracterizaciin
&8 fundamental para poder estimar las trayvectorias de los vehiculos
-~ neroespaciales. Lo atmdsfera es 1a capa de gases que rodea o un planeta,
¥ existe siempre y cuando el planeta tenga una fuerza gravitatoria
fﬁi‘ﬁﬂnicntaementa alts ¥ la temperatura de los gases sea suficientemente
- baja, de forma que éstos son retenidos configurando la atmdsfera, En la
Tierra, la atmdsfera esta compuesta por una mezcla de gases denominada
aire, que forma una eapa muy delgada comparada con las dimensiones
del planets v juege un papel decisive en la generacion de las fuerzas
propulsivas y asrodinamicas que afectan al movimiento de las asronaves.

Tanto las foerzas propulsivas que impulsan a los wehicnlos
aeroeepaciales, como las fuerzas aerodindmicas que permiten su vuelo,
dependen de las propiedades del gas atmeslérico, como la presicn,
la densidad v la temperatura, Por tanto, e necesario conocer estas
propiedades en funcidn de la altitud. Ademds, las fuerzas aerodindmicas
también dependen de la velocidad relativa del vehicnlo respecto al aire
atmealérico, por lo que o fundamental conocer el campo de velocidades
en-el entorno cercano al vehionlo,

La atmdafera torrestre 8 un complejo sistema que se encuentra
en continue cambio y, en general, las masas de aire que la forman se
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encuentran ¢n movimiento. El movimiento del aire recibe ol nombre de
viento, ¥ tiene un papel undanental en la determinacion de las [uerzas
que aparecen sobre los vehicwlos asroespaciales,

En la secclén 2.2 se presenta la descripeion del entorne
gravitatorio terrestre. A continuacion, se deseribe la atmdsfera terrestre
en funcion de la variaciin con la altitud de la compaosicion quimica
del aire, seecitn 23, su temperatura, seccitn 2.4, y su carga eléctrica,
seccion 2.5, Finalmente, se presenta v oanaliza la atmdsfera estdndar,
asl eomo las diferentes altitudes-presion que se emplean para definir
la altitud de voelo de una seronave, seccion 2.6. En el apondice A se
presenta el viento atmosférice a nivel global, asi como una descripeion
de les diferentes tipos de vientos que se pueden considerar,

2.2. Entorno gravitatorio terrestre

Los vehiculos que == mueven en el entorno terrestre, ya sean
aeronaves o vehiculos espaciales, estdn sometidos a la fuerza de atraceiin
de la Tierra o fuerza gravitatoris. Para describir esta fuerza es necesario
establecer una primera definicidn de altitud ¥y emplear el modelo de la
fuerza de gravitacion de Newton.

2.2.1. Definicidn de altitud

El concepto de altitud es empleado de forma habitual pero
imprecisa, por lo que para ser usado en aplicaciones que requieren clerto
rigor, es necesario definitlo de forma conereta evitandoe ambigiedades.
Para determinar la foersa gravitatoria os posible definic dos aliitudes:
altura absoluta y la altitud geométrica, vease figura 2. 1.

La altitud absoluta, r, es ln distancia medida desde el centro de
la Tierra. La altitud geométrica, z;, &5 la distancia medida desde el nivel
medio del mar v también se suele denominar altitud geodésica. Si se
eonsidera, en primera aproximacidn, qoe la forma de la Tierra es una
eafera, entonces la relacion que existe entre ambas altitudes es:

r= g+ fr,

donde, Ry e3 el radio terrestre. Sin embargo, o forma de la Tierm no es
eaftrica y unn mejor aproximacion consiste considerarla en un elipsoide
de revolucion, denominado elipsoide de referencia, véase figura 2.1.

(21)
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Figura 2.1. Definicion de altitudes. Superficie torrestre real y modelos de
referencia aproximados,

Para muchas aplicaciones intercsa conocer la superficke que
gorresponde o un valor de potencial gravitatorio constante, Dehido a la
Whuﬂiﬁﬂ heterogines de 1a masa del la Tierrs esta superficie, Namada
;l‘,fig':.'ide, ps miuty irregular, véase la figura 2.2. En cada punto del geoide
' se comple que la fuerza de gravedad siempre es perpendicular a dicha
superficic; en otras palabras, la direccion que forma una plomads e
siempre perpendicular a la superficie del geoide, tal como se esquematiza
on la figura 2.1, El geoide coincide con la superficie que formaria el
pivel medio de los océanos debido al efecto combinado de la foerza
| gravitatoria terrestre y la fuerza centrifuga debida a la rotacion terrestre,
El nivel medio del mar se desvia con respecto al proide debido a
as corrientes, varfaciones de presion, selinidad, temperatura, etc. La
determinacién de la forma del planeta, la definicion del potencial
gravitatorio terrestre v la caracterizacion del geoide constituyen una
disciplina denominada geodesia. El lector interesado puede encontrar mas
informackin en inmumerables referencias, como por ejemplo Hofmann-
Wellenhof & Moritz (2005), Con todo, para muchisimas aplicaciones se
puede considerar un planeta esférico.

2.2.2. Fuerza gravitatoria terrestre

En 1665 Isaac Newtan enuncid la Ley de Gravitacidon Universal,
que deseribe la Fuerza de atraccidn gravitatoria entre objetos con masa, y
que establece que dos masas puntuales M y m, véase ligura 2.3, se atraen
mutuamente con una fuersa, Fy, dirigida a lo largo de la recta que las
une, siendo el mddula de F,, directamente proporcional al producto de
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e es la distancia entre el centro de la Tierra v el cuerpo de masa

decir la altitud absoluta, ¥ g es la aceleracion que actia sobre
debido a la gravedad terrestre. Empleando la relacidn entre

. My
A& = P

enpesion que representa la variacion de la aceleracion de la gravedad
14 altitud geométrica. Si se considera la altitud geométrica nuls, se
s la aceleracion de la gravedad a nivel del mar:

(2.3)

Figurp 2.2, Ropresentacitn del geolde terrestre {las distancins rodinles
estiin muy exageradas con respecto el valor medio.

lns mases ¢ Inversamente proporciomal al euadrado de la distancia r, es
decir:

= f"' E'T (2.4)

.H. eando los valores de masa terrestre, My = 5.9736 x 10°* kg, y
ol radio medio terrestre, Ry = 6378 x 10°m, se :}hllen:: el valor de la
peeleracicn de la gravedad a nivel del mar, g, = 9.82m/s". Este valor se
aproxima bastante bien & los medidos en diferentes puntos de la Tierea,
“gomo se puede comprobar observando la tabla 2.1. La diferencia existente
1.3 debe a que la altitud, la latitud, la topografia y la geologia locales
_l;l!lﬂdlﬁﬂllll el valor de la aceleracion de la gravedad. Asi. a mayor altitud,
mayor e la distancia con respecto al centro de la Tierra ¥, por tanto,
menor aceleracion de gravedad, Combinando las ecoaciones [2.3) v (2.4)

para eliminar GMy, se obtiene;

oo =an () (25)

(2.2)

donde;, G = 6.67 x 10N m®/kg®, rs l4 constante de pravitacion
universal.

Figura 2.3 Fuerza de atecrddn gravitatoria entre dos masas.

que expresa oomo cambia la aceteracion de la gravedad en funcidn de la
“altitud geométrica ¥ en relacion & su valor al nivel del mar.

La variaciom de la aceleracion de la gravedad con la latitad se
debe a dos razones: la fuerza centrifuga v el achatamiento de los polos.
La fuerza centrifuga, debida a la rotacidn de la Tierra, haee que la
gravedad sea menor en el ecusdor que en los polos. El achatamiento
de los polos, que es tambifn consecuencia de la fuerza centrifuga, hace
que en el ecuador la distancia al centro de la Tierra sea mayor que €n
s polos, por o que la aceleracion de le gravedad es menor. De forma
peneral v sin contabilizar los efectos locales, el resultade neto e que g
&8 menor, cuanto menor os lo letitud.

En el entorno terrestre e define ol peso de un cuerpo, W, como
la fuerza con que la Tierra, de masa My, strae a diche cuerpo, de masa
m, hacis su centro, es decir, W = F,. 5i sobre un cuerpo sélo actia la
fuerza peso, la sepunda Ley de Newton puede escribirse comao,

My
W’""‘G;ﬂ' = TTHy

o bien,
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La topografia | presencia de montanias) v la geologia (densidad de
materia), producen Anctuaciones muy locales on ol valor de la gravedad
terrestre, conocidas como anomaliag gravitatorias, Asl pues, a pesar de
que la gravedad cambla con la altitnd v la latitud siguiendo wnas claras
tendencias, una importante parte del syalor real de la gravedad viene
determinado por la topografia v geologia locales.

Tibla 2.1. ¥alor de'fa aceleracién de la gravedad en diferentes cludadeos,

Cliudad i [mfs*
Helzinki R
Masdrid A g00
Mléxmico DEF 97Th
Buence Aires  9.704

2.3. Estructura quimica atmosférica

La atmdslera terrestre estia formada por una mezcla de pases y
cantidades muy pequenas de particulas sélidas v liquidas, que recibe el
nombee de aire. En la tabla 2.2 se muestra ln composicion promedio de
los principales gases que constituven el aire, mientras gue en la tabla 2.3
se muestean los eomponentes gie, aungue existen en el alre, su presencia
E IMEnar.

Comao se puede comprobar, el aire estd constituido principalmente
por axigeno y nitrdgeno, pero a pesar de que estos elementos representan
el 99% del volumen del aire s, sU importancis on los procesos
meteorologicos es practicamente despreciable. En cambio, elementos
como el difkido de carbono vy el vapor de agua juegan un papel
fundamental en los procesos climiticos y meteoroldgicos, por lo que
tienen una influencia decisiva en el desarrolle de la vida en o] planeta.

Las particulas solidas y liquidas suspendidas en la atmosfera se
denominan serosoles v, bdsicamente, son gotas de polve, agua, sal marina,
polen, cte. En general, la mayor parte de los aerosoles se encuentra
eli las capas bajas de la atmosfera, aungue en las capas mds altas
también aparecen partionlas arrastradas desde s superficie por corrientes
ascendentes ¥y otras particulas provenientes de la desintepracion de
mrteoritos. Muchas de estas particulas pueden absorber agua v actiian

vorn superficies donde el agua se condensa, dando lugar a nubes y niebla.

pny. Eetructurs guimice atmasfirica
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s particulas reciben el nombre de nicleos de condensacion, y tienen

3 ', tipicos del orden de una centésima parte del tamano de una

de agus. El vapor de agua requiere una superficie 1o gaseosa para

o condensar v los micleos de eondensacion actiian como dichas

colps, alrededor de las cnales las gotos de agua coalescen,

Tabls 2.9, Compasiciin guimica del aire an la atmdstora.

Elementu Fowolumen
Miteogeno {Ma) TR.OR4
Oixigeno (D) H)MG
Arpin (Ar) 0034
Didwido de carbono {C0) {088
Nedn (Mo} OLO01818
Helio (He) (00052
Metams (CHy) ooy
Criptén (K1) o004
Hidedgeno (Ha) L0005
Vigeor de agua [Hy O} Entra 1y 4

Tabla 2.3, Companentes menoreg del aire en i atndslern.

Elerneaito % volumen
Chrxido nitrégeno (NO) 0000055
Kenon (Ke) D10
Do () 0-Tx10-%
Difocides nitrdgess (NOy)  Exl0 9
Yodo {I) 104
Mondaddo earhano (C0) trazns
Amoninco | NH4| trasna

2.3.1. Vapor de agua

El vapor de aguea, la fase gaseosa del agua, es uno de los gases
que forma parte del aire atmostérico y que, desde un punto de vista
termodindmicn, e una mezcla o disolucion de dos gases: vapor de agua
v aire seco. Se denomina presion de vapor, al peso del vapor de agua
por unidad de superficie contenido en un determinado volumen de aire
Wimedo. A medida que el aire se calienta, la cantidad de vapor de
agua que puede contener anmenta exponencialmente, raxin por la gue
las mayores concentraciones de vapor de sgus apareeen en las regiones
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templadas v calientes del globo terrigues v decrecen hacia los polos.

El aire. a temperaturas inferiores de 00 °C y presiones normales; apenas

vonticne vapar de agua, come oourre en los poles. El vapor de agun o5 uno

de los gases cuya concentracion en el aire presenta mayor variabilidad.
De forma general, ¢l vapor de agua puede alcanzar el 4% del volumen

del aire en las zonas templadas v hiimedas del tropico v, solamente, algo

menas del 1% en zonas desérticas, véase la figura 2.4,

DE%{Gnntcﬁn Vapr

Contenido vapor

Contenida vapsor
Ddﬂﬂ.ﬂ'ﬂﬂ = 3% 3% .

¥ de agun > 3%

de agia

Figura 2.4, Digtribucién mwedia de vapor de agua atmosférico sobre la
superficie termestre.

Cuande el aire himedo alcanza la maxima cantidad de vapor
de agus que puede contoner & esa temperatura, se dice que el aire se
encuentra saturado. La presidn de saturacion es la presion de vapor
en esta situacion, En peneral, los partes meteorolgicos proporcionan
la humedad relativa, que es uneg medida de Ia cantidad de vapor de agua
en el aire con respecto a la mixima cantidad de vapor de agns que el aire
pugde contener a esa temperatura. Por ejemplo, una humedad relativa
del 100% implics que el aire ha alcanzado Lo presion de saturacion v no
puede contener mas vapor de agua. El vapor de agua de aire himedo
piede condensar y pasar & fase liquida, Si el aire himedo se encuentra
saturado y se enfria, parte del vapor de spgua se condensa v pasa a la
fuse liguida, es decir, precipita, En la atmdafers, la condensacion del
vapor die agua es el fendmeno respoosable de ln produccion de nubes,

Enblorig |.1|.|:|.tmta.|.'.in terretpe
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ohla, Hluvias v precipitaciones. El punto de rocio de un volumen de
es la temperatura & la cual debe ser enfriado antes que el vapor
agua en el aire empiece a condensar. La existencis de micleos de
wpencicn mcentiva el proceso de formacién de nubes y niebla, de
que sin ellos e pecesita de una temperaturs mocho menor pars
- ducie mubes y niebla, Bajo condiciones de condensaciin persistente o
enceician, se forman gotas de agua o copos de nieve pudiendo Hegar a
lplliﬂ-l' ciando alcanzan una masa eritica.

' El vapor di agua también influye en el lamado efecto invernadero,
Bl ofecto invernadero 8 el proceso por el eual la emision de radiaciin
rarroja por la atmdsfera es capaz de calentar la superficie del planeta.
igual que el Oy, el vapor de agna absorbe radiacion y emite en el
arrojo, aviidando a calentar la superficie terrestre.

' 2.3.2, Capas de la estructura quimica

Atendiendo a la composicion guimica del aire atmosférico se
distinguen dos eapas: la homosfera v la heterosfern, véase figura 2.5.

Altitud [lom|
i e
Ot momntiico 0] e
ba L ammmmm e L LR
Airer peen molecular 28,97 & /fmiol
Cotrvescid Hennoskera
Thurknilencia

Figiera 2.5, Estruetura de la compesicion gquimics de la atmdsfera
ermestre.

_ La homosfera es la capa de la atmdsfera en la que el aire seco
Mantiens su composicidn practicamente uniforme v se extiende hasta
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Altitd [kl

nna altitud aproximada de 80 km. El proceso fisico responsable de ln
uniformidad de la composicitn del aire es principalments la conveccidn
turbulenta que aparece en las capas inferiores de la atmisfera v que
facilita el mezclado de e elementos de log gue estd compuesto el ajra,
El peso molecular del aire en csta capa es de 28.97 g/mol ¥ ] aire, coma
mezela, se puede considerar como un gas ideal.

La heterosfers aparece a partic de los 80 km. A pariir de esta
altitud, la atmdsfera es bastante tenue y se encuenira muy alejada de los
procesos de intenso mezelado de las capas inferiores, Los proeesos fisicos
deminantes, difusion y ausencia de mezcls, hacen que e composicion
del aire varie fuertemente con la altitnd; a medida que ésta anmenta,
¢l contenido en gases pesados, oxigeno v nilrégeno, disminuye; en
cambio, los pases méas ligeros como helio, hidrogenos molecular v atomico
anmentan su eoncentracion. Se distinguen cuatro subeapas ordenadas
desde la parte mds baja: capa de nitrogeno (Na), capa de oxigeno
monoatdmico (), eapa de helio (He) v capa de hidedgeno (Hg),
Evidentemente, en las subcapas de la heterosfera se encuentran los gases
més pesados y en las mds altas los mas ligeros.

Temperntura (K]

Flgura 2.6. Variscion de Ja temperatura media con la pltitmd en la
atmdsfera terrestre. En cada punto se Indica In temperatum nhaoluta
y la altitud en kildametros.

2.4. Estructura térmica atmosférica

Tomando como base la distribucidn de temperaturas que presenta
¢l aire, la atmdsfora torvestre pasde dividirse en cipeo capas. Desde
la imferior hasta la superior estes capas son: troposfera, esiratosfera,
mesosfera, termosfers v exosfera. La estructura térmica de la atmosfera
es consecuencia directa del balanee energdlico entre ¢l Sol v la Tierra,
resultande en una distribueitn de temperatura gue depende de 1a
posicion sobre ¢l globo terrestre, de la altura ¥ ademds presenta
variaciones temporales. Por tanto, cuando se habla de la distribucion
de temperatura, en general, se refiere a una distribucion de temperatura
meidia a lo largo de un periodo significativo. En la fimura 2.6 se muestra
la yariacidn de la temperaturs media con la altitud segiin la atmdsfora
eatandar {véase la seccitn 2.6), y se identifican las cineo capas de la
estructura térmica de la atmosfera.

La tropesfera (aproximadamente desde () km hasta 11 km), os la
capa més baja de la atmdsfera, comienza en la superficie de la Tierra
v ae extionde hasta 7 km en los polos v hasta 17 ki en el ecoador, La

temperatura decrece, de forma aproximadamente lineal, con un ritmo de
6.5 K por eada kilimetro de altitud, aunque el valor de esta variacion
de temperatirs con la altitud puede ser bastante cambiante, llegando en
ocasiones & invertirse la tendencia, pudiendo sumentar la temperaturs
con la altitud (fendmeno de inversion térmica). Debido al ealentamiento
de la superficie terrestre por la radiacidn solar incidente, esta capa se
carncteriza por un proceso de mezeladn vertical intenso. El calentamiento
superficial hace que las capas atmesféricas inferiores sean menos densas
v tiendan & subir, disminuyendo la presion a medida que se asciende, En
ol movimiento de ascenso se realiza un trabajo en contra de la fuerza de
atraccin gravitatoria, que lene como consecuencis un gasto uqargﬁtjm
que s traduee en una disminucion de la temperatura con la altitud,

En la troposfera se sitdia la capa limite atmosférica, una zona en
la que la velocidad del viento varfa con la altitnd y gque juega un papel
fundamental en los provesos atmosféricos; en el capitulo 3 se deseriben
los procesos que carscterizan a la capa limite.
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El Hmite superior de la troposfera se denomineda tropopausa,
En csta superficie también suceden interesantes fendmencs atmosfericos
romo |a corriente de chorro (véase el apéndice A),

El vuelo de seronsves comereiales, aviacion ligers v deportiva, asf
como globos de recreo, tiene Ingar en la troposfera. La montans mis alta
del planeta se encuentra completamente sitnada en esta misma capa.

La signiente capa, la estratosfers {aproximadamente desde 11 ki
hasta 50 km) se divide en dos subcapas: |a baja estratosfera (11 km

hasta 20 km} en la que la temperatiura se mantiene aproximadamente

constante ¥ la alta estratosfera (20 km hasta 50 km) en la que la
temperatura aumenta con la altitud, La estratosfern contiene la caps
de ozono que actia como filtro natural a la radiacion ultravioleta
proveniente del Sol ¥ que estd situada principalmente en la baja
estratosfera. La ld':mp-l:mltl.ﬁl de la estratosfera aumenta debido a la
absorcidn de radiacidn ultravioleta en el proceso de formacion del ozono

Lo estratosfern, al encontrarse bastante separada de la eapa
limite atmosférica, se caracteriza por una disminucion de los procesos de
mezelsdo vertical, dominando los movimientos horizontales de las masas
de aire. En general, en esta capa no aparecen nubes, excepto las formadas
por cristales de bielo (nubes nacarades, denominadas nubes madreperla)
que suelen encontrarse entre los 20 km v 30 km. En esta capa suelen
volar los aviones en régimen supersdnico. El Hmite superior de esta capa
ae denomina estratopausi.

En la mesosfera {(aproximadamente desde 50 km hasta 85 km)
la temperatura nuevamente voelve a disminoir con la altitod, pudiendo
aleanzar hastis -00 °C en el Hmite de la mesosfera (mesopansa). Es en
esta capa donde la mayor parte de meteoritos que entran en la atmdsfera
se desintegran, produciendo particulas de polve que, en combinacion
con pequenias cantidades congeladas de vapor de agua, producen las
denominadas nubes noctilucentes.

La termosfera (aproximadamente desde 85 km hasta 500 km o

i) km) se caracteriza por una bajisima concentracion de partionlas v
un aumento de la temperaturn con ln altitud debido s la absoreidn de
la radiacion ultravioleta por el nitrégeno v el oxigeno atdmico, pudiendo
llegar a alecanzarse temperaturas entre 7530 "C y 1100 °C en torno a bos

% Fetruction alictrcn atmoalirlea A7

a0 k. Fstas temperaturas no sen comparables con las temperaturas
cimentadas o1 la superficie, va que |la temperatura se define como el
swamedio de lis energia cindtica de lus particulas que componen la materia
j_' HE[-E altitudes la densidad de particulas del aire es tan baja que la
o ..j:- mar‘g‘la tat‘:muca que e cher !ni.rlﬁ!'nr!r por m]lsm:u

'm,,,mm-lm.q un-i.q ligeros se pm.'lurf en esta l.'atm asl comd las auroras
5 sgustrales.

La exesfera (aproximadamente desde 500 km o 750 km hasta

10 000 Jkm) esti formada por los gases méds ligeros, hidrogeno, helio y
otros. La exosfera se considera la separocién entre la stmosfera terrestre
ql egpacio exterior, Esta capa es la primera capa en la que los
. espaciales en su regreso a la Tierra comienzan a experimentar
,|._ “un sobrecalentamiento por cansas de la friccion ya que, a pesar de la
bajisima concentraciin de partienlas, las elevadas velocidades de ingreso
en s atmdsfera hace que se genere on elevado Hujo de calor sobre el

 vehiculo espacial

' 2.5. Estructura eléctrica atmosférica

Desde el punto de visto eléctrico la atmdslera presenta dos capas
glaramente diferencindas, La inferior, en la que las particulas y moléculas
el aire atmosférico presentan una carga elfctrica neutra y Lo superior en
& gque la concentracion de carga eléctrica puede ser importante,

La capa superior recibe el nombre de tonosfera ¥ puba situada
- enaltitudes comprendidas entre 80 km y 400 ki, practicamente en la

termosfera. A estas altitudes el aire atmosfirico presenta una densidad
tan baja que pueden existir clectrones libres durante periodos de
tiempo redativamente largos, hasta que se voelven a combinar con fones
puositives, En la capa baja, eléctricamente meutra, existe una subcapa
iy Importante en el intercambio de radiacion ulieavioleta que rectbe el
nombre de ozonoafora.

La radiacion solar oltravioleta (UV) y los rayos X de corta
Aongivud de onda son los responsables del process de disoeincion de las
maoléculas en jones y electrones libres, o proceso de jonizacion, debido
a que ks fotones de este rango de longitndes de onda son capaces de
extraor los electrones de los dtomos o molédeulns neutras,
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El proceso de recombinacién es o] responsable de que un electriy
libre sea capturado por un fon positive y se combine en un dtomo o n_nﬁ-,
moléculs neutra. A medida que la densidad del gas aumenta, ol Procesy
de recombinaciin dominas, dando logar a que el aire atmosférico ADrezy
Ol carga neutra en fas capas inferiores a 80 km. Entre 80 km y 400 ket
la asmdsfera presentn una apreciable densidad de carga eléctrica
no s extiende mbs alld de
de particulas tan baja, que la concentracitn de eloctrones disminuye.

En la zoma jonizada de la atmdsfera, el nimero de electrones libires:
e lo suficientemente alto como para llegar a afectar o Ja pmpugm;-jﬁn';
_|:1ﬂ I:mda.q de radio y por tanto, a las comunicaciones. Fl nivel de-
ionizacion depende fundamentalmente del Sol v de su actividad, n través.
de la cantidad de radiacidn recibida; por tanto, la ionizacion Presenta
Huctuaciones diariss y estacionales, asi como variaciones en foncidn de

la posicion geogrifica.

Las suroras boreales son consecuencia de la interaccion entre las .
tormentas solares v of campo magniticon Lerrestre, que atrapa protones v
clectrones provenientes de estas tormentas ¥ energiza los iones v itomos

de la ionosfera haciéndoles emitir Toz,

En la figura 2.7 se muestran las diversas capas de la estructura
la ozonosfora v la

eléctrica stmosférica v la densidad de carga eléctrics,
ionosfera,

La ozonosfera {aproximadamente desde 12 km hasta 50 km) es

donde tienen lugar los procesos relativos al Ceong; este seocrea en la

estratosfera como consecuencia de la incidencia de lnz ultraviolets snhre
-.=.1| oxigeno molecular, Oy, descomponiéndolo en Stomos individuales.
Este oxigeno atémico se combina con oxigeno molecular formande azono
(. que a su vez también se ve afectado por la luz ultravioleta v se
deseompone en axigens moleenlar ¥ oxigeno atdmico. Este proceso se
desarrolle de forma continua dando lugar al denominado cicly oxigeno-
oeono, caracteristico de la eapa de ozono en ln estratosfera,

La ionosfern es la parte de la atmdsfera en |a que el gas
se encuenira lonkzado, estado denominado plasma En el plasma los
electrones negativos libres v los fones positives son atraidos por fuerzas
electromagnéticas, pero en esta capa el contenido snergético de electrones

" F"Em'.
00 kin, purque el aire presenta mna densidad

mmmu eléctrica atmcsfirica

Altitd [km|

1

104
Densided electrones Elllrma-l

Figumm 2.7, Dhistribvcion de la cargs oléctrion on be atmdeforn tisrmestne

¢ ipncs es tan elevado que no pueden permanecer unidos formando una
molécula neutra. La lonosfera es la parte interior de la magnetosfera
terrestre ¥ juega un papel importante en ls propagacion de ondas de
radio, distinguiétndose las subcapas denominadas D, E vy F.

En la capa D (aproximadamente desde 50 km hasta 90 km), el
proceso de recombinacion es alio comparado con el de jonizaciin, v por
. tanto, las ondas de radio de alta frecuencia no son reflejadas. Fata capa
g5 la responsable de la absorcidn de ondas de radie de alta frecuencia
(10 MHz ¢ inferiores). Durante el dia el espesor de esta capa anmenta y
la absorcion de las ondas de radio es grande, por lo que las emisiones
de radio de Iu.rgu. distancia en AM pmad:—ru rasultar obstarulizadas e
incluso desaparccer, Sin embargo, durante la noche el espesor de esta
eapa disminuye, pudiendo Negar & desaparecer, por lo que el aleance de
las emisiones anmenta como consecuencia de la ausencia de mecanismos

e absoreidn.

La capa E (aproximadamente desde 90 ki hasta 120 km), tiene
una estructura vertical que depende himdamentalmente del eguilibrio

entre la jonizacion v la recombinacion. Durante la noche esta eapa
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e penaciones se obtienen de los modelos matematicos que describen
o comportamiento fisico v termodindmico del aire, que son: la ecuacion
i pstado de los gases idesles y la ecuacidn del equilibrio de fuerzas.

puede desaparecer dado que la fuente primaria de ionizacion desaparece
produciéndose un aumento de su altitud inferior gue Incrementa e
alcance de las ondas de radio que se reflejan en esta capa (aquellas con
frecuencisas menores de 10 MHz).

La capa F {aproximedamente desde 120 km hasta 400 k), se
caracterize porgue ls radiacion extrema ultravioleta ioniza el oxigeno
atdmice.

La ecuacidn de estado de los gases ideales proporciona una relacion
e los valores medios de las variables macroscopicas (p. 7' v ) v, para
mﬂ.ﬂnﬁ de laz aplicaciones seronduticas, o aire atmoslérico puede
reiderarse que se comporta como un gas ideal, en el que las variables
eialadas estin relacionadas mediante la expresion:

pV = nk,T, (2.6}

e poes la presion, Vel volumen, n el mimero de moles, R, la
ctante universal de los gases ¥ T la temperatura. Teniendo en enenta
de 1 = miM,, siendo: g, 1o masa, Mg, la masa molecular el abre
(M, =28.9 gr/maol), ¥ que el volumen se puede expresar como V = m/p,
dendo p la densidad del adre, se obtiene que:

p = pitl
donde, =287 m*/(s°K)= R;/M,. e la constante del aire.

Para obtener la ecuacibn de n:-quila'brin del dire en reposo, se
considera un volumen diferencial dV = Adz, de altura dz y drea A,
fnmerso en la atmisfera y en equilibrio, tal como se muestra en la
figura 2.8. Sobre el volumen solo actian fuerzas debidas a la presion
_atmosférica y a su propio peso. 8i el volumen estd en equilibrio en la
direccidn vertical, debe cumplirse que 3 F, = 0. En s cara inferior del
volumen diferencial actda una fuerza en el sentido positive de = gue
puede expresarse como pA. En la cara superior la presion es ligeramente
diferente porgue existe una diferencia de altitud dz, por tanto, la fuerzs

2.6. Atmosfera estindar

La atmdslera terrestre e2 un sistems dindmico cambiante CUVD
comportamiente gueda descrito por la presion, la densidad v 1a
temperatura, Estas varfables cambian con la latdtod, longitud, altitud,
momento del dia, estacién anual, ete. Considerar estas variaciones y
dependenciag durante el diseho de una aeronave o en a8 esthmaciones
doe sus actuaciones es alge irrealizable e impracticable. El objetive que
persigue la definickin de una atmdslera estdndar es proporcionar una
referencia comiin para determinar como cambian las magnitudes que
describen el comportamiento del aire de la atmisfers en funcién de la
altitud {por ejemple, mmichas de las especificaciones e informaciones de
los motores de los aeronaves se dan referidos a ln atmdetera estinedar).

Lo primeros esfuerzos por definir una atmdasfera estindar se
remontan # finales de la Primera Guerra Mundizl, cuando se fj6 la
variacion de la temperatura con la altitud, v que se adoptd eomo estandar
hacia e afio 1920. La Organizacion de Aviacion Clvil Internacional,
CACE [ICAO en inglés), definié la Atmésfera Estdndar Internacional
(ISA en inglés) a partir de las condiciones promediadas medidas
en latitudes medias; tal atmosfera estdndar estd definida por tres “bre esta cara puede expresarse como (p 4+ dp) A ¥ su signo es negativo,
expresiones matemiticas que permiten obtener la presion, la densbdad ya que su sentido s hacia abajo, El equilibrio de fuerzas puede expresarse
¥ la temperatura en funcidn de la altitud, es decin p=plz), I'=1(z) ¥ o
p=plzl.

La distribucidn de la temperatura con la altitud viene fijada por
la atmasfera estandar en base a la informacién experimental recopilada,
por lo que, desde un punto de vista matemético, e problema queds
reducido a determinar dos incognitas, pl2) v p(2), que son funcidn de
una variable independicate, z. Dado que se tienen dos incOgnitas, para
encontrar la solucion son necesarias dos ecuaciones que las relacionen.

pd—(p+dpl A - dW =0,

donde, dW os el peso del volumen analizado, que puede expresarse comao;
dW = gdm = gpdV = gpddz. Reemplazando esto en la scuacidn
anterior, se obtiene, dp = —gpdz, es decir,

d
d—: = —pg. (2.7)
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Splucidn en la troposfera

Segrin la 1SA, esta capa va desde In superficie, = = 1, hasta los
e f]g varigcion de la temperatura con la altitod es T{z) = To+ Az,
L = T{z=10) = 288.15 K es la temperatura a nivel del mar y
'_55 » 107* K /m. Empleando la ecuacion de estado del aire (2.6)

R ELE jere: [z] = p{z] B F{g.}

P2 = Ry - BTy + Az)’
strodueiendo esta expresion en la ecuacion (2.7) resulba
dp( =) ap  dz

—_— T —

plz] R(To+Az)
fm]ucmn de este problema consiste en obtener la variacion con la

Atmeslera
= jen eguilibrio

Figara, 2.8, Equilibrio de feerzas en un elemento difersncial de Suido
atmosférion,

La ecuacidn (2.7) indica que la variacién de la presidn con Ja
altitud es negativa, es decir, que & mayor altitud, menor presion (signo
menos en la councion ). Otra forms de interpretarla es, que la presion 4 la it

n pz) v. dado que se encuentra en un operador
una, altitud determinada representa la fuersa por unidad de superficigl ::] haj.Frmq?;e .tiial el n]'JtTI‘H-:%:‘Jt‘ inverso a la diferenciacion, es

que aparece comno consecuencia del propio peso del aire que se encoentra B nn inteeral
| frm@_fr:_g_ﬂ dz
P n R(Tp+Az)

por encima de esa altitod.
Cuando la variable a calcular es la presion, conocida la densidad.
donde los limites de integracidn de la altitud son, 2 = 0 ¥ una altitud
traria, z, (menor que 11000 m) y los valores correspondientes de

o ecuacion (2.7) es una ecuacion diferencial ordinaria, ya que la
incognita, p{z}, aparece en una derivada; por contra, cuando la f.ra.riabh
& caleular es la densidad, conocida In presidn, la ecuaciém (2.7) es

simplemente una eousclon algebradca 1 presicn, es decir, p(z = 0) = py ¥ el valor de la presion que corresponde
p altitud arbitraria z, es decir p{z}). Inlegrando resultac
=) o, (TotAs
l“(.‘ﬂﬂ]_ mlu( i )

Como se ha comentado, la variacion de temperatura con la H.Ihitll.:']l'
en la Atmdsfers Estandar Internacional estd determinada en base & la
informacin experimental recopilada v corresponde a la variacion que se
muestra en la fgura 2.6, Ademis, la ISA proporciona el valor de de la

presion atmosférica a nivel nivel del mar, = = 0, obtenido también a 0 bien,

partir de condiciones promediadas medidas en latitudes medias, siendo A\ By
s valor plz = 0) = g = 101325 Pa. - [1 b q—j) 5 (28)
Para poder obtener la varincion de la presion v 1o densidad, n $
e, oy = 101325 Pa, #s la presicn a nivel del mar

son necesarins hipdtesis adicionales: la primera es que el valor de la
pravedad se considers comstante e igual al valor correspondiente al nivel
del mar, gy = 9.8 m/s%; la sezunda es que la composicion del aire no ]
cambia. com la altitod v, por tanto, la constante del aire no varia con
ln altitud y es jgual & B = 287 m*/{s*K). Eata segunda hipotesis es
bastante razonable porque las capas atmosféricas de interés aerondutico
80 encuentran inmersas en la homosters,

La variacidn de la densidad con la altitud se obtiene inbroduciendo
& penacian (2.8) en la ecuacidn de estado del gas ideal (2.6), resultando:

ple) = (14 ;—3)% . (29)
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donde, oy = pu/(RT5) = 1.225 kg/m”, es la densidad del aire a nivel del pitud. Esto s¢ debe a que no pueden existir discontinnidades en las
mar. En la figura 2.9 se muestran las variaciones de presion, densidad L iones piz), T(2) v plz). va que esto carece de sentido ﬁﬂ_lm. Es
¥ temperatura en funcidn de la altitud para la troposfera v la baja que la temperatura en la estratosfers es comstante @ ignal o

estratosfera (que s¢ desarrolla en el apartado siguiente). 11000 m) = Ty = 216.6 K. Por tanto, la densidad del aire se puede
sar como p(z) = p(z)/(RTu]} y al remplagzarla en la ecuacion (2.7),

1

dp(z) G0 .

plz) AT

mtogrando entre = = 11000m y una altitud arbitraria, 2, (menar que
) k) se obtiene la distribucion de presidn,

LHf

LR

4r
x)
[P By,
L2 pii P 3 I
plz) o
In (22 ) = - 2 (o2,
: ”(m. By )
# [km|
Figura 2.9, Variackin de le presién, s dersidad ¥ la temn tura oon la o Lr1) =
altitud segiin In atmisfers estindsr, Tt ralrtiog o T salree e e sz}—ﬁnﬂﬂﬂ(—ﬁiﬁif -’m})- (2.10)

varinhles aonivel del mar, & =0, |

Cdonde, pyy = p(z = 11000 m) = 22558 N/m".

Sustituyendo la expresion de la presion en la estratosfera (2.10)
en fa cenacidn de estado del gas ideal {2.6) se obtiene la distribucion de

3 .._-.. gldad on ],ﬂ. E.Etrﬂ.tﬂﬁfﬂ[&.'

En pgencral, las dependencias funcionales expresadas por las
ecuaciones (2.8) v (2.9} son wilidas para cualquier capa atmosférica en
la que exista una variacion lineal de temperatura de pendienie A.

plz) = proexp (‘ﬁ; {z— zu}),

f;’.:" oy = pyy f(RTY ) = 0.363 kg,."m:‘

'2.6.3. Correccifn por variacidn de la gravedad con la altitud

La Atmdsfers Eetdndar [nternacional, ISA, considera gque la
aceleracion de la gravedsd es constante o fgual al valor a nivel del mar,
2.6.2. Bolucidn en la estratosfera Esta simplificacion indirectamente estd definiendo una nueva altitud

Segiin ln ISA. la baja estratosfera es upa capa isoterma Aue se denomina altitud geopotencial de presidn, = Fs decir, cuando
(temperatura constante) gque va desde los 11 km hasta los 20 km de 5‘: calenla una altitud @ empleando las ecnaciones de la TSA, = estd
altitud. El valor que toman las tres varisbles (presién, densidad v '@’ﬁmlrmdn una altitud ficticia que no o= ni la altitud geomdétrion =, ni la
temperatura) & L1 km es el mismo que la tropesfera & la misma dlbifud absoluta r.
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La atmisfera ISA define la variacion de presion como, dp =
—pgpdz, euando realmente deberia ser, dp = —pglz)dzy, donde g
varia con la altiiud geoméirica segin la ecuacidn (2.5). Para conocer
I ivalencia entre la altitud wencinl de ion = v la altitud e

oo i " o 2y : gue 1%. Evidentemente, el vuelo de aviones ligeros, de transporte de

geométrica z,, se considera una misma variscion de presion dp, e _
resmltando: | pasajeros © CAzas supersonicos se ve muy poco afectado por e diferencia

glzldsy, (2.11) entre estas dos altitudes.
gy ds=
Dado que, g{z;) < go, para que se cumpla la igualdad de la
ecuncion (2.11), debe ser, dz < dz,, por lo gque z < z,; es decir que
Ia altitnd geométrica siempre es mayor que la altibud geopotencial de
Presion.,

Teniendn en cuenta la variacidon de la pravedad con la altitud
geométrica, ecuacidn (2.5), s¢ puede obtener la altitud geopotencial
de presion z, en [uncidn de la altitud geométrica 2, a partir de la
ecuacion (2.11):

hiservE que ¢l error cometido por considerar la gravedad :*ummnm P8
", " or al 0.2, v para altitudes superiores a 60 km el orror es mayor

1 10' 1
£ [l
Figurn 2,10, Error relative entre la altitud geométrica v la altibod
geopotencial de presidn, expresado en poreertaje, en foncion do b altitud
gropotencial.

der modo que,
= _R:?f EJ 1 |;E@EEDIII-1D 2.1
. Etmulrﬂ.ndn las ecuaciones de la atmibsfera estindar determinar: (1) para
y asl, un# altitud geopotencial de presién de 5000 m: la presion, temperatura y
s Ry _ oﬂ:uslda.d del aire; (2) para una altitud geopotencial de presion de 120K
e E_:+_:g (2.12) “m: la presion, temperatura y densidad del aire, (3] la altitnd, geométrica

ﬁg&qpmauﬁul,a.la.que la presion del aire es el 30% de la presiin a
ivel del mar, (4) la altitud a la que la densidad del aire es el 20 % de la
‘densidad a nivel del mar, (5) Is altitud & la que lo temperatura del aire
e5:240 K y (6) la altitud geométrica ¥ geopotencial de presidn a la que
a gravedad el 95 % de la gravedad al nivel del mar.

Despejando la altitud grométrica en uneidn de la altitud geopotencial
de presion de la ecuacidn (2.12) se obtiene la funcidn inversa:

ETE
flyr — =

=

‘Solucién

En la figura 2.10 se muestra el error cometido al emplear la altitud
i fl,'l Empleando las ecuaciones de la stmdsfera estandar para = = 5000 m,

gropotencial de pregion en vex de la altitud geométrica en funcién de la
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la presion se puede expresar de acuerdo a la expresion: o la altitud geometrica es:
H*] i

- R'I'_?

;. Bl 20% de la densidad al nivel del mar corresponde a g, =
0,245 kg /m”. Teniendo en cuenta que la densidad siempre disminuye
e valor & medida gque sumenta la altitud y teniendo en cuenta que
pf12000) > g, e puede afirmar que la altitud corvesponde a la
estralosfera. Despejanda la altitnd geopotencial de presidn de la ecnaciin
de ln densidad en Ja troposfera,

= BT1.5m.

pz) = po (1 — 2.26 x 10-%) "™ = 59051 Pa,
la. densidad,
plz) = po (1 — 2265 107%2) ™ = 0.735 kg/m®,
y la temperatura,
Plz) =Ty [:1 — 296 % 1n-"’z} = 2656 K,

i ﬁ'ﬂ
donde se han empleado los valores de A = —6.5 x 107° K/m, gy = 9.8 = 11000 — 6343.45In [J’E) = 13493.9 m,
m/s?, o = 101325 Pa, po = 1295 ke/m” v T = 288,15 K. .
: : < "y la altitud geamétrica es,
(2) Empleando las ecnaciones de la atmdsfera estandar para 2 = 12000 m, : Ry
ln presion es; iy = 3 = 13522.5m.
11000 — =
=z} = pryexp (m = 19331 Pa, (5) Una temperatura de T, = 240K eorresponde a una altitud situada

I’& la troposfers, dado que T, > 216.66K. Despejando la altitud

la densidad, - geopotencial de presion de la ecuacian de la temperatura en la troposfera,
B 11000 — 2y 3 ' 1 Tk _
ol 2) = gy exp PR ) = L3511 kg/m", 5= R (1 - MTn) = 7407 6m,
v la temperatura, oy ls altitud geométrica s,
T(#) = Ty = T(12000) = 216.6 K, L R‘:T’*'I 74163 m,

donde se han empleado los valores pyy = 22558 N/m®, py; = 0.363 kg/m®
v Ty = 2166 K.

(3) El 30 % de la presion de nivel del mar corresponde 8 p, = 30397 Pa,
Teniendn en cuenta que la presiom sempre disminuye a medida que
anmenta la altisud y, que p{1100K0) < p, < p(5000), == puede afirmar que
la altitud corresponde a la tropoesfera. Despejando la altitud geopotencial
de presion de la couscidn de la presion en ls troposfers s obitiene:

1 1,/5.006
* S0 (1 -(n) ) -

[ﬁ] El 95 % de la gravedad al nivel del mar corresponde a un valor de la
gravedad de g = 9.316 m/s", Teniendo en cuenta la de varlacisn de la
seeleracion de la gravedad con la altitud geométrica, ecuacion (2.5),

Ll WY
“de donde se abtiene que:

gy =-RT' (u’@ = 1) — lﬁﬁ&ﬂm,
a
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o Jns condiciones meteorologicas, de manera que la presion al nivel
W puar sufre importantes varisciones que influyen en la lecturs de
o altimetro. Este problema es suficientements importante como para
f la navegacion de las aeronaves, no silo durante ¢l aterrizaje, sino
elieso durante el vuelo de erucero.

v la altitud gropotencial de presicn es:

2. My

= HT‘—"":! = 161495 m.

Para solventar este inconveniente, cuando el avidn esta volando
2.6.4. Altitud-presidn Sorn del entorne de un seropuerto, se ajusta la presion de referencia
1ol altimetro com el valor de la presion al nivel del mar definida por Ia
iy -"" e cmbandar, o decie Prer = po = 101325 Po. Cuando se toma
ta presion de referencia se dice que el altimetro se ajusta a QNE. Fo
stas condiciones. el instrumento no indica la altitud real sobre el nivel

mar, sine la altitud correspondiente a la presidn de aire real en una
tmdefera que gea igual & Ia [SA, véase la figura 2.11. En base a la altitud
i determinada se definen los niveles de vuelo; por gjemplo, un nivel de
wielo FL340 corresponde a una altitud de 34000 pies. De este modo,
todas las acronaves en navegacidn emplean la misma referencia v, por
anto, @ trafico acren se puede controlar facilmente. Como la altitud de
s peronaves ed relativa a una referencio comin, dos seronoves volando
e diferentes niveles de vuelo sélo conocen la diferencis de altitud entre
llas sin importar la altitud absoluta

| Cuando el avion s encoentra volande m el entome de un
aeropuerto (el de origen o desting) la presicn de referencia del altimetro,
Prog 52 ajusta a la presion atmosférica real al nivel del mar, dato que le es
proporcionado al piloto por 1 torre de control. En este cnso se dice que
:'E.i, pltimetro se ajuste a QNH v, en general, esta presion es diferente
de la presion al nivel del mar establecida por la atmésfera estandar
{py =101325 Pa). Cuando la aeronave se encuentra en un aeropuerto con
wltimetro fijado en QNH, el instrumento indica la altitud del asropuerto,
de forma Qi s pued.ﬂ conocer la altitud de vuelo comparada con i
altivud de otros obstaculos sobrevolados, yva que el aeropuerto puede
- proporeionar la altitud-presidn QNH de dichos obstdaculos.

Existen diferentes medios para que una aeronave conowea ly
altitud a la que se encuentra volando. Fstos sistemas pueden ser muy
diferentes, como por ejemplo ln navegacion inereisl, el sistema CPS o
la altimetria radar, Sin embargo, ¢l sistema mas sencillo es la altimetris
barométrica, que s basa en determinar la altitud de la aeronave a partir
de la medida de la presion atmosfériea, ¥ es una de las aplicaciones mis
importantes de la atmdsfera estdndar.

La altitud-presion se define como la altitud que se obliene g
partic de la medida de la presidm atmosférica, ¢l modelo de variacidn
de la presicn con la altitud en In troposfera de 1 atmésfers esténdar
y una determinada presion de referencia. Es decir, despejando z de o
eenacion (2.8), la altitud-presion es: '

A

_hifeY m i
2= (M) = (2.13)

¥ reemplazando los valores numérices de lus constantes g, A, R v Ty

resnlta:
/5,25
F = — .I l == _'p= :
A b iﬂ_ﬁ' PI"FJ

donde, p. es la presion medida por ¢l altimetro barométrico v py s
ba reemplazado por pr.p, que es una presién de referencia que puede
ajustarse en ol allimeiro barométrico sopiin lag circunstancias del vuelo,
como se explica a contimiacion,

En el entorno de los acropuertos existe otra posibilidad que
consiste en ajustar la presion de referencia a la presidn barométrica local
(dato que también le es proporcionado al piloto por la torre de control ),
) La altitud que se obtiens de esta forma se denoming altitud-presion QFE
Evidentemente, para relacionar la pregidm con la altitud hay que ¥ en estas condiciones, cuando e avion estd posado sobre la pista, el
tener en cuenta gue la pregion ne solo depende de la altitud, sino también '
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altimetro indica cero. 8in embargo, el rango de ajuste de presiones da
lns altimetros tiene limites, de modo que lo anterior no es posible par,
aeropuertos situados en zonas may elevadas.

Fin general, se emnplea la palabra altura para denotar la posicin de
una seronave sobre una detorminada superficie real v a0 emplea alt
para referir la posicion sobre una superficie de referencia cualguiera, coiy
puedde ser el geoide, la superficie del nivel medio del mar o una superfici
isobdrica (por ejemplo, la de p = p). Asi pues, cnando un altimetro s
ajusta emplrando fa altitud-presién QNH, indica una sltitiod, mientras
que cuando se ajusta empleando la altitud-presion QFE, el altimetrg
indica una altura, Fipalmente, en ls figura 2.11 se muestran las diferentes
altitud-presion junto con ef nivel de voelo. Existen otras altitudes basadas
en la densidad ¥ en la temperatura eonocidas como altitud-densidad y
altitud-temperatura, para més informacién consuliar Isidoro Carmona
{2001}

9. 'j.. Introduccion

. La mecanica de los fuidos es la rama de Ja mecénica que estudia
1 movimiento de los fluides v las fuerzas que aparecen en la interaceion
eon contornos solidos o fluides. Al ser una parte de la mecdnica, se basa
' ots s mismos principios que ésta, conservacién de ln masa, ecuacidn de
cantidad de movimiento (segunda ley de Newton} y ecuacion de la
sonservaciin de la energia. La mecdnica de uides introduce conceptos
puevos con respecto a la mecinica del punto o silido rigido. Por un lado,
ol fuido como medio contimio presenta fuerzas internas que se describen
-1_.. términos de fuerzas por unidad de superficie, denominadas esfuerzos.
Estos esfuerzos son la presion y los esfuersos viscosos. Por otro lado,
:  formulaciin empleads para aplicar los principios de la mecdnica se
hasa en definir las variables del movimiento del fluido en cads. posicidn,
independientemente de cual sen la partienla que pase por dicha posicion,
“en vez de seguir a una particula identificalble del medio.

La importancia que fiene la mecinica de Huidos para el ser
humano es innegable si se tiene en cuenta que tanto el aire, del que
estd formada la acmdsfera, como el agua, que ccups tres cuartas partes
e la superficie de la Tierra, son fluidos. Las bases matematicas que
fundamentan la mechnica de fuidos se asentaron principalmente en los
siglos XVII v XVIII, gracias a los trabajos de lsase Newton, Leonard
Euler, Daniel Bernoulli, Jean D'Alambert, Joseph-Louis Lagrange
¥ Plerre-Simon Laplace. En el siglo XIX, Claude-Louis Navier y
George Gabriel Stokes formulan, de forma independiente, las ecuaciones
fundamentales de la mecdnica de fluidos, que en su honor son conocidas
“como las sousciones de Navier-Stokes. Durante el siglo XX las principales
‘aportaciones se centraron en ol estudio de las ceapas limites, laminares

g
B

Nivel de vielo

Asropilarto

QNH<101325

;';l e f/ '1{2925 Pa

Py QNH=

— T a—

s i
’f = Presidn-altieud (QNH)

QNH=101325

Figura 2,11, Altitud-presicin v nivel de smeln,
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o compresible, En condiciones estaticas puede resistir esfuerzos (foerzas

¥ turbulentas, modelos de turbulencia, ete. El lector interesado en Jog o -
- anidad de superficie) tangenciales.

agpectos historicos de la mecdnica de fluidos puede consultar Tokaty
{1994,

Este capitulo ae organiza de modo que, en la seccion 3.2, =e
teseriben los diferenites estades de la materia ¥ en la seccidn 3.3, se
presenta la definicion de Huido vy de partiends Huida como ls unidad
representativa de un Huido. En la seccidn 3.4 se presenta el concopto de
Hujo y las diferentes formas que existen pars deseribirlo mientras, que
en las secciones 3.5 v 3.0 se epuncian y formulan dos de los principios
fundamentales de la mecinica de fluidos, que son los que establecen los
balances de masa v de cantidad de movimiento. El balance de energia
se presenta s6lo para el movimiento de gases a bajas velocidades {(fujo
incompresible); o] tratamiento para el caso de gases moviéndose & altas
velocidades {régimen compresible), se hace de una forma cualitativa. La
deseripeion cuantitativa esta fuera del propdsito de este Lexto, pero puede
consnltarse en White (2006), Anderson (30(4) o Shapiro (1954), En la
seceidn 1.7 se introduce el concepto de viecosidad y fuerzas de origen
visrosn, 5 bien los procesos asociados a la existencia de esfuerzos viscosos
también es analizado de [orma cualitativa. Finalmente, los aspecios
bigicos del flujo compresible se presentan en la seccion 3.8,

PR

A T

Figura #.1. Esquema conceptual do la estructurs mierosedpicn de (2} un
solids, (b) un liguide ¥ (e} v gos.

En el estado Hguido, las moldculas gque constituyen la materia
presentan una mayor separacion y se encuentran mas desordenadas, yi
e las ferzas entre ellas son mas débiles v su movilidad es mavor que en
¢l caso del sélido, véase la figura 3.1(b). Fsta configuracitn microscopica
fmplica que, & un nivel macroscapico, los liguidos presentan resistencin
“a 1a velocidad de deformacion tangencial; es decir, ante un esfuerse que
actila tangencislmente, el Hquido fluye sin adguirir una configuracion
e equilibrio. En otras palabras, en condiciones estiticas los laqnidos no
pueden soportar fuerzas tangenciales por unidad de superficie. Ademis,
presentan un volumen definido y toman la forma del volumen que o
montiene, con la posibilidad de crear superficies libres. Los liquidos, al
igual que los sdlidos, son muy pooeo compresilles.

3.2. Estados de la materia

En la naturaleza las sustancias se presentan en tres estados: solide,
liguide ¥ gaseoso, siendo los fluidos un subconjunto de estos estados,
Desde un punto de vista macrosodpico v de forma general, se entiende
por solido, un medio que mantiens su forma v volumen, liguido es aguoel
medio gque manticne su volomen pero adopta ln forma del recipiente que
lo comtiene v el gas &8 el medio que se adapta, tanto en forma como
en volumen, a la forma del recipiente que lo contiene, Estas definiciones
hésicas son consecnencia de la estroctura microscipica de cada estadao,

Fl estado gasenso, a nivel microscopico, se caracteriza porque
las Fuerzas intermoleculares son las més débiles de todos los estados
de la materin, dando lugar a una mayor separacion entre moléculas,
sai como a un mayor desorden. Las moléculas del gas presentan un
mayor mivel de agitacion microscopico gue los solidos y los lguidos,
tigora 3.1(r). Fsta configuracion microscopica s la responsable de que,
a nivel macroscopico, los gases, al jgual que los liquides, presenten
resistencia a la velocidad de deformacidn ¥ en condiciones estfticas
tampoco puedan resistir esfuerzos tangenciales. A diferencia de los
liguidos, los sases no tienen wi forma ni volumen definido, tienden a
orupar el volumen en el que se encuentren alojados v son compresibles,

En ¢l estado solido las moléculas que lo constituyen se encoentran
unidas formando estrocturas muy  compactas v oordenadas, viase la
figura 3.1(n). Las fuersas intermoleculares son muy intensas v, por tanto,
la movilidad de dichas moléculas se v limitada, Esta configuracion
microscopica se traduce en que, desde ol punto de vista macroscopico, €
silido se caracteriza por presentar resistencia a la deformacion v apenas
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g i volumeti de aire de 1 mm?, & presién v temperatura ambiente
o ,pmx:madﬁmﬂu’r# 25x 10" moléculas; evidentemente analizar el
s mto y las fuerzas que actian sobre cada tna de ellas, snponiendo
' "'HE supiera modelizarius, es practicamente imposible, Pnr bante, of
ario definit una unidad de materia elemental de fuklo que sea
sentativa ¥ & la que se le puedan asignar valores macroscopicos con

; preciso v definido de las variables presion, densidad, velocidad,
wnneratiare, ote. La unidad fundamental que se considera representativa
A -ﬂ::idﬂ recibe el nombre de particula fluida.

3.3. Definicion de fluido

Do forma general, v 4 efectos pricticos, se consideran Huidos log -
gases v liquidos. En la figura 3.2 se muestra ana fuerza, F, actoandn
tangenciadmente sobre la superficie superfor de un voelumen arbitrario |
de un sdlido ¥ un Huido, de modo que el esfuerzo tangencial o cortante
se define come 7 = F/5, siendo S la superficie superior del volumen,
Entre los diferentes estados div la materia se puede establecer una divisidg
en funcidn de la respuesta del medio ante los esfuerzos cortantes, Por
un lado se epcuentran los edlidos, gque ante un esfuerszo cortante sop
capaces de an-:'unt.mr una configuracion deformada de equilibrie definida
por €l dngulo 7y, véase la figura 3.2(a). Por otro lado, los liquides y
gases e deforman contimiamente ante un esfverzo cortante y e medio no
encuentra una configuracion de equilibrio. En la fisura 3.2(b) se munestra
que al actuar el esfuerzo v sobre el volumen de Huide, éste se deforma
continuamente con el tiempo =, 9., . El fluido se define como ef medin
gue, ante esfuerzos cortantes, no o8 capaz de encontrar unn configuracion
de equilibric ¥ comienza a moverse, a fAuir (esta propledad recibe of
nombre de Huides o facilidad para la deformacion ),

Para determinar el tamano que debe tener una particulae fuida
ﬁ_lrmu. gque pueda estudiarse su movimiento obteniendo resultadeos
cticos, s¢ considera, como se muesira en la figura 3.3, una clerla
in del espaeio en la qoe se encuentra un Huido moviéndose, como
sodria ser una zona de la atmosfera terrestre en la que se mueve el
wire que la compone. Esta region se denomina dominio flnido y dentro
..c__gt;; dominic las variables macroscOpicas varian de forma eontinua.
a analizar come varia una magnitud Auida, en funcidn del tamano del
olumen en el que se define, se considera un cierto volumen de control
" s dicho dominio fluide v, a modo de eiemplo, se elije como magnitud
F : F F_ : F _: -'.'{‘ di la densidad.

s ——

._T.- T—- 1 — W~ F
. | : ~ ! 8i ¢l volumen de contral es muy pegueio, V), en un instante
. - 3 : ; ' dedo contiene un mimero determinado de moléculas, pero, debido a la
(1)

apitecidn molecular, en un instante de tiempo posterior, este nimers de
moléculas es diferente yir que unas habrin salido y olras habran entrado,
nedo s densidad el cociente entre la masa total de jas mokéonias
Ceoutenidas en el volumen y el propio volumen, p = mfV, es evidente
E"'1'=- al variar el mimero de moléculas también varia la densidad. Fsta
inhilidad en la medida asocinda a que ol volumen ¢8 muy pegquefio os
qur se define como incertidumbre microscapica,

()
Figura 3.2, Delinieion de (o) sblido frente a (b)) fuida,

En cualquier caso, es importante mencionar que existen solidos
que s comportan de forma parecida a los Huidos, como por ejemplo
ciertos polimeros, que a alta temperatura pueden Huoir; v liquidos que
cuesta trabajo distingnirlos de los sdlidos, coma por ejemplo los coloides,
loa cuales necesitan elevadas fuerzas tangencinlea por unidad de superficie
para conseguir que Quyan,

Dado el elevado nimere de moléculas que forman un fnido ¥
la complejidad de las fuerzas intermoleculares que actdan sobre ellas,
desde el punte de vista de la Ingenierfa, es practicamente inviable hacer
un analisis microscopico del movimiento de un fluide; por ejemplo

5 Si se congddera un volumen muy grande, Vi, como por ejemplo,
s mited del deminio Auide, se tiene una densidad media, pp, ¥ no
it 5 pimible distinguir las wvarlaciones de densidad dentro del propio
'I,Idu.mm_ Ademas, el valor de las magnitudes Huidas presenta Tuertes
' imridades de una particala a otra; por lo que, a esta escala, dichas

Cwariables no varian de forma continua,
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& e ps habitualmente empleado en la meeinica del punto, del sélido
Ledo y olel solido deformable. En cambio, In formulacion euleriana se
b o por estudiar las variables de interés fijindose en un punto
: L'E|JﬂLI'T-'1 independientemente de las particulss Huidas, En olras
Jaheas, en la formulacidn euleriana no se signe a las partionlas en su
'?-. uf:u:: ino que se determinan las variables de interés en cada punto
o del espacio. La formulacion euleriana es la deseripeion habitualmente
]mda. en mecinica de fluidos.

Finalmente, si se elije un wvolumen, Vip, tal que ses 14
suficientemente grande para eliminar las incertidumbres microseapicas y
lo suficientemente pequeno para que las magnitudes fluidas tengan ung
varinckin continua 4 lo largo del medio, emtonees se puede asignar a cadg
particula del fluido un valor preciso v estable de la varable de interds
Este volumen es el volumen caracteristico de una particola finide. Parg
gases v liquidos a presiones del orden de la presion atmoesférica es, 1, ~
10"%em?® y, por ejemplo, en el caso del aire contiene aproximadamente
3 = 10" moléculas.

5.4.1. Descripeidn del flujo

En funcidn de como sea la variacidn con respecto al tiempo,
e distinguen dos tipos de flujos, el flujo estacionario v el Hujo bo
eiacionario. Bl primero es aguel que no cambia con el tiempo, es decir,

& mantiene ¢l mismo fiujo de forma permanente; en cambio, el segundeo
e aqpiel Hujo que cambia con el tiempo.

TR Particnla Huida

L
i
i

L : a4
i i .
@ =100 | @ =1200 : ‘,v‘ fe

Dominic fluido Va = Es impartante diferenciar los adjetivos estacionario y essatico,

vl Aunaquie la. palabra Huje implica en su propis definicion movimientao,

g .,d_]et.nru estacionario hace referencia a la ausencia de cambio con el

i Vo : |u|:-r_1., asi pues, mientras que un fujo estacionario es aquel movimiento

: £y : ¢ fluido gue no cambia con el tiempo, por contra, el adjetivo estatico

A : N ! " h wee referencia a la avsencia de movimiento, es sinonimo de reposo ¥y no

; ' ! e reficre a un fujo. Por ejemplo, s se mide la velocidad en un cierto

I".”F'rud!"“_’bm Particula fuida Distriluica; v -pu,mm de un flujo estucionario, se observa que la magnitud, la direceidn
M rEEpica e gl

;.- ¢l sepiido de la velocidad se mantienen constantes con el tiempo. El
mismo razonamiento se podrin hacer con cualquier otra variable (presion,
densidad, temperatura, ete.),

Para describir el movimiento de las particulas Auldes conviene
distinguir entre lineas de corriente, trazas v sendas, véase la fgura 3.4.
Una linea de corriente es la curva, que es tangente al vector velocidad
“del Hujo para un instante determinado. Las lineas de eorriente en un
‘instante dado no se intersectan entre si porgque una particals fluida no
puede tener dos velocidades diferentes en un mismo punto, Las lineas de
porriente representan, por tanto, una imagen congelada del Hujo en un
“determinado instante. En la figura 3 4(a) se muestra una seccion de un
‘ala, es decir un perfil acrodindmico, sobre le que fluye aire ¥ se muestran
slgungs lineas de corriente que van desde la parte delantera del perfil (o

Figura 3.3, Definicidn do woluemen do particols Hoidea

d.4. Flujo de un fuido
El movimiento de un Hoide se define como Bujo v la forma

de describirlo es estudiande €l valor que toman las variables fluldas
representativas, como por ejemple la presidn, la temperatura, la densidad
¥ la velocidad, El movimiente de un fluido puede ser muy compleio v su
descripeion se puede realizar empleando la formulacion lagrangiana o ls
eileriana, En le formulacidn lagrangiana se pretende medir las variables

die interds siguiendo a las particulas materiales en su movimiento. Este
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La senda e la trayectoria descrita por una pnrt[cu[a en su
gmiento y represents uns historia temporal, una sucesiin & lo fargo
| mpﬂ de las diferentes posiciones que ocupd la particula elegida. En
a 3.4(b) se muestra la trayectoria seguida por la particala, P, en

dns instantes de tiempo, & ¥ &y,

En nn flujo no estacionario las lineas de corriente, trazas y
ndas difieren. En la figura 3.5 se muestra un esquema que pretende
irar la diferencia entre ellas, Se considera una chimenea gue emite
P sontinnamente mmo y el viento gue incide sobre esta. Se supone gue
s direceion del viento cambia contimamente, pero que en cada instante
reta direccion ea rectilines. Las liness de corriente en el instante t = 1y

_','act,ﬂ-r de tinta 5 jﬂ.b lineas rectas representadas en dicha figura. La senda dibujada

(b} nonde a la trayectorin deserita por la particula que en el instante

vial pasd por el punto P de la chimenea. La traza corresponde al
acho de hume que sale de la chimenes y que es configurado por ¢l

Cloeriente arriba Carriente abajo
[ Corriente sin perturkar)

L =
S - e u
T

e

(=)

iR
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Pt =) Pl = lﬂl

AERATE

(]

Figurn 34, Deseripeiones del flujo- no estaciomario de un Buido: {a) Hmea
de cortiente, (b) traze v (c) senda.

corriente arriba del perfil}, hasta la parte trasera (o corriente abajo del
perfil). Obsérvese que en una de las lineas de corrlente se han destacado
dos puntos diferentes del dominio fuido, F, v Py, asi como los vectores
de veloridad tangentes a dicha linea de corriente, w, v ;.

La traza es la curva en la que estéin todas las particulas flnidas que
en un cierto instante pasaron por punto determinado v o8 una imagen
espacial congelada (para un instante dado) del dichas particulas, Por
ejemplo, s se considera un inyector de colorante en un punto determinade
del espacio, figura 3.4{¢), la particula gue en cada instante pasa por el
inyectar adguiere diche colorante diferenciandose del resto de particulas.
Si en el instante ;, pasd por el inyector una particula que en el instante:
ty s encuentra en Py cuando en ¢y se hace una foto del flujo, la lines
marcads por las particulas que passron por ol Inyector es lo que se
denomica traza, estando ésta asoclada al punto que la define.

Figura 3.5, Lineas de corriente, trazas v sendes enoun fujo: oo
extariomaria,



2 Mechnien de Auldes

Para un flujo estacionario las lineas de corvlente, traens y sendas
coinciden v no existen diferencias entre ellas. El andlisis v tratamiento
de los flujos no estacionarics gueda fuera del aleanee de este libro, por o
gque todos los flujos que se consideran son estacionarics ¥ no o8 necesario
distinguir eutre Hneas de corrente, trasas v sendas,

3.4.2. Tubo de corriente

Si se considera una curve cerrada de particulas fluidas en un
instante dade en un fujo de fwdo, ), ¢l volumen definido por fas
lineas de corriente asociadas a estas particulas fluidas define un tubho
denominada tubo de eorclente, qgue se paede considerar coma una tuberis
o canal embebido en el resto del campo Auido. En la figura 3.6 se muestra
el tubo de corriente asociado a la curva C; que termina en la curva Cp.
La propiedad mas importante del tubo de cortiente es que no existe Hujo
a travis de su superficie |ateral, pues son las lineas de corriente las qgue
definen dicha superficie.

'y

Figura 3.6, Tubo de corriente.

3.5. Ecuacion de conservacion de masa

S¢ considern un tubo de corriente como ol representado en la
fipura 3.7; temiendo en cuenta que, al tratarse de un tobo de corriente,
o traves de lo superficle lateral no existe Hujo de Huide, la cantidad de
masa e fuide que entra en el tubo de corriente en la seccion de entrada
(1) ha de ser la misma que sale por la seceidn de salida (2). Por tanto,
el principio de conservacion de masa se puede enunciar como “la masa
por unided de tiempo que entra en el tubo de corriente por la secciin
de entrada (1), es igual a la mass por unidad de tiempo que sale del

Fruncitn de conserveciin de mass (4}

o por la seccion de salida ()", La masa por unidad de tiempo, gasto
o 0 simplomente gasto, G, se mide en kg/sy es la cantidad de masa
de fuido que atraviess u cierta seccion por unidad de tiempo.

tub

Flgurn 3.7, Tubo de corrieste ¥ s pplirncidn & la conservacidn de mass.

e considera que el flujo es uniforme, es decir que ol luido s
mieve de forma que todas las particnlas Huidas de una seccion arbitraria
(] presentan la misma velocidad . véase la figura 3.7, Estas particulas
al cabo de un tiempo, di, han recorrido una distancia wdt y, como el drea
transversal se mantiene aproximadamente constante durante el intervalo
do tiempo infinitesimal df, el volumen de fluido que atraviesa la :-imr:::!ﬁl]
{a) es, dV = u A dt. En estas condiciones, la masa que abraviese la secritn
{a} on ol tiempo considerado se expresa como, dm = pdV = puAdt, de
modo que, finalinente, el gasto méasico es

= W = fru A,

El principio die conservacitn de la mass implica que ¢l gasto en
I seccitn (1) Gy = g ued; tiene que ser igual al gasto en la seccibn (2)
Gy = pg g Ay, resultando,

pruy Ay = pauz Ay, (3.1)
De forma més general y equivelente, la ecnacion de eotser vacion

de 1n masa, también denominada ecuscitn de continuidad, se epuncia de
In signiente manera: o lo largo de un tubo de corriente se comple que,

puﬂ = oh {H-.'l_‘ll
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3.5.1. Flujos incompresible v compresible
Todo medio solido, lHguide o gaseoso, experimenta en mayor g

menor medida clerta compresibilidad, es decir que cuando es comprimide

puede disminuwir su volumen, lo gue implica gue 20 dengidad pusde variar,
En general, en los sdlidos el cambio de volumen es despreciable y sy
densidad puede considerarse constante. Igualmente, para el caso de log
liquidces el cambio de volumen también es pequedio y se puede considerar
que su densidad permanece constante (solamente niveles altizsimos de
compresion son capaces de modificar la densidad de un liguido). Sin
emubargo, los gases, incluso con niveles modestos de compresion, =e logra
camivar su volumen v, por tanto, variar su densidad,

Aendiendo a le varineion de densidad que experiments nn fluido
et s mwwimiento, se pueden distingnir dos tipos de fujos, Un fujo
es compresible cuando el Huido experimenta variaciones apreciables de
densidad & lo largo de su movimiento y, por tanto, ne puede considerarse
constante. En el easo de los gases, para consepuir un flujo compresible es
necesario que el Huido aleance velocidades que impliquen diferencias de
presion lo suficientemente elevadas como para modificar su densidad.
Un Huajo incompresible es aquel en el gue el fluido, liquido o gas a
baja velocidad, no experimenta variaciones de densidad importantes
¥, por tanto, se puede suponer gue es constante a lo largo de su
movimiento. En la seccion 3.8,2 se presenta un eriterio para decidir gué
velocidades Implican que el Bujo del aire pueda considerarse compresible
o incompresible.

3.5.2. Conservacion de masa en Hujo incompresible

En el caso particular de los fiujos incompresibles la ecuacidn de
conservacion de masa se simplifica; asi, de la ecnacidn (3.1), teniendo en
cuenta que el Aujo incompresible implica que, g = po |, se tieoe,

wy Ay = s A,

o5 decir, gue en un fAujo incompresible a lo largo de un tabo de corriente
la magmnitud @ A 8¢ conserva,

Se define el candal o gasto volumétrico, @, como el producto de
la. velocidad media, u, por el drea, A, es decir, () = u A. El candal es una
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edida del volumen de fluido que atraviesa una determinada seccion por
midad de tiempo y tiene unidades de m* /5.

La conservackon de caudal para un flujo incompresible implica

que en un conducto, cuando la seccidn dismimuye en el sentido de

- imiento del fujo (estrechamiento), el Huido debe ir aumentando la
welocidad para eonservar la masa (y el volumen) por unidad de tiempo,
eomo se muestra en la figura 3.8(a); on este caso, o conducto recibe

‘o] nombre tobera. En cambio, en un conducto en el que la seceion
if_:_._n en ¢l sentido de avance del Hujo (enssnchamiento), e Hujo
debw ir disminuyendo la velocidad para conservar Ja masa por unidad
" tiempo. Esta configuracion de conducto se denomina difusor, véase la

i:_ﬁl,u'u 3.8(h).

dm - i Ai__
e S - S A .
Ll | e oy L
_ Ly R = . e PSP 1 S — r-
— ) g

—

(m) (b}

Figurn 58, (n) Tobero y (1) difusor en fijo ineampresihie

3.6. Ecuacion de cantidad de movimiento

La eruacidn de cantidad de movimiento de un Huldo es la segnnda
ley de Newton aplicada al movimiento de un medio fluido. Existen
grandes diferencias en la forma de expresar esta ley de Newioen aplicacda
a los Huidos con respecto a su uso en cuerpos solidos, Las diferencias
se deben fundamentalmente a que las foerzas que actdan sobre un
Auido som de una naturaleza mébs compleja gue las que actian sobre
bis sdliclos v que, ademds, of fuide cxperimenta g;ru.ndibs deformaciones
en s movimiento. En estas condiciones, para obtener una expresion de
la segunda ley de Newton aplicada a un Huido se emplea una formulacion
eileriana, es decir que se analizan las variables fluidas en un punto
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del espacio, independientemente de la particula fuida eue pase en cadg
momento por dicho punto. Estrictamente hablando, come la cantidad e
mavimiento (el producto de la masa por Ia velocidad) es una magity
vevtorial, en cada punto del dominlo Auido existen tres com ponentes de
dicho vector, lo que implica tres ecuaciones, una por cada eje del sistemg

; donde, dF,/dV es la fuerza de presion por unidad de volumen.
de referencia. i

La fuerza de presion tiene la direccion contraria al gradiente de
sregiones, €5 deeir, lns fuerzas de presion van de las altas presiones a
hajas presiones ¥y como se ve en o apéndice A, seccidm AT, es Ia
wesponsable de la creacién del vieuto ideal de Euler.

3.6.1. Puereas de presion

En la figura 3.9 se muesirs un tubo de corriente alrededor de
una linen de corriente ¥ una particula fluida de volumen infinitesimal
dV', de Jongitud dz y seecidn transversal A. Se considera que las |'inic&5:
fuerzas que actian sobre la particuls fluida son debidas al campo de
presiones. Este campo actda en la cara (a) perpendicularmente s lg
superficie de la particula Auida, Como consecnencia de que existe un
gradiente de presiones, la presitn que actda en la cara (b) es p+dp. Las
presiones multiplicadas por el drea de las superficies sobre las que actian
producen una resultante de fuersn denominada faerza de presidn, -:i‘.F‘.r
Estableciendo el balance de fuerzas en la dircecion del movimiento ;:
:I i:_::s- que la fuerza de presion resultante en la direccidn del mowimienta,

-

1.6.2. Ecuacion de cantidad de movimiento para un gas

Se considera el movimieato de o particula fuida infinitesimal,
. ,;1; masa dm v volumen dV, en un Hujo estacionario én el gue se supone
" gue la inica fuerza que actiiaes la de presion, dF,, véase la figura 3.8 La
*segunda eeuaciin de Newton aplicads a esta particula Huids establecs
que dm o = dFy, ¥ empleando dm = odV, se obtiene:

D
pdV 5 = dF, (3.4)

donde, Dui/DE recibe el nombre de derivada material o sustancial de la

i idad.
aF=pA—(ptapd=—Lage—-Pay 5y  —
' dr Al ser un problema estacionario puede pensarse gue la variacion
donde, dp/dr es la variacion de presion en la direceion & e la velocidad con respecto al tiempe es pula. Esto es asl, st se adopta
una descripcion lagrangiana del flujo, pero al adoptar an formumlacion
(n} (1} enlerians hay que tener en enents que. en general, ls velocidad no

il

=

L@%, BN B
- . e

F, "

£y

solo depende del tiempo, sine gque también depende de la posicidn
considerada, u(r, ). Por tanto, para caleular la varlacidn temporal de
la weloridad hay que tener en cuenta que puede cambiar con el fiempo
¥ también, porque sea arrastrada por la propia velocidad del foido, Se
tiene asi, que la derivada material de la velocidad se compone de dos
terminos: la aceleracion local, @y, v la sceleracidn convectiva, gy, de
forma que;

'l;ﬁ:ll:u 4.8, Linea de corriente v fuerzas e prosidn sobm ing partiznla "
| E = bt e [3.5]
La aceleracion local es la variacion de la velocidad durante un

tiempo infinitesimal df, para un punte fjo del espacio g, ¥ se expresa

B En guneraj,_al eampo de presiones de un flujo estacionario es una
funeidn dt.t la posicion, p= p(r, y, z) ¥ realizando ol mismo razonamiento
en las direcciones u v = las fuerzas de presion por unidad de volumen en




b Mecinica de Huidos - Bewneitn de cantidad de movimiento i

yariaciones de velocidad del fuido en un punto y representa el equilibrio
entre las fuerzas de presidn, —dp, v las fuerzas convectivas, pudu, de
cantidad de movimiento,

L nliiiie

elt—01 dt -

donde se demuestra que la acceleracion local es la derivada parcial de la
velocidad con respecto al tiempo, por lo que para un flujo estacionario
la derivada local es nula.

La aceleracion convectiva es la variacion de la velocidad en dos
puntos en el mismo instanie fy, separados unn distancia infinifesimal,
dir = wdt, recorrida por 1a particula Huida, es decin:

- 'H.{-fn,In + d:I{d.f}} 5 Hﬁa. In:] _ ot l:l;'l" - I"'_*H
o = 31% i RIS

donde se ha tenido en cuenta gue, al seguir & la particula, la dependencia
de la velocidad con la posicidon depende s su vez del tiempo, por el hecho
de gque dr no es un desplazamiento infinitesimal cualguiera, sino gqoe es
¢l que corresponde al movimiento de la particula Buida, wdt. Asi pues,
la derivada material de la velocidad, empleando la descripeitn enleriana,
s pxpress finalmente como:

D“, i TR

TR

g Wit + A, To) — ity 2o) _ Ot

oy =
La ecuacion (3.7} expresa que la variacion de velocidad vy la
yariscion de presion son fendmencs ligados entre si; las variaciones de
in generan modificaciones en la velocided y, viceversa, nsl pues
:hﬂ variaciones de welocidad crean diferencias de presion. Ademais, dado
rlq-..gr tanto la densidad, p, como el mdadulo de la welocidad, », son
magnitudes positivas, Eu eeuacion (3.7) indica que las variaciones de
presion en la direccion del movimiento son de signo contrario a las
3wmum de la velocidad, Es decir, 8 la velocidad aumenta on la

Iﬂjmujﬁu del movimiento, la presiom dismimuye, y al contrario, s la
yelocidad disminuye en la direecion del movimiento, la presion anmenta.

Hay que destacar que para obtener la ccuacién (3.7) no se
han considerado mas que las fuerzas de presion, habiéndose excluido
otras fuerzas como |as fuerzes misichs v las de origen viscoso. En
general, cuando se estudian las fuerzas acrodinamicas que actian sobre
las aeronaves v los vehicules scroespaciales en el aire atmosférico, se
puede considerar que la densidad del aire tiene valores relativamente
pequedios ¥, por tanto, las fuerzes masicas pueden despreciarse por ser
mucho mis pequenas que las otras fuerzas existentes. Cuando se analiza
o movimiento de liquidos, cuyas densidades suelen ser relativamente
grandes, s necesario aplicar la ecuacion de Euler considerando las fuerzas
misicas, De forma andloga, en aorodindmica, las luersas viscosas o de
friccion, pueden considerarse degpreciables en la mayor parte del campo
fluido, excepto cerea de las superlicies solidas, donde son responsables
de importantes fendmenos (véase la seccion 3.7). Para una demostracicn
completa v rigurosa de lo ecuacidn de Euler puede consultarse Meseguer
& Sanz (2010),

Cuando go incluyen en la formulacidn del balanee de eantidad
de movimiento todas las fuerzas que pueden aparecer em un Huido
(misicas, viscosas, de presion, etc.), el modelo matemitico resultante se
tonooe como ecuacion de Navier-Stokes., En el apendice B se presentan
las fuerzas que aparecen sobre un Awido v, de forma conceptual, las
fenaciones de Navier-Stoloes.

Aplicando la expresion de la aceleracion material & la ecua-
cidn {3.4), teniendo en eventa que el Aujo es estacionario, a, = 0, v
que las fuerzas de presidn se expresan de acuerdo con (3.3}, resulta,

el dp :

AU = (5.6
donde s ha escrito du/dr, en ves de &u/fs, pues ahora la velocidad
es funcion sblo de la posicidn, ya que el flujo es estacionario, ¥ se ha
eliminado dV de ambos lados de la ecuacidn. Esta ecuacion representa el
balance entre las fuerzas convectivas, pudu/de, v las de presion, —dp/dz.
La expresion (3.6) se puede escribir en forma diferencial eliminando
tambidn de, como:

pudu = —dp. (3.7)

Esta ecuacidn e= conocida como ecuncidn de Euler, e una ecuacidn
diferencial que relaciona las variaciones de las fuersas de presion con las
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a1 getiian fuerzas de presion, Es una ecuacion global, es decir que
ciona propiedades de diferentes puntos a o largo de las lineas de
rriente.

Ademis, esta ecuacidn admite una interpretacion directa en
srminos energéticos. Para una partienla el trabajo de las foerzas
-:_ orinres, W, ¢ igunl a la variacion de energia cinética de la particula,
I ,., _ s decir, 3 Wen = AE. 81 se consideran solamente fuerzas que

3.6.3. Solucidn para flujo incompresible

En la fignra 3.10 se considera un fHuido moviéndose a bajag
velocidades, las variaciones de densidad se suponen despreciables v, pop
tanto, se puede suponer gue el Aujo s incompresible, s decir, p = ote
Bajo estae condiciones se puede integrar la ecuacida (3.7) a lo largo de

ung linea de corriente, desde un punto 1 a un punto 2, es decir,
pl  udut fn dp = 0, rivan de un potencial, se puede esceibir, ¥ Wey = —AE; quedando,
- # =. mnm, AF.: 4+ AF, = 0. ¢ lo que es lo mismo, Ia energis mecinice se
de modoe que, :;::-;-.. merve, By + B, = cte. La ecuacién de Barnoulli representa el balanes
1 ¢oa Heglma.l:wnrmhz.udﬂ por las faerzas de presién o largo de una linea,
5""{“2 = “‘l} tpz—p =0, .-5:. corrienie v la variacién de energia cinética. Las fuerzas de presidn
realizan un trabajo que no depende del camino v, por tanto, derivan de
i P.nl;e-m al, Ta energia poteneial por unidad de volumen de las foerzas
\de presidn es p, mientras que la energia cinética por unidad de volumen
» 1a particula fluida se expresa como, pu®(2, Por tanto, la ecuaciin
e Br:muul]l ecuacion [3.8), simplemente expresa la conservacion de la

merg]a mecanica a lo largo de una linea de corriente de un finjo.

quedando finalmente,

1 1
-Epni +py= E‘""? + .

Esta idltima ecuacidn se denoming ecuscion de Bernoulll v expresa que
a o largo de una linea de corriente, En la figura 3.10 se esquematizan los diferentes dominios de
walidez de las ecuaciones de Euler (3.7) y Bernoulli (3.8). Mientras que la
Ceenacion de Euler es una ecnacion local v es vilide para cualquier punto

del flujo, la ecuacién de Bernoulli es vilida entre dos puntes situados en

una misma linea de eorelente.

1
p+ o' = g, = cte, (3.8)
es decir, la suma de la presidn estdtica, p, ¥ la dindmics, pu?/2, es

cotstaile, stendo esta constante la presion de remansa, 2 .
4 1 ¥y 4% Si todas las lineas de corriente parten de un Tngar comiin, con los

mizmos valores de presion v velocidad, entonees 1o eeuscidon de Bernoulli
?:;weam:m T mdsms constante para todo el campo fluido, En ls bgora 5.11
g considera el movimiento de un perfil en el seno del aire, Visto desde un
observador situado en el perfil, el fuido se aproxima a él con una cierta
?%i'elurirlad uniforme, 4y, ¥ una presion, también uniforme, p.., que son
os valores del campo fluido en la sona lejana, todavia no perturbada por
la presencia del perfil. A medida que ¢ Duido se aproxima al perfil debe
rodearlo v adaptarse a su forma geométrica, produciéndose una variacion
ile la presion y velocidad del fuide durante dicho proceso. Asi, para todo
¢l campao fluido del cjemplo se puede eseribir,

Ecuasdn de
pantidod de movimionto

Flguﬁntr?n Bernioilli mu Funreas de 1:rr|:|a1-|5r.tE
u-"-""l-__.-;

Fignra 3.1 Zomas de oplicacidn de las cousciones de cantidad de
miovimiento con facress de prosicn v Bernoodli,

La eenaciin de Bernoulli es vilida para Hujos estachonarios, iideales

L : 1
+ S holin, = P+ S
(viscosidad despreciable), incompresibles {densidad constante) v doncde S p Epuﬂ
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§.4. Aplicacién de la ecuacién de Bernoulli (tubo de pitot)

Para medir la velocidad de 1as aeronaves habituslmente s emplea
¢ pstruments denominado tubo Pitot que consiste en dos tubos
s intricos, el exterior estd perforado periféricamente v el interior estd

eerio en o extreme, tal y como s esquematiza en la figura 3.12. Este
: eito = gitia én las aeronaves de forma que apunta en la direceidn
witudinal v oasi, medir la componente principal de velocidad. El tubo
yral mide la presion total de la corriente ¥ los agujeros periféricos
iden la presion estitica. Estas dos tomas estan conectadas internamente

Ejemplo 3.1
Un awién vuela a una altitud de 2000 m con una velocidad, ., = 214
km/h. En dos puntos, A v B, situados sobre un perfil del ala del avidn
vease la Agura 3.11, se ha determinado la presion del aire, siendo p,
TolM Pa v py = 80000 Pa Se considera que ¢l fAujo 8 incompresible ¢
la atndwfera estandar. En estas condiciones, se¢ pide caleular la velocidag
del finido en los puntos A v B.

Figura 3.11. Epmplo de aplicacién de lo eouncién de Bernoulii.

Solucidn

Dado que la altitud, = = 2000 m, corresponde a la troposfera, se emplean

las ecusciones de lo atmdsfera estindar para determinar pa. ¥ poo. E o e
decir, 1a presion po. & la altitud considerada es: A

Pl = 2000) = Py 1:1 —2.26107% x z}im = 79458 Pa,
v la densidad pg es:
(= 2000) = o (1 — 226105 5 2) ™ = 10061 kg/m”.

Figurn 3.12. Esquema conceptual do un tubo de Pitot,

Empleando la ecuacion de Bernoulli, ecuscion (3.8), entre la f.rm'rit:utﬂ
no perturbada y el punto A, a lo largo de la linea de corriente que une
ambos puntos, se obtiens,

Ejemplo 3.2
El altfmetro de un avion indica 1500 m y, por otro lado, se mide la
emperatura exterior que es de 260 K. 5i el tubo Pitot montade en el
g = Jz (P — p"‘j +ul, = 1116 m/s. ll 1 mide una presidn de remanso, py, de 87050 Pa, véase la ligara 3.12,
o Lt minar cuil es la velocidad del avién en km/h, teniendo en cuenta
i densidad del aire: |:1]| es la gue se determina con la presion a la altura
e vuelo y la temperatura medida, (2] es la que corresponde a la altura
e vuelo segin la asmdsfera estdndar v (3) es la que corresponde al nivel

Analogamente, para el pumto B se ohtiene,

upg = \/w + ud = 50.2m/s.
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Solucion
(1) La presidn & la altitud de voelo es,

pﬁ[2=15[}ﬂ:|:m|[1—225‘xﬂ!_5 }
¥ la densidad se estima segiin,

Pow |
= —— = 1133k :
Foet = T z/m
Empleando la ecuacion de Bernoulli entre la corriente libre sin perturbar
v el punto de remanso del tubo de Pitol, cuya caracteristica es gue of

Buido se encuentra en reposo, . = (), se tiene,

= 84526 Pa,

ooy = o| 2B = Pood _ g7t = 240.9Kem /.
P

(2) La densidad segiin la atmésfera esténdar se calcula segiin,

Pocia(= = 1500} = gy (1 — 2.26 x lu"‘;j“ﬂ" - 1.068 kg /m?,

y por tanto, empleando la misma expresion anterior se obtiene,

2 o
um.z=4’ 20~ Pos) _ 69,08 m/s = 248.7km/h.
Poojz

Notese que al emplear la densidad correspondiente a la altura de vaelo
definida por la atmisfera estdndar se esta cometiendo un error, pues esa
densidad no e= la real ya que no tiene en cuenta la temperatura local,
Si se considera correcta la velocidad caleulada en primer lugar el error
cometido o,
_ Moo s = ey ~ 0,08,
LS

aungue este error pueds parecer grande [3'%) para ciertas aplicaciones
puede ser aeeptable,

(3} En ecambio al emplear directamente la densidad ol nivel del mar,
o = 1.225kg/m’, se tiene;

A f""ﬁ Pos) _ 64 10m s = 2311 ka/h,

euyo error absoluto con respecto a la velocidad ealeulada en primer Ingar
es un 2%,

3.7, Fligjos wylarmEns &

9.7, Flujos viscosos
En la mayoria de lag aplicacioms acrcespaciales las fuerzas

yiscosas, 0 de friceidn, son practicamente despreciables en la mayor parte
del campo Huideo; sin embargo juegan un papel preponderante en las
cercanias de las superficies solidas. La viscosidad tiene una importancia

.:ﬁ_m.dﬁ.;ue‘l'l.tal en lo configuracidn del Hujo de la 2ona cercans a la pared

¥ es el responsable de fenomenos como la generacion de la sustentacion,

| existencia de la resistencia de friecion v el desprendimiento de la capa
-.]inlit.ﬁ.

La importancia de los efectos de la viscosidad en el movimiento
ﬂ.p. los fuidos gueda patente en la lamada paradoja de D'Alembert, que
que, o1 un flujo ideal (Aujo en el que los esfuermos viscosos

,,.:..]1 dﬁlp‘l‘EﬂLH.I.‘-iEH} la resistencia de un cuerpo es nula, a pesar de gue
|a experiencia demuestra que no es asi. Eo la figura 3.13 se muestra
a comparacidn entre la sicuacion ideal, sin friccidn, y la sitnacion real
euando un flujo de aire incide sobre un cilindro. Al considerar el Aujoe ideal
alrededor de un cilindro, se puede determinar facilmente que las lineas de

corriente adquicren una confignracion simétrica, no solo respecto al ee

horizontal, sino también al vertical, vase las figura 3.13(a), Por tanto,

la distribucion de presiones que aparece como consecuencia del campo

e velocidades también prosenta dichas simetrias. La integracion de esta
distribucian de presiones es la resultante de las fuereas aerodindmicss, v

dadas las simetrins que presentn, se concluye que esta resultante es nula,
figura 3.13(c).

Como s ha dicho, este resultado tedrico contradice ln experiencia,
ya que es bien conocido el hecho de que un cuerpo movidodose en el

~seno de un fuido experimenta ona fuerza que se opone al movimiento, o
resistencia aerodinamica. Cuandoe se considera o] esquema de flujo real,

que incloyve el efecto de los esfuerzos viseosce alrededor del cilindro, se
ohaorvn gque las lineas de corriente presentan simetria reapoeto al oje
borizontal, mientras que respecto al eje vertical aparece una marcada
diferencia entre la gons corriente arriba v la zona corriente abajo del
cilindro, fignra 3.13(b). FEsta falta de simetria respecto al eje vertical
bace que la distribucion de presionss en la sona tresers, sea diforente o la
distribucion de presiones de ls zona delantera del cilindro, La resultante
terodindmica, obtenbda por ntegracidn de la dizicibucidn de presiones,
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en rste caso no es cero v oaperece una fuerza de resistencia sobre of
cilindro, figura 3.13(d). La forma del Hujo real os consecuencia direciy
de las fuerzas viscosas en lao cercania de la pared, que juegan un pape]
predominante en la aparicion del fentmeno denominado desprendimiento
de la capa limite, ¥ son las que determinan la configuracidn del Aujo

real alrededor del cilindro. El flujo corriente abajo del cilindro, donde ss

extiende la zona de corriente desprendida, es lo que se denoming estela, v

en este case es penerada por el desprendimiente de la capa limite [vease

la seceidn 4.3.4).

Figura 3.13. La paradoja de D'Alambert en el caso de un Anjo alrededor
de un cilindroc (a) [nens de corriente de un Aujo idead, (b) lineas de
corriente de on Aujo real, (c) distribiciin de pressones: de oo Bajo ideal
v (d} distribucitn de presiones de un fnjo real.

En el modelo tedrico de Hujo ideal (sin viscosidad), ¢l fluido en
comtacto con la superficie se desliza sobre la misma y tene una velocidad
finita, véase la figura 3.14(a). En cambio an un flujo real, debido a las
[uerzas viscosas, la velocidad del Auido en la superficie ha de ser nula
{en la naturaleza no puede haber discontinuidades) ¥ existe una zona
cercana 4 la superficie, denominada capa limite, en ls que, por efecto
de la friccidn, el Aujo se decelera desde el valor de la corriente exterior
hasta el valor nulo en la superficie, Agura 3.14(b). En lu frontera exterior

. Flujos viscosos (i

. o capa limite, lejos de la superficie, las condiciones del flujo son
imadamente iguales a las de un flujo ideal.

o0 P Esfuerzos viseoss despreciables

. it

_|-1'|:‘5|'|:I 'h!.i I

B -

il i

(ki

Figura 3.14. Flujo alrededor de uns superficie: (n) easo de fiwgo ideal,
sin frineion, (b) caso de Qujo real, con friccidn, y detalle del campo de
viloeidndes en L capa Hnite,

En razdn de lo expuesto, en el fujo de un fluide alrededor de nna
auperficie (como puede ser el movimiento de aire alrededor de un perfil)
s¢ pueden considerar dos zonas claramente diferenciadas, la eapa limite
¥ la zona exterior a dicha capa. La capa limite o3 la zona cercana a la
_anperficie donde el Aujo resulta afectado por las fuerzas de friccidn, los
esfuerzos viscosos son importantes v la velovidad del Hujo presenta una
“yariacion importante en la direccion normal a la superficie. El espesor de
la capa lmite, &, fisura 3.14(b), aumenta a8 medida que el fujo progresa
“sobire la superficie. Fuera de la capa limite el fiujo ez practicamente ideal,
donde los esfuerzos viscosos son despreciables v la velocidad del fuido
cambia suavemente de unos puntos a obros, En la seceion 4.3 se describe
oon mayor detalle el flujo de aire alrededor de un cilindro circular.
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a viscosidad dindmica tiene unidades de Hﬂ,."mg Los Auidos que
jﬂmfﬂ.l'_'-l“ll Ia relacicon [3.9) se denominan fluidos newtonianos ¥ en este

po € inchiven la mayor parte de los Huidos, aungue hay algunos que
I!D muestran esta relacidn de proporeionalidad y se denominan, de forma
srica, Huldos no newioniancs. En la tabla 3.1 == muestran los valores
; 4:19 la viscosidad dinfmica de algunos de los Huidos comunes.

3.7.1. Esfuerezos viscosos en un Auido

Cuando en los Hujos aparecen wvariaciones espaciales en |a
velovidad, o gradientes de velocidad, en ¢l seno del Auido se producen
fuerzas internas o fuerzas de corto aleance (véase al apéndice B) debidag
a la vismosidad, que reciben ol nombre de eafuerzos viscosos.

Enla figura 3.15 se muestra el esquemna de velocidades en un fiuida
entre dos placas plapas, Ia inferior fija v la superior mévil sobre la que
actiia una fuersza, F. Debido al desplazamiento de [a placa superior, las

Tabin 3.1, Viscosidad dindmica de algunes fuidos habitusles,
Flusdo  Viseosidad dindmica u[Ne/m"|

particulas flnidas en contacto con dicha placa se mueven con velocidad u, “Hs 89 % 10 :
mientras las que estan en contacto con la placa inferior, permanecen con Adre 13 X ig :
velocidad nula. Aparentemente, el Auide s comporta coma un conjunto ig;; - J.CEE

de laminas paralelas a Ias placas que deslizan unas sobre otras con un
cierto rozamiento, v asl la fuersa que ejeroe la placa méwil sobre el Auido
g distribuye sobre lg interfase placa-fluido en forma de un esfuerzo.r,
de naturaleza viscosa, de manera que, F = 7 A, siendo A el dres de la
placa méwil. Los esfuersos viseosos se oponen &l movimiento de ln placs
¥ por eso, reciben también el nombre de esfuerzos de friccion. Si se desea
manteter s velocidad de la placa mévil constante, es necesario comunicar
energia al sistema encargado de aplicar la fuerza F.

En el caso de flujos alrededor de objetos, comoe por ejemplo un
perfil o un avidn, los esfuersos viscosos son importantes on la capa limite,
donde existen gradientes de velocidad intensos; mientras que fuera de
alla, los esfuerzos viscosos son practicaments despreciables, ya que los
gradientes de velocidad son menos acusados. Estos esfuersos viscosos que
aparecen en la capa limite son los causantes de la resistencia de friccion de
Jos cnerpos ¥, en particular, esta resistencia depende del esfuerzo viscoso
o I superficie, T, o8 decir

it

T-ﬁ_”dg

=1

En la figura 3.14(b) se muestra la interpretaciin geométrica del esfuerzo
viseoso en la superficie, que es proporcional a la pendiente del perfil de
velocidades do la capa limite particularizado en la superficie, Por ejemplo,
gl st conocen las distribuciones de esfuerzos viscosoes, T.(x) y 75}, sobre
las superficies superior e inferior, S, v & de un perfil, véase la figura 3.16,
es posible integrarlas a lo largo de sus respectivas superficies v obtener
una fuerza denominada resistencia de friceidn:

d; =I£_‘ o () dw[ﬂn (] i

Figura 315, Esguerma del compo de welocidades de un Buido stezdo
entee dos placas, una mdvil ¥ ofra fije

Se demuestra experimentalmente, que ol comportamiento mis
habitual de un Huide es gue exista una relacidn de proporcionalidad
eutre Tos esfuersos viscosos, 7, ¥ el gradiente de velocidad, u/dz. La
constante de proporcionalidad es una propiedad del finide denominada
viscosidad dindmica, i, de modo gque los esfuerzos viscosos se expresan

COTO.
Al ser una fuerza por unidad de longitud se expresa en N/m (véase Ja

7 = ,uiu-- {(3.9) seccidu 4.5).

2
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FrPv

Figure 3.16. Hesistoncia de friccion por existencia de esfuerzes do friecicn
#abre la superficie,

3.7.2. Capas limites laminar y turbulenta

El Aujo de un fuido tiene dos formas basicas de desarrollarse:;
una desordenada o turbulenta y otra ardenada o laminar. Lo que defing

gue un Hujo se comporte de upa forma u otra s el balance entre dos
tipos de foerzas: las viscosas v las convectivas, Cuando en un flujo se
ntreduce una perturbacion, las fuerzas viscosas son Ias responsables de

que esta perturbacion se amortigie v no se amplifigue, mientras que las

fuersas comvectivas tienden a amplificar dicha perturbacidn. Dependiendo

de la importancia relativa de unas foerzas frente a otras, el Hujo tiende
a =er turbulento o laminar. En el fujo turbulento, las pertorbaciones
s amplifican porgue los fuergas viscosas no son lo bastante grandes
comparadas con las conveclivas, y o sou capaces de amortiguar las
perturbaciones en el semo del Huido. En cambio, en el movimiento
ordenado, o Hujo laminar, las fuerzas viscosas son lo bastante importantes
comao parg poder amortigoar tales perturbaciones.

También las capas llmites pueden ser laminares o turbulentas, v
en general en un mismo Aujo coexisten los dos tipes de regimenes. Por
ejermplo, en la fgura 3.17 se muestran los perfiles de velocidad en nne
capa limite laminar que a medida que se desarrolla se convierte en capa
limite turbulenta.

Bl

Capa limite laminee st

Civpea Henite surkn

Figuen 3.17. Desarrollo de una capa Hmite sobre una superficie en eapa
limite laminar, transiciin ¥ capa [imite furbolenta.

Las caracteristicas mas importantes de una capa limite lamines
gon que e Huje es ordenado, las lineas de corriente no se mezclan y, por
tanto, I mezcla en el Huido es pequens; ademss en cada punto el flujo
gy estable v ln velocidad no experimenta Huctuaciones, Los procesos
e transferencia de cantidad de movimiento y epergia son modestos en
';-'E,'uaul:u a Intensidad, le que se traduce en que los espesores de capa
limite, en gemeral, son menores, en comparacion con las capas limites
turbulenias, v que los perfiles de velocidad v temperatura son suaves,
pon wariaciones poco acusadas en la prodmidad de la superficie.

La capa limite turbulenta se caracteriza porque las particulas
Muidas signen movimientos poco ordenados e irregulares, v el proceso de
mezclado ez intenso, con un campo de velocidades sujeto a importantes
Muctuaciones en cada punte. Bl proceso de mezclado de este régimen
convierte el Hojo en tridimensional, produciendo una fuerte ¢ intensa
homogeneizacion, de modo que les gradientes de magnitudes del campo
fluido son peguedics, exceptn muy cerca de la pared. Los procesos de
transferencia de cantidad de movimiento y energia son comparativemente
mis intensos que en el caso laminar, los espesores de capa limite son
mayores, fambién comparados con los cspesores de las capas limites
Naminares, v los perfiles de velocidad v temperaturs son practicamente
homogéneos, excepto cerea de la superficie donde ol gradiente se hace mis
Cintense que en ol coaso laminar, Dado que el gradiente de la velocidad en
la pared determina el valor de los esluerzos viscosos, la resistencia de
friceion es mavor en una capa limite turbulents que en una laminar. En
fa tabla 3.2 se muestra un resumen de las principales diferencias que
‘Existen entre la capn limite Jaminar y turbulenta.
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Takbla 3.2, Curpctorfeticas gonerales de los capas limites on régimen
lamingr ¥ turbulento,

()

Curscteristicas  Laminar Turtmlento
* : s
| : (b)
’ B =
=== T
u s (e)
Transferencia Menor Mayor Figura 3.18. Exqnoma del sxperiments do Reynolds: {(n) Bujo luminar,
Mezelada Menor Mayor (b) Aujo turbulento ¥ (e} fotogeafin del finjo turbulente (adipteds
Dristribuciones Curvas Homoptneas de Revnolds (18583)).
[Espesor capa limite  Poquefio Grande

fuorzas cotvertivas y las fuersas viscosas, de friccidn, es un mimero
-f*.. mensional, es decir sin dimensiones fisicas, denominado mimera de

Re MLME' en hovor a su descubrider. El mimero de Revnolds se define

e — [mm convectivas _puiﬂ
fuerzas viscosss g0 |

3. 7.3, Nimero de RHeynolds

En 1883 el ingeniero Osborne Reynolds cealizd un :'Jcp-c:n.mm
para investigar las leyes de friccion ¥ el tipo de flujo gque se produce en
comductos. En la figura 3.18 se muestra esquemiticamente el experimento
realizado por Reynolds, consistente en introducir un hilo muy fino de
tints en una tuberia en la gque se puede controlar la velocidad del flujo,
A bajas velocidades, se observa que el hilo de tinta permanece recto y Eu'_i;':
mezclarse, fipura 3.158(a), lo que implica que a bajas velocidades el Hujo “
laminar. A partir de un valor determinado de la velocidad, el hilo de tinta
se vuehve inestable v se mezcle con el resto del Bujo produciéndeose uns
mancha de tinta gque cubre toda la seeeidn de la tuberia y que corresponde.
al Hujo turbulento, figurs 3.18(0). Ademds Revnolds reallzd fotografias
instantineas del Aujo turbulento y deseubrit en Ia aparente mancha de
tinta estructuras de torbellinos, fgure 3.18{c).

A partir de estos experimentos Reynolds, concluyd que el hecht
de gue un Hujo sea laminar o turbulento, depende bésicamente de la
relacitn entre el orden de magnitnd de las fuerzas convectivas y las
fuersas viscosas, Lo relacion que existe entre el orden de maguitud de

donde, u es la velocidad caracterfsiica del flujo (normalmente es la
velncidad us), L la longitud caracteristica de interés, p v o la densidad
¥ viscosidlad dindmica del Hnido, respectivamente.

Si el nimero de Reynolds es muy bajo, Re < 1, las fuerzas
Viseosns son mucho mayores que las convectivas, En esta situacion, las
perturbaciones que aparecen en el flujo son ficilmente amortiguadas por
s fuerzas viecosas, que e ol mecanismo interno del que dispone ¢l fuido
Ppara disipar energia. De esta manera, se consigue un flujo ordenado v sin
Muctuaciones, es decir laminar, Por el contrario, si el mimero de Reynolds
mu_-,r alto, Re 2 1, las fuersas viscosas son mucho menores que las
Hllerzas convectivas, entances las perturbaciones que aparecen on ol Hujo

"Muschos autares definen ol nimeros de Revnolds segimn:

Ro = buersms de Inercia
' foser i Visoosas

_3._..'- 2 el punto de vista conveptual se ba preferids definie of nimero de Reynolds en
M5 B lis fuseras convectivas v ogoe ol términe fuer de dnercia puede confundicse
W fnersas de inercia eenteifugas, de Corjolis 1 otrss.
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son amplificadas por los fuerzas convectivas, que son las dominantes, E| acritn se considera f'v"“f"“ﬂh'mfl‘:w{’ ol movimiento "j'-‘_ estos Huidos. El
resultads es un Hujo descrdenado y con Huctuaciones, es decir turbuleats, Tt niento que se sigue es bisicamente fenomencldgico v dnicamente

_ 3 etende enumerar y deseribic los principales aspectos que caracterizan el
La, franteen entr.e b F. akrg Tegimen define EI lamaco m"mfmf ; compresible, Para un tratamiento mas riguroso del Huje compresible

il HE:.-'IHJII?H de transicidn o critioo. Puesto qlm. EI. raimero de Reyu-uld;_- Jector interesado puede consuliar White {m} vy Shapiro (1954).

so determing en base a las variables carscteristicas del problema ey E

estudio, el valor del nimero de Reynolds critico puede variar mucho
de un problema a otro. Por ejemplo, en el caso del fiujo interno en
tuberiazg, el niimero de Reynolds se suele definir empleando come longitud
caracteristion el didmetro de ln tuberia ¥ como velocidad r_ﬁ.t'm:teri.gﬂ:ﬂ'
la velocidad media de la seccion, Con estas definiciones se comprueha
gue el valor critico estd en torno a 2300 o 2500, de modo que,
valores menores el Hujo es laminar v, si el nimero de Reynolds es
superior a este valor, turbulento. S5i se analiza el fujo externo alrededor

4.8.1. Velocidad de sonido

Se supone un gas en reposo en el que se produce una pegueia
‘perturbaciim de presidn infinitesimal, por ejemplo con un diapason, Esta
; haciom de presidn se propaga en el seno del Buido, v sl se considera
o la propagacién se realiza sin transferencia de calor (adiabitico) y sin
sipacion de energia [reversible), la perturbacion viaja a una velocidad
¢ s caracteristica del gas. Esta velocidad se denoming weloeldad de

de una placa plana, el mimero de Revnolds se define empleando comn peaciin del sonido v es una propiedad termodinimica del gas que se
longitud caracterfstica la longitud de la placa plans, v como velocidal dofine como:

caracteristica la veloeldad de la corriente sin perturbar por la presencia al = (dj) ! {3.10)
de la placa plana, Con estas definiciones se comprucba que la capa da/,

limite sobre la placa plana es laminar para Re < 10% v turbulents on
caso contrario, Re = 10° (este valor del nimero de Reynolds eritioo
puede cambiar enormemente dependiendo, por ejemplo, de la propia
turbulencis de la corriente sin perturbar o la rugosidad superficial de
la placa).

?repmﬂent& la variacidn de presion con respecto a las varlaclones de
densidard manteniendo la entropia, s, constante (proceso isenbrdpico)”.
Cnando esta definicion se aplica a un gas ideal se obtiene,

AT,
Aungue pueda parecer que el flujo laminar deberfa ser la forma !

mas habitual de movimiento de un fluido, la realidad demuestra gue
el Hujo turbulento es la manera més frecuente en la que se mueve un
Auide. El Aujo en régimen laminar aparece en la realidad en muy pocas
situaciones o en yonss muy localizadas v es muy dificll de evitar que
evolucione a régimen turbulento.

Alande, 4 es la relacidn de calores especificos, R es la canstante del gas
er la temperatura. Para ol caso del aire, y = 1.4, y K= 287 m* /{7 K).

A una temperatura ambiente de T = 288K la velocidad del sonido es
2= M0m/s.

3.8. Flujos compresibles

Fin seceiones anteriores se ha comentado que wn fujo compresible
corresponde al movimiento de un gas a altas velocidades, El objotive
de esta seccidn es presentar los fundamentos bisicos para caracterizar
el régimen compresible ¥ describir algunos fendmenos particulares de
la compresibilidad desde un punte de vista cualitativo. Dado que los
efectos de compresibilidad aparecen fundamentalmente en gases; on esta

*Para ver la :ln;-,ﬁm:;iﬁE ﬂ;:u'cﬁa de log provescs  adisbiticos, reversibiles e
Csentrdplens ¢l lector interssudo puede consultar Shapiro (1954) o White (2005).
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3.8.2. Nimero de Mach

El mimero de Mach e un nilimero adimensional, al igual que ¢
nimero de Reyvnolds, gue indica como es la velocidad real de un 8uja
eon respects a la velocidad del sonido en ese mismo flujo. El mimera dg
Mach se define como

velocidad del Aujo u (311
— velocidad del sonide o 11)

En funcitn del wvalor del mimers de Mach se distinguen los
sigiientes tipos de Hujo: subsdnico (M < 1), ol Huido se mueve con ung
velocidad inferior a la del sonido, sénico (M = 1), el flnido se mueve 4
la velocidad del sonide y supersénico (M > 1), el Huido se mueve mis
deprisa que la velocidad del somido.

En general, cuando un uido se mueve a una cierta velocidad todas
las variables Auidas se modifican |presion, densidad, temperatura, et ).
En el caso de los gases, para cuantificar cstas varlaciones pueden utilizarse
las eevaciones de continuidad, cantidad de movimiento v energia para
un movimiento del gos adiabition v reversible, ps decir, movimiento
isentropico. El planteamiento completo de estas ecuaciones estd fuera. del
alcance de este libro, El lector interesado puede encontrar informeaeidn
detallada en Shapiro (1954), 0 en nno mas actual como Anderson (2004),

Si el fwido es aire, se puede demostear que cuande ol mimero de
Mach del Hujo es M < 0.3 la variacion de la densidad con respecto a la
densidad en reposo es menor al 5%. Por tanto, se puede establecer un
criterio general para caracterizar el Hujo compresible del aire: si M <
0.3, las variaciones de densidad son inferiores al 5%, el Hujo de aire
puede considerarse incompresible y por tasto la simplificacion, p = cte,
e una hipdtesis razonable. 5i M = 0.3 el flujo de aire es compresible, ya
que aparecen variaciones de densidad que deben ser convenientemente
econsideradas, En el capitulo 4 se aplican estos eoncoptos para estahlecer
ana clasificacion de los diferentes regimenes de vuelo de los aviones.

3.8.3. Ondas de Mach

Anteriormente se ha mencionado que una perturbacion de presion
elt un fluido en reposo se transmite en el seno del fluido con la velocidad
del sonido. 51 la fuente de sonido estd fija en ¢l espacio la perturbacion

. Fhujos compresibles

.& presitn se transmite & I velocidad del sonido en todas laz direcciones
nu:—:ﬂdﬂ alcanza a una partfcula fnida, ésta choca con otras particulas
. gu entorno transmitiendo en todas las direcciones dicha perturbacion.
an la figura 3.19(a) se ilustra esta situacion y se muestran tres ondas
fucidas en instantes de Lir_mpu sucesivos ), e = 8 ¥y i3 =t

Figura 3.19. Ezquema de las ondss de presidin en funeiom del nimere de
Maeh de la fuente de somido cusndo () estd fijs, (b) s mose a velocidad
subadnica, {¢) efnica y (d) supersinica.

Si ahora e considera que la fuente de sonido se mueve con una
velocidad baja, o inferior o la del sonido, v < a, resalta evidenie que
s fuente de sonido siempre se encuentra dentro del lugar geométrico
alcangado por las ondas de sonido que provoea, figura 3.19(b). En efecto,
al cabo de un tiempo #; la primera onda emitida ha recorride una
distancia af, mientras que la fuente de sonide se ha movido una distancia
uly =< aly, guedando, por tanto, dentro de la onde. Las perfurbaciones
se alejan en todas las direeciones sin aleanzarse unas a otras, de modo
que en esta situacion se pueden oir o sentir las ondas de presion emitidas
por un cuerpo que viaja en el seno del fluido antes de que el enerpo
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Hegue emisor v se dice que la zona de sonido es todo £ campo Huido. Sa
puwede abservar edmo las ondas de presidn se comprimen corriente arribg
haciendo gue las ondas sonoras anmenten su frecuencia y el sonido ey
miis spudo, recibiendo este efecto ¢l nombre de efecto Doppler.

Cuando la fuente de sonide se desploza o la velocidad del sanidg,
u = a, ninguna perturbacion se poede desplazar corriente arriba de g
fuente, ¥ asi, 8i un observador se coloca corriente arriba de la uente de
sonido, en la zone de silencio, ne ove a la foente de sonido acercarse, ver
fignra 3.19(c). En este caso, las ondas colapsan en un dnico punto que
pomcide con el punto emisor ¥ gue se denomina onda de Mach limite.

En el caso de que la fuente de sonido viaje s velocidades mayores
que las del sonide, u > &, al cabo de un tiempo £, la fuente habra
recortido una distancia u iy gue es mayor que la que ha recorrido la onds
injcial, uty > aty;. En esta situacidn, la fuente emisora se cneuentra
fuera del lugar geométrico donde quedan confinadas las ondas de sonido.
Al emitir & sonide de forma continus las ondas de presidn forman una
envolvente delimitads por la linea tangente a las diferentes ondas. La
envilvente estd formada fisicamente por una onda de presion lamads
onda de Mach y la forma geométrica de la envolvente es el cono de Mach
¥ &8 caracteriza. por tener un dngulo:

i (2) e 1)

La zona dentro del cono de Mach corresponde & la zona de sonido y fuera
del cono de Mach se tiene la zona de silencio. A medida que el mimero de
Mach anmenta el cono de Mach tiene un ingulo cada vez més pequefio.
En el caso limite, enando la velocidad de la fuente es ignal a la del sonido,
¢l cono de Mach corresponde & un cono degenerade con angulo de w2,
La onda de Mach genera una gran cantidad de energia, pudiendo legar
a exceder en las cercanias de la fuente una intensidad sonora de 200 JB.
{ver tabla 3.3 para comparar con otros niveles de sonido).

Cuando un Huide se mmeve alrededor de un obstiaculo apa-
recen perturtbaciones en los eampos de veloddad, de temperatura y
especindmente en el de presién. Dependiondo de que e régimen sea
stibsinico o supersonico, el flujo cambia completamente su configuracion

¥ comportamiento.

3 = arcsin (E—il)

. Flujoe comprestbles

Tabla 3.3. Nivel de ruido en decibedios {(dB) de situsciones cotldianes.

Rusido dB_
“Motor o reaccion [eeren) 14
Umbral de dolor 125
[Hisciteen 1)
Trafieo medio de una dudsd B0
Susarm an
Respirneitin normal 10
i

UVmtbrnl die n.:_ln_l:h'l:l.l!'m

En el régimen subsdnico las perturbaciones de presion creadas
por la presencia del obsticulo se propagan corriente arriba v segin se
propagan, modifican el fujo que lega, es decir, transmiten le informacidn
‘de que corriente abajo se encuentra un obstaculo que deben bordear.
Las ondas de presion tienen tiempo suficiente para “avisas™ al flujo
ncidente de la presencia del obstfeulo, ya gue el flujo se mueve a
yelocidades menores que a del sonido. De esta manera, el Hujo os capas
de adapiarse de forma snave ¥ progresiva a la presencia del obstacalo,
véase la figura 3.20(a).

DEhiseontimidad
(Onda de chogue

()

Figura §.20, Fiujo alrededor de un obstéenlo en régimen (a) subsdnico y
(b)) supemonico,

Por el eontrario, en régimen supersinico las perturbaciones que
el ohjeto introduce en el campo Buido no pueden propagarse corriente
arriba porque la velocidad del Aujo que llega es mucho mayor, por lo que
so peumulan en una #one cercana al obstdoulo, Por tanto, las particulas
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ge ha empleado t =2 5, 2= 1000 m ¥ & = AR = M9 m/s.
h}Elnﬁummd:Mﬂchrﬂ M=mufa =14

;-IE] £l dngalo dnl cono de Mach se obtiene como, sin § = 1/M, par tanto,
= {1, 7984 radd = 45,7,

del Hujo incidente po reciben la informacion de que exista un obstaculy
al que adaptarse, lo que implica gue el Hujo incidente se comporta comeg
si no existiera, y cuando alcanzan la zona en la que las perturbacioneg |
se acummlan, el fnjo incidente debe adaptarse en muy poeo espacio al i
ohstédculo v lo hace de forma brusea produciéndase, desde el punto da #
vista macrosedpico, una diseontinuidad en las propiedades del Rujo. Estq
discontinuidad recibe el nombre de onda de chogiee, Bgurn 3.20{L).

- —

Ejemplo 3.3

Un observador situado en la Elu]:mrﬁtiu torrestre divisa uns aeronave
supersonica que vuelas a una alturs de 1000 m. Coando la aeronave
pasa par encima de su vertical empieza a cronpometrar el tiempo que
tarda en alcanzarle el estampido sonico, siendo éste de 2 5. Babiendg
gque la temperatura ambiente es de 30°%determinar: (1) la velocidad de la
acronave, (2] el nimero de Mach y {3) el angulo del cono de Mach.

3.8.4. Flujo compresible en conductos de seccidn suavemente
variable

Se considera ¢l movimiento compresible de un gas en un conducto
de seccion suavemente variable como se indica en la figura 3.21, que s un
tipw de geometria muy comin en las toberas empleadas en los sistemas
de propulsion a chorro. La presion, velocidad y la densidad del gas varian
4 lo largo de dicho conducto de acuerdo a los prineipios de la mecinica
de fluidos.

i T =

i

—_————

Figura 3.21. Conducte  de seccién  ssavemente  varisble (tobers

Solucién convergente-divergente).

(1) Por la definicidn del angulo de cono de Mach s sabe que sin d =
I/M = aju, teniendo en cuenta la figura del ejemplo 3.3 también se
cumple que tan 3 = z/{ut}, y expresando la tangente en funcidn del seno,
gin @ = *ﬂn,ﬂf\."l + tan® 3 se puede eseribir ignalando ambas expresiones
del seno del dngulo del cono de Mach que,

Diferenciando Ja ecuacion de conservacion de masa [3.2) se
obtiene, dou A + pdud + pudd = 0, y dividiendo toda la ecuacion

por pu A, queda,

a . ap., B o (3.12)
e e T i W A
w2t

Tenlendo en cuenta la definicion de la velocidad del sonido, ecuacian

y despefando la velocidad de la aeronave, w, se obtiene gue, (3.10), dp = dp/a*, la ecuscién {3.12) resulta,
it
U= —————=48Tm/s, 4
1_(5[!:]3 d1ﬁl+'d—1u+{i—=ll}.
ol

:ﬁ;—] u A




9 Miouksice de i Flujos compresibiles 43

(3.13] se obtiene que du < {0, es decir gque disminoye de velocidad
o la direceidn del movimiento. Este easo también ha side analizado en
gecoion 3.5.2. Come las variaciones de presion son eontrariss a las de

wolocidad, s tiene gue dp > 0, ea decir la presion auvmenta en la direecion
el movimiento. Fste caso recibe el nombre de difusor subsdnico,

Introduciendn en esta expresion la ecuacion de la cantidad de
movimicnto [3.7) se tiens,

2
—“—1411: + du + utl—A —31 3
it

A
y empleando la definicion del nimero de Mach, ecuacidn {3.11), queda, Cuando ol flujo es supersénico, M*—1 > 0, y de acuerdo a (1.13),
e tiene que du = 0, es decir ls velocidad aumenta en la direccidn del
El i M”} du 4 da i Ruio. v usando la ecuacion (3.7) se obtiene que ls presidn disminuye. En
wo A st ciso se tiene una tobern supersdnica.
de modo e, du | a4 Takla 3.4. Fligo compresible en conductas covergentes v diverrentes,
= = T R {3.13) Comvergents Divergrmte
. 2 . . ; - Ay A Ay Aq
Esta expresion relaciona el cambio de velocidad en la direcciém del
movimiento con la variacion de irea, La interpretaciin de esta ecuacion, | TLLLLM‘L“-GI . %M -
_: I . S £

junto cou la ecuacion de cantidad de movimiento, son fundamentales
pars comprender edmo varian las propiedades de un Aujo compresible s
lo largo de un conducto de seecidn variahle, viase la tabla 3.4.

ﬂ|{d5—fﬂd}ﬂ

A=Ay —dd <0

En un conductos con seccion convergente el dren decrece en la }R?m dit > 0 — 4 crecs du < ) — & decrece
dirercion del movimiento, por tanto, la variacion del drea es negativa, M1 dip < () — p deceeoe clp = [ — - p crece
dA < 0. En régimen subsdnica, M < 1, ¥ por tanto M? — 1 < 0, lo que Mi-1<0 Tobera subsinica Difsor sufwinico
implic, segiin (3,13), que la variacion de velocidad en la direccidn del Qupersdiion dii < [ — 4 docrece du = () —s u crece
movimiento debe ser positiva, du > (0, es decir el Hujo se acelera. Este M =1 dp = 0 —  evece dp < [ — p decrecs
resultado es equivalente al obtenido en la seccion 3.5.2. Ademas, teniendo ME-1>0  Difusoe supersinico Tobera supersinica
en cuenta que la ecnacidn de cantidod de movimiento (3.7), e: vilida
s eames & Hine de g, saipetle o naenipeaiie, o 3.8.5. Discontinuidades del flujo su e

el Hujo se acelera, du > 0, entonces dp < 0, es decir, la presidn debe
disminuir en la direceidn del movimiento. Este comportamiento de la
seccion convergente recibe el nombre de tobers subsénica.

En régimen supersinico, M = 1, luego M* — 1 > 0, ¥ sopin (3.13),
ge tiene que el flujo se decelera, du < 0, dismimiyvendo la velocidad en
la direceidn del movimiento. De la ecuscion (3.7) se obtiens dp > 0,
decir la presiin aumenta en la direccidn del movimiento, En este caso se
denoming difusor supersdnico.

En un conducto divergente el drea crece en la direccion del
movimiento, dA4 = 0, y muwevamente se distinguen dos situaciones, segin
el Aujo sea subsinico o superstnice. Si es subsonico, como M* —1 < 0,

Como se muestra en la fipura 3.200k), el fAujo supersdnico de
un gas se caracteriza por la posibilidad de aparicion de saltos en las
magnitudes Huidas {presidn, temperatura, densidad, ote.), como son las
ondas de choque normales, oblicuas vy ondas de expansion, las cuales
prierden aparecer tanto en Hujos externcs como en Hujos mternos en
conductos.

Se dice gque una onda de choque es normal cuando la superficie
de discontinuidad es perpendicular a la corriente incidente, v el Hujo
supersonico antes de la ondi e decelera hasta el régimen suhsinico, en
Bl pago A traves de I onda. Para centrar la deseripeion dol fendmeno,
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Bajo ciertas circunstancias, se pueden formar ondas de chogue
que o quedan orientadas perpendicularmento al flujo local, son las
famadas andas de chogque oblienas, que son también discontinuidades y
f ﬁug se diferencian de las ondas de chogue normales en gue las direcciones
del flujo antes y después de ln onda no son las mismas. Es decir,
las ondas de chogue oblicuss aparecen fundamentalmente, entre otras
sitnaciones, cuando un fujo supersénico debe cambiar de direceion come
consecuencia de la presencia de un determinadao tipo de obsticulo. véase
1 figurs 3.23(a).

se considers ym depdsito como el representado en la fgura 3.22, donde
la presicn en el interior es gy v en el exterior la presiin ambiente, p,. Se
supong que ls diferencin de presiones es lo bastante grande como parg
generar un movimiento supersonico en la parte divergente del eonducto
de descarga del deposito al exterior, En estas condiciones puede aparecer
una onda de choque en la parte divergente como consecuencia de que
lns perturbaciones de presion viajan més despacio que ¢l propio Hujo,
El Aujo debe adaptarse a las condiclones exteriores pero al moverse tan
deprisa no tiene sltio para hacerlo suavemente ¥ debe hacerlo & traves
de una discontinuidad. La posicion que ocupa la onda de chogue normal
en la parte divergente dependerd de la diferencia de presiones entre ef
interior ¥ el exterior del depdsito. Desde el punto de vista termodinimico,
la principal caracteristica de las ondas de chogue normales es que existe
un anmenco de la entropia del Auido en su paso a través de la omda.

e e

Mg = M,
%%

(a) {h)

Figura 3.23. Flujo supersnice alrededor de un camblo de direccidn y
aparicitn de: (a} onds de chogue oblicus y (b) abanice de omdas de

e priaes] i,

En general en una onda de chogue oblicua la intensidad de los
saltos de las magnitudes fluidas (presion, densidad y temperatura), son
menores €n comparacidn con los gue se tienen en ane onda de chogue
normal. Las magnitudes fuidas también aumentan su valor en su paso
por la onda de chogue oblicus; en particular, la presion detris de la onda
de choque oblicun es mayor que delante, por lo que es también una onda
de eompresion, Una diferencia importante con la onda de choque normal
es que, dependiendo de lo intensa que sea la onda de chogue oblicua, el
flujo inmediatamente detris puede ser subsinico o supersonico, mieniras
que en el caso de la onda de choque normal, el fujo detras es siempre
subadnicn.

Ademids de las ondas de choque, en un fujo supersinico pueden
aparecer también ondas de expamsion. Por ejempla, s se considera
un flujo supersénico bordeando upa esquina divergente, en la que el

Figurn 3,22, Descargn supersdnica de un depdsito con presencia de onda
de chogue normal en la parte divergente de la tobern de salida,

En el paso del fluidoe a través de uns onda de chogue, la velocidad
disminuye, mientras que la pregién, Ia temperatura v la densidad,
anmentan, y dado que, en el proceso de deceleracion, el fluido ha
anmentado la presidn, la onda de choque también recibe el pombee
de onda de compresidn. Las omdas de chogque nermales se caracterbzan
por ung gran intensidad en cusnto a que presentan un elevado salto de
magnitudes fiuidas: presion, temperatura, ete,
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espejando la velocidad de la seccidn (2], wy, de la ecuacién de
ennservacion de masa se obtiene. 1wy = u [I.ﬂ;}a}r sustitnvendo en la
epneddn de Bernonlli se obtiene,

area aumenta, feura 3.23(h), la velocidad crece tras el guiebro ¥, en
comseciencia, la presidn disminuye ¥ obviamente el nimern de Mach
sumentn, forméandose en la esquina wn abanico de ondas de Mach
mentropicas (la entropia s¢ mantiene constante), Este conjunto de ondag
de Mach se denomina abanico de ondas de Prandil-Meyer v el Hujo antes:
¥ detrds del mismo cumple que Ma > My =1 vy e < oy,

ty = il _;:L:I,, = 206 m/s.
/()

Pur tanto, o velocidad en la seccion (2) o cimara de ensayos es,

Ejemplo 3.4
En un tdnel acrodindmice de seecion cuadrada se ha medido la presidn en
las secciones 1 y 2 obtenléndose p; =95000 Pa gn = 94000 Pa. En estas
condiciones se pide: (1} velocidad en la secciones 1, 2 v 3 [2) mimerns
de Mach en las seceiones 1,2 v 3; (3) presion en la seccicn 3 y (4) caudal
¥ pasto mAReo.

a
Uy =) (:—;) =4].Tm/s.

La velocidad en (3) se obtiene aplicando la conservacion de masa entre,

r~ i PGS a3 por ejemplo, (1) ¥ (3), uzli = wl] de modo que:
: : i I ?

1
,:...‘H ____________ Lo :“ﬂ g = 1y (E) = §.68 m/s.

(2) La velocidad del sonido es a = SR = 340.1m/s, por Jo
que ¢ mimero de Mach en lns seeciones 1, 2 y 3 es, My = nyfa = 0006,
Mz = ugfa = 0,122, y My = ug/o = 0.019, respectivamente.

(4) La presién en ln secitn (3) se obtiene aplicando ln ecuscida
de Bernoulli v la de conservacidn de masa entre, por ejemplo, (1} y (3},
ey decir,

Considerar que en una primera aproximacion el Hujo es incompre-
sible, La temperatura de referencia del aire a le entrada es Ty = 288 K v
lag dimensiones de las secciones son ) = Mem, L = Mem, §y = G em.
Solucion
(1} Para obtener ls densidad del aire a la temperatura T) = 288 K, se
emplen la ecnacidn de estado de los gases,
s SRl 3
Mm=p RT, 11493 kg /m",
v dado que se dice que ¢ fujo es incompresible, la densidad es conatante
a lo largo del conducto.

Entre log secciones (1) ¥ (2) se aplica la ecnacion de Bernoulli v
la de ponservacion de mass pars fujo incompresible, es decir,

1 1 i
pi=pi+ gp(ul — i) =g+ goul (1— (T;) ) — HITIPA.

(4) Bl caudal, es @ = wff = 16707 m" /5 ¥ es €l mismo, por
la conservacion de masa, en todas las secciones, Finalmente, el gasto
mdsico es, (7 = puylf = 1.92kg/s v dado que el Hujo es inpompresible, es
el mismo en todas las secciones.

1. 4 L o
Pit i =T T iy,

'H|I? o 'LI:-';!-;.




Parte 11

Aerodinamica




1. Introduccion
La aerodindmica os la rama de [a mecinica de fluidos que estudia

5 inperaceldn entre cuerpos sélidos y el alre cuando existe un movimiento
relativo entre ellos, Los ubjut‘ivm principales de la aerodinfmica son

plative alrededor de los cuerpos (serodindmica externa). Por ejemple,
g desen conover [n sustentacion, la resistencia ¥ los momentos alrededor
;; un ala, un fuselaje, un avion entero, un coche, un barco o un edificio,
; ;,ﬁ.mhl&ﬂ interesa estimar el calentamiento serodindmico en los vehienlos
Ll;tm se mmeven a mny altas velocidades, como avienes supersomicos o
wehlcelos espaciales moviéndose en la atmésfera. El segundo objetive
e la acrodindmica es determinar las propicdades del flujo a través de
eonductos (aerodindmics interna). Por ejemplo, se precisa determinar
las propiedades del fujo dentro de un motor eohete o un aercrreactor o
cealeular las condiciones en el nterior de un tianel serodindmico.

Por ejemplo, para disefar una aeronave e2 fundamental conocer
lis- fuereas de nrlE;E-J:l acrodinAmieo e actnan sobre sobre ells para, entre
otras muchas cosas, calcular la estructura de las alas y el fuselaje de forma
que puedan resistic estas fuerzas, analizar la cinemdtica y la dindmica de
los movimientos del avidn pars predecir sus actuaciones o determinar

la traccidn que debe entregar el sistema propulsor pars aleanzar una
velocidad deseada,

Para determinar las cargas aerodindmicas o las propiedades de
un flujo, existen tres métodos en la prictica de la ingenieria: analiticn,
experimental y numéries. El primero de ellos consiste en resolver las
eonaciones que gobiernan €] movimiento del fluido y asi conocer las
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valores que toman las variables Auidas (u, p, p, ete) ¥ & partir de
ellas calewlar las aceiones que el Huide ejeree sobre ¢l cuerpo (fuerzas,
momentos v temperatiras), Fsto puede hacerse enando o problema es
muy seneillo; pero cuando la geometria del problema es complicada [eoma
por ejemplo la pemunetria de un avion) las ecuaciones no tienen soluciones
conocidas y es necesario utilizar otros métodos.

En ¢l método experimental so miden las presiones, las cargas o
las temperaturas directamente sobre 2] cuerpo que se estd estudiando o
sobre un modelo a escala intentando reproducir lus condiciones reales, Los
tiineles aerodindmicos son la herramienta por excelencia en aerodindimica
experimental.

Los métodos nnméricos consisten  bdsicamente en resolver las
ernaciones  de  forma  aproximada, Requieren el vso de potentes
ordenadores ¥y programas especiticos,

El objetivo de este capitulo es comprender oomo se producen
vy como se comportan las fuerzas serodindmicas que aparecen en
perfiles aerodindmicos. Para ello se presentan resultados analitioos,
experimentales ¥ muméricos que, junto a los conocimientos bisicos
de mecinica de Huides estudiados en el capitulo anterior, permiten
entender los fendmenos fisicos relacionados con la generacion de las
fuerzas aerodinamicas. Sin embargo, conviene aclarar que muchos de
los resultados tedricos v explicaciones que se presentan son anicamente
vilidos en el comtexto de teoriss aerodindmicas simplificadas  coyo
tratamiento csta fuera del alcance de este libro, El lector interesado puede
constltar textos especificos de serodindmica coma por ejemplo Meseguer
& Banz (2010); Anderson (1991) o Abbott & von Doenhoff {1959), En
este sentide e mportante ser consciente del ambito de valides de los
resultados que se utilizan, pues en ingenieria puede ser tan desastroso
obtener un resultado errdneo, como aplicar un resaltado correcto fuera
del rangn de validez del modelo utilizado para obtenerio.

En la seecidn 4.2 de este capitulo se presentan las causas primarias
de las cargas aerodindmicas. A continmacidn, en la seccion 4.3, se
muestra ¢l flujo alkededor de un cilindro para posteriormente introduocir
el cancepto de perfil acrodinamico, seccidn 4.4, ¥ presentar las cargas
aerodindamicas sobre un perfil, seccidn 4.5, asi como los coeficientes
acrodindmicos caracterfsticos de los perfiles, seccion 4.6, Posteriormente,
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s definen los diferentes regimenes de vuelo de una aeronsve en bhase a
la. velocdad de vuelo, seccion 4.7, Las curvas caracteristicas de perfiles
en régimen subsdnico incompresible se muestran en la seecion 4.8 asi
como la determinacién del eoeficiente de sustentacin uns ves conecido
¢l eocficiente el presidn, seccidn 4.9. En la seocion 4.10 se presentan
los fundamentos fisicos de la entrada en pérdida de log perfiles. En la
~seccion 4.11 se describen los perfiles laminares, o] funcionamients de los
perfiles en régimen subsdnico compresible se presenta en la seeeién 4,12 ¥
s finaliza con una breve descripeidn de los perfiles cmpleados en régimen
supersinico, seccion 4.13,

4.2, Origen de las cargas aerodindmicas

Independientemente de lo compljo que sea el Hujo de aire
alrededor del cuerpo que se estd estudiando, las fuerzgas v momentos
de origen acrodindmico que percibe ¢l ederpo ge deben oeclusivamente a
dos causas: por un lade, a la distribucién de presiones sobre la superficie
del cuerpo, p, o de forma mds rigurosa, la diferencia entre la Presic
Py un cierta presion de referencia, p,, (se toma p., como el valor
de 1o presidn ambiental en el entorno del cuerpa) ¥ por otro lado s
la distribucidn de esfuerzos viscoses sobre la suporficie del cuerpo, T,
Las presiones actidan en la direccidn normal & la superficie del cuerpo,
mientras gue los esfuersos viscosos lo hacen en la direccidn tangencial,
romo se esquematiza en la figura 4.1,

7~ ® Distribucién de presidn, p-p,
—* Distribucidn del esfucreo viscoss,

Figura 4.1. Distribucién de presion neta, P = Py ¥ eafierzn viscogo, T,
avhire una superficie, donde py, e wm valor de presion de referancia,
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Si = conocen las digiribuciones de p v 7 pueden integrarse 5
lo largo de la superficie del cuerpo para obtener una fuerza, F,, ¥ ug
mennento resultante, M, s decir,

E=ftp—rmjdd+frdst (4.1
M, = [ (7~ poc)d) x v+ [ (7dA) x 7. (4.2)

Figura 4.2. Lingas de coriente afrededor de un cilindro inmerso enoun

flupo fdeal.

Ee importante destacar este concepto: las cargas acrodindmicas | fuerzag
y momentos) se transmiten a los cuerpos silo mediante estos (og
miecanismos, Corno s ha mencionado, estas distribuciones se deferminan
aplicando método: analiticoz, numéricos o experimentales,

masa y Bernoulli:

pud = cte, (4.3)

4.3, Flujo alrededor de un cilindro P+ ]E;m.” = e (4.4)

Pare ontender o creacion de fuerzas acrodinAmicas se  comicnwg
analizando el Hujo de un gas, por ejemplo aire, alrededor de un cuerpa
sencillo como es un cilindro circular. Se considera el cilindro en reposa
inmerso en una corriente de aire moviéndose con una velocidad relative
al cilindro, ., ¥ cuya presion corriente arriba, lejos del cuerpo, vale
Po- Ademas, se congidera gque el Aujo se comporta como s fusra
incompresible, para o ooal el ntimero de Mach debe ser peguefio
{aproximadamente M < 0.3, ver capitulo 3, seccidon 3.8.2). En tales
circunstancias |a densidad es eopstante. Por dltimo,. se supone que ol
Auido es no viscoso o ideal (las fuerzas de origen viscoso se consideran
despreciables) y gue, ademas, el Hujo o bidimensional.

|a ecoacion de conservacion de masa se deduce que en las zonas donde
lineas se juntan, la velocided aumenta y la presion disminuye, y lo
sonlrario en las zonas donde las lineas se separan, Atendiendo w este
razonsmiento, ¥ & la lnz de la ecuacion de Bernoulll, es [u::hlhlt- conelulr
un sobre la superficie del cilindro la presion no es la misma que en la
mmsrn!.e libre, p.,. Existe una distribucion de presidn que es funeiin
de la velocidad tangente al cilindro. Para analizar como es la variacion
e presion sobre el cilindro se plantea la emuacitn de Bernoulli entre un
punto en el fluido correspondiente a la corriente ne perturbads por la
presencia de este cuerpo v un punto sobre la pared del cilindro. ndicado
por el valor de 1a variable # definida en la figura 4.2:

La presencia del cilindro obliga al aire a desviarse de forma que
lus particulas Huidas siguen unas lineas de corrente como las que se
muestran en la figura 4.2, En este modelo ideal del fiujo alrededor del
cilindro, se observan dos puntos sobre su superficie donde la velocidad
es cero (puntos A y T3, denominados puntos de remanso, También se
obgerva que en algunas zonas las lineas tienden a separarse y en otras 2

juntarse,

1
£ 3 ifmﬁ; =plff)+ EP“{E]:‘
e donde se obtiene que
1
P(0) =P + 5 (3 —u(0)°). (1.5)

En ¢l punto A la velocidad sobre el cilindro es cero (u (180°) = 0) y. por

a - & - 1“
Recordando que no hay flujo en la direccion perpendicular a B, Ta eiiin, o il Y s s s e . 2 GG

lineas de corriente, estag pueden pensarse como si & trataran de paredes
sctlidas. Ademas, el espacio entre dos lineas de corriente advacentes define

4 =L
un tiko de corriente en el cual se cumplen lag ecnaciones de conservacion Pl = Po:

1
pI80%) = poa + 5
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geepribucicn de presion es simétrica con respecto a los ejes horizontal y

A partir de ese punto la velocidad sobre el cilindro anmenta vy oog dis i
ertical del cilindro. Esto implica que con este modelo de flujo ideal, al

conseenencia la presion disminuye, segin lo que determing la ecuacidy
(4.5). En el pumo B se verifice que u (fg) = e, por lo tanto, la presidy
s igual ala presion de la corriente no perturbada, po.. La velocidad sobre
la. pared del cilindro sigue sumentando v la presion sigue disminuyvendg,
penerando una zons en ls sl la presion es menor que B, o= decir ung
gona de succion. En el pumo € la velocidad aleanza el valor mixime y
como cousecuencia la presion en ese punto es minima. Desde el puntg
C la wvelovidad va disminuyendo basta que en el punte I vuelve il L P E!_;’”"j (4.6)
ger u (0" = 0, produciendo una distribucion de presién gimétrica a la ¥ 3 Moy

:':-ht.elvfidn Iraul:re los pumibes A v O, Cualitativamente esa distribucidn du donde poes la presicn en un punto dol euerpo, pag ¥ oo son la presicn
presion tiene un aspecto como el gque se muestra en la figura 4.3, En stitica y ls presion dindmica de la corriente incidente no perturbada, es
dicha figura se indica con Hechas orientadas hacia el centro del cilindrg ir, las magnitudes existentes cortiente arriba, lejos del everpo, donde
las wonas en las que la presion es p— pa = 0 (3ona de sobrepresion): por ﬁg'wlmidad T

L S, ux Aechay que RpuRtar Naga adich:ieduun. souas o En ¢l caso de Aujos en los cuales pueda aplicarse la ecuacion de

o b Bernonlli {ver capitulo 3, seccion 3.6.3) es posible obtener otra expresion
del ¢y en funcién de la velocidad del finido. Aplicando Bernoulli en un
punto de la corriente no perturbada y en un punto donde la presion vale
p ae obtiene

E;'_ define oo

CF=

.ﬂm+%m§n= P+ %.WE.
o bien

1 ;
P— P = Eﬂ(ﬂi—u‘)-

¥ reemplazando esta filtima en Ja definicidn del o se obtiene:

Ly (17
—.— (—) - ,
ke B,

Ohsérvese la expresion (4.7} el valor del coeficiente de presion en el punto
de remanso, es decir cnando w = 0, o2 igusl & une. En los puntos donde se
cumple que 1 5 1y, ol cocficiente de presion es negativo; por ¢l contrario,
8w < g 80 verifica que o, > 0.

Aungue queda fuera del aleance do este libro, maediante la teoria
potencial Tinealizada se puede calcular el flnjo idesl alrededor de un

Figure 4.3, Esguema de la distribucion de presidn relstiva a la de la
corriente libre sobre un clindro sometido & una corriente de un fujo
ideal bidimensional,

La distribucion de presion que produce el flujo de aire alrededor
del cilindro integrada sobre el drea de la superficie donde actia esta
presidn es una ferza gue se ejeree sobre el cilindro. Se observa que la.
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cilindro circular, obteniéndose que el coeficiente de presidn sobre
circunferencia vale ¢ = 1 — 4sin#?® (véase White (2006), Aoderson
(1991) o Meseguer & Sanz {2010}). Esta funcidn aparece representady
en la figura 4.4, Dada la simetria de la configuracion del flujo, s6lo se by
representado el intervalo correspondiente a la mitad superior del cilindrg,
Se observa que e los puntos de remanso (punto A, # = 180°y punto [,
B = 07} el coeficiente de presidn es igual a la unidad, En los puntos B y
B se verifica que ¢, = 0, lo que indica que la velocidad en esos puntos
de la circunferencia es ignal & ug, ¥, por lo tanto, la presion vale po.. Los
valores positivos de o indican zonas donde la presidn sobre el cilindrg
e mayor que la presion estitica de [a corriente no perturbada, po: log
vadores negatives lo contrardo, Come se ha comentado, en el punto O
(& = 907} la velocidad aleanzan el valor méximo v, como consecuencia, lg
presidn en ese punto es minima, lo que corresponde al minimo valor de
coeficiente de presiin, o, = —3,

]

C

'1&:1 150 120 90 60 0 30 0
&[]

Figur 4.4. Variaciin del eoeficionts de prosién, e, sobre la supacficie de
i elindrn.

4.3.2. Flujo alrededor de un cilindro gue rota

Se analizgs ahora el flujo ideal alrededor de un cilindro que gira
alrededor de su eje con velovidad de rotacidn, §1 | constante, Se supone

que al girar el cilindro mduce sobre ¢l Auide una velocidad de rotacidn,
va que se debe cumplir que en la interfase la volocidad relativa es cero.

=i no hiubiers corriente incidente lns lineas de corviente son como las

que s muestran en la figura 4.5(b). Bajo las hipétesis de flujo ideal
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(pdnse White (2006}, Anderson (1991) o Meseguer & Sanz (2010)) se
ede suponer que los efectos aerodindmicos son aditivos; de modo que
o ande se congideran la corriente incidente y gl pire simnltineamente, la
lpcidad en cada punto se obticne sumando vectorialmente la velocidad
s corriente mds el meovimiento rotacional del foldo que induce el

ilindro, tal comao se esquematiza en la figura 4.5(c).

e —

S

—

—— |

in)

Fignes 4.5. Lineas de eorriente alrededor de un eilindro. (8] Corriente
sniforme sobre un clindro, (b) Cilindreo girandoe. (e) Cilindro girando en
igha corriente oniforme,

Debido al movimiento de giro, las particulas fluidas se aceleran
en la parte superior del cilindro v, eomo consecuencis, las lineas de
corriente so juntan, En la parte inferior se deceleran, separando las liness
e corriente. Los puntos donde la velocidad es cero ya no estdn en # = (°
¥ # = 180°, sino que se han desplazado a la parte inferior del ellindro.
En consecuencia con lo dicho, en la parte superior del cilindro el médulo
de la velocidad es la suma de wy, mis In velocidad que induce el cilindro,
wf =00") = ue + 2R, mientras que en la parte inferfor ol médulo es la
resta, w0 = 27T0°) = we — (A, El resultado es que las lineas de corriente
va no presentan simetria con respecto al eje horizontal, observandose en
Ia parte superior del cilindro que la velocidad &5 mayor gue en la parte
inferior. Esto indica que la distribucion de presion tampoco es simétrica
won respecto ol eje horizontal, siendo menor [a presiin on s parte superior
que en la inferior. Cualitativamente la distribucion de presion tiene el
#specto que se muestra en la figara 4.6

Al integrar esta distribuciin aslmétrica de presion el resultado
neto es una fuerza vertical ascendente o fuerza de sustentacién, [. Con
respecto al eje vertical, la distribucion de presion sl es sim@trica v por
I tanto la fusrza horizontal resultante o resistencia aerodindmica, d, es
igual i cero.
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que e simétrica con respecto al eje vertical; lo que implica ls inexistencia
de resistencia asrodindiics. Sin embargo, la experiencia demuoestra que
al someter un cilindro & una corriente incidente aparcce una fucrza de
remﬂ.pnma acrodinamica v las lineas de corriente presentan un aspecto
jﬁmi]m al que se muestra en la figura 4.7, es decir, va no existe simetria
eon respecto al eje vertical ¥ corriente abajo del cilindro se genera una
gont Namada esteln, donde o] flujo es muy turbulento.,

Figura 4.6, Esquema de la distribuclin de la presidn refativa & Ia de la
corriente libre sabre un clindro que girs sometido a una corviente de un
Aujo ideal bidimensional,

Uns medida de este efecto sustentador es la integral de ln
velocidad a lo largo de una curva cerrada que contenga ol cilindra,
magnitud eonocida como circulacion. En libros especilicos de Iﬁ*mrh.un—
mica se desarrolla el concepto de cireulacion con mayor pmfundldm:l_{ver'-;
Anderson (1991) o Meseguer & Sanz (2010]}; par el momento es suficiente
con entender que 1a cireulacion que induce el cilindro que gi.m:?nbm el
flujo esta relacionada con la aparicion de la fuerza de sustentacion.

La aparicion de una fuerza de sustentaciin mediante la rotacion
de un cilindre inmerso en una corriente Huida se conoce como efecto
Magnus. Bl mismo efecto se produce también en uni esfera que gira,
fendmeno que es aprovechado en mchos deportes.

Figura 4.7. Ezquema de las lineas de corriente slrededor de an cilindro
inmerse en un Hujo real.

La distribucion de presion alrededor del cilindro tampoco es
simétrica presentando un aspecto similar sl que se muestra en ln
figura 4.8. El resultado neto de esta distribucién de presion o una fuerza
con el mismo sentido v direceion que la velocidad de la corriente libre,
= decir una fueres de resistencia serodinimica.

4.3.3. Flujo real alrededor de un cilindro

En los dos casos deseritos de flujo ideal inmmpmﬁb:lu [densidad.
constante ¥ viscosidad despreciable) alrededor de on cilindro, se ha
encontrado que se genera una distribucién de presion sobre el ci

Figura 4,8, Distribucitn de presidn relative g la de s corrdonte libre mobre
un cllindre gometido 4 una cornente de un Hujo real hidimensiomnil,
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En la figura 4.10 se presents la variacion del coeficiente de presicn
ar del cilindro inmerso en un flujo ideal v datos medidos en thinel
erpdindmico, e decir el easo de un fujo real. Se observa gue la solucidn
carrespondiente al flujo ideal se aproxima muy bien a los resultados
enorimentales hasta # = 130" y partir de ese punto el coeficiente de
resitn 05 negabivo {es decir, succion) ¥ aproximadamente constante,
grna de succidn es la causante de que la fuerza neta resultante no sea
a cord, 85 decir que el cilindro fenga una resistencia aerodindmica

4.3.4. Desprendimiento de la capa limite

La estela v la resistencia aerodindmica del cilindro son conse.
cuencia de los efectos de la viscosidad, Como se ha estudiado, o 1y
interfazse cnbre un solido ¥ un Huido que S8 MUeven Uno oon respecto .ﬂ:
otre, aparcoe una delgada capa, llamada capa limite, donde los esfirerzag
viscosos son importantes. Las particulas fluidas dentro de la capa limite
sol desaceleradas por el efecto de las fuerzas viscosas, es decir que pierdeg
energia cinética. En estas condiciones puede suceder que en algin puntg

de la superficie del cilindro ol Hujo Begue s detenerse completamente g
incluso se invierte ¢l sentido de avance, tal como se esquematiza en | 2 '
figara 4.9, 14
P umtos dle ot
desprendimierto -J‘_l |
i f00000A00, o
2t : :
" B
J—
450 150 10 s o0 a0 0

RN

Flguga 4.10. Viriacitn del coeficiente de presiin, e, sobie la superficie
de un cllindro, En lince continun so representan loa resultades do o
tooefa pobeneinl v eon eircilos los wnlores medidos en tdnel asrodindmieo

(Re =1 x 108,

Capn limite desprendida, (estela)

Figura 4.9, Separacion de s capa limite,

Bajo estas circunstancias la capa limite deja de existir tal como se
hia estudiado y se separa de I superficie del cuerpo generando una estela,
Al punto donde sncede esto se lo denomina punto de desprendimiento de
la eapa lHmite.

El comportamiento de la capa limite se entiende mejor si se
“considera que estd sometida a la distribucion de presion sobre el cilindro.
De acuerdo con los esquemas de las figuras 4.3 y 4.4, entre los puntos
€ ¥ D la presidn aumenta a lo largo de la superficie del eilindro v como
eonsecuencia la velocidad disminuye. Un numento de la presion como ol
Ame presenta el cilindro entre los puntos C v D se denoming gradiente
adverso o gradiente desfavorable de presion, ya que es susceptible de
provoecar el desprendimiento de la capa limite,

En términos generales puede afirmarse que el hecho de gque la
eapa limite se desprenda asi como el punto donde esto sucede, dependen
dif la energia cinética que contenga la capa limite ¥ cnanto mayor sea
&sta, menos susceptible es de desprenderse. Por sus caracteristicas, la

Carriente abajo del cilindro, la estela provocs una zona de baja
presidn y por lo tanto, I distribucidn de presion se voelve asimdéirica,
dando origen a ls resistencia aerodindmica. A esta componente de
resistencia, asociada a la asimetrfa de la distribucion de presiones, se
la denomina resistencia de presion o de forma v se agrega a la resistencia
de origen viscoso, resistencin de friccién, que se yn se ha estudiado en el
apartado 3.7.1. Cuando aparece resistencia de presion, siempre es mayor
gue la resistencia de origen visooso,
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capa limite laminar contiene menor energia cinffica que la turbulenty
(eompare los perfiles de velocidad en une ¥ otro easo, tabla 3.2) ¥ por
tanto en condiciones shmilares de presion, una capa limite laminar ge
desprende antes gue una tarbnlenta. En la figura 4.11 se presentan dog.
fotografias de la visualizacidn con humo del Hujo alrededor de un cilindrag,
Se poede observar que la capa Bmite laminar se desprende en un punte
miés adelantado que la capa limite turbulenta.

v

[ gt e TR T F

Figurs 4.11, Flujo alrededor de an cdlindeo cieenlae. Despreiwdlmiomto de
la capa limite laminer v turbolenta (van Dyke {1982}],

A partir de este razonamiento se puede deducir que sl la capa
limite s desprende en un punto més retrasado, el ancho de la estela es
menor v por lo tanto la zona de succidn en la parte trasera del cilindro
también es menor, Esto implica una menor resistencia de forma. El mismo
efecto s& muestra en la figura 4.12 pero en ¢l caso del flujo alvededor de
una esfera,

En resumen; hasta ¢l momento se han deserito dos fucntes de
resistencla aerodindmica. La primera, de origen viscoso (resistencia de
friccidn), se debe a las fuerzas de friceién viseosa gue aparecen on la
superficie del cuerpo, v para reducirla conviene gue la capa limite sea
laminar. La segunda cuyo origen es la presion {resistencia de presion o
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(al {b)

Fignra 4,12 Visuslisseion del Hujo alrodedor de una esfera, (a) Clapa
limite laminar. l:h} I:!a.pn. limite torlnlenta {'.-'ﬂ.h Diyke {lgﬂﬂﬁ:l.

‘e forma) es debida a la asimetrin de ls distribucion de presiones que
e produce por el desprendimiento de la capa limite y pare reducirla
ponviene que la capa l{imite sea turbulenta.

Si lo que se desen es reducir la resistencla aerodindmica de un
phjeto aparecen pues, dos requisitos contradictorios. Como suele suceder
“en ingenierin, en estos casos se debe adoptar una solucidn de compromiso
que se adapte a la aplicacin en la que se trabaja. Dos ejemplos conocidos
de como reducir 1a resistencia de presion son las pelotas de golf v las de
tenis, En ambos casos ln componente de la resistencia mas importante
ps la de presidn, por lo tanto su diseno busea gque la capa limite sea
turbulenta para retrasar su desprendimiento y por lo tanto disminuir la
resistencia global. Las pelotas de golf presentan hoyuelos distriboidos en
s superflele gque Merzan a gue la capa limite sea turbulentn, mientras
que en las de tenis son los pelillos los que enmplen esta funecion.

En serodindmica los cusrpos cuva geometris tiende a desprender
la capa limite ¥ ofrecen una elevada resistencia de presion, se denominan
enerpos roimos. Las pelotas de tenis v de golf, los edificios, los antomdviles
¥ los camicmes, son ejemplos de enerpes romos. Por el contrario, enandn
les cuerpos estin disefindos para que la capa limite no se desprenda so
dice que son cuerpos serodinfmicos o luseladed. En ellos la componente
e resistencia méis importante es la de friccion y, en general, interesa
gue la capa Hmite sea laminar en todo su recorrido. Los avienes, los
perfiles aerodinamicos de las alas y los antomdviles de carrera como los
de Formula 1, son CUCTROS Fuseladas,
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El estudio del flujo alrededor de un cilindro puede servir parg
enfender edmo aparecen las fuerzas de sustentacion ¥ resistencia g
un ohjeto inmerso en dicho flujo, Es posible obtener sustentacion g
ol cilindre gira con una cierta volocidad angular; sin emhargn, obtoney
sustentacion o partir de este fenomeno no s eficiente desde el punto ﬂE
vista de la ingenierfa, En primer lugar es necesario un mecanismo (ug
mesor, sistemas de engranajes, ete.] gque mantenga girando el cﬂjnd_rﬁ'
v, en serundo lugar la resistencia aerodindmica del cilindro es mny
grande on relacion a los perfiles aerrodinamicos. Para ilustrar este dltimeg
aspreeto en ln hgura 4.13 se presenta el ejemplo de un cilindro ¥ un perfi]
arrodindmico que tienen la misma resistencia aerodinamica. Es decir, un
cilindro ofrece In misma resistencia que un perfil cuya enerdn es del ordeg
e 150 veces mayor que el el didmetro del cllindro. Por ello [as aeronaves
utilizan perfiles aorodindmicos para obtener los foerzes de sust,cntmum.
regueridas,

Figura 4.14. Faquerna de un ala v on perfil aerodindmieo.

i ln parse superior del perfil e intradds & la parte inferior del perfil. La
fines IIIE" enrvatura es la linea medida perpendicularmente a la cuerda
peomitrica v equidistante entre of extrados v el intradds, mientras que
:-' depomina curvatura a la funcidn gue define 1a distancia entre la linea
de curvatura ¥ la cuerda La distribucion de espesor determing en cada
st la distancia entre extradds ¢ intrados, medida perpendicularmente
a la cuerda. El radio del borde de ataque es la medida del afilamiento
el borde de atague, Puede variar desde coro para perfiles supersinicos
asia un 2% de la enerds pars perfiles con borde de atague redondeados,

Cilindro clreular —_  |d

5

Linea de enrvatura

Extrmdis

b i

Figura 4.13, Comparacion entee las dimensiones de wn cilindro v an perhl
serodinimico que presentan la misms resistencio.

- - - E rr-I g &
4.4. Perfiles aerodinamicos i Fispesar Horde do salida

Ln perfil acrodinimics es la figura que resulia de ln interseccion
del als de una aeronave con un plano paralelo al plano de simetts del
avion, tal como se esquematiza en la figura 4,14, El mismo perfil s¢
muestra en la fignra 4.15 donde se incluye la nomenclatura empleada
para alpunos de log pardmetros geomdétricos que o definen, El borde de
atagque 8 ol punto mas adelatado del perfil y el borde de salids es ol
punto mas retrasado del perfil, mientras que la cuerda es La linea rectaq
une el borde de atague v el borde de salida del perfil. Se llama extrados

Figuras 4.15. Nomenclakur de perfiles asmdiniamices.

1 En la nomenclatura habitual la cuerda se designa con ia letra e, la
turwmtura maxima, o fAecha, se designa con la letra f v la distancia a la
- fue se encuentra del borde de atague es importante para la determinacion
i las caracteristicas norodindmicas del perfil. Generalmente so emplen
M8 curvatura relativa /e, Un perfil que no tiene curvatura se dice que es
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gimetrico. El espesor se desipna con 1a letra £ v en peneral se utiliza o
espesor relativo &) e

Ohtro pardametro geométrico importante s el dngulo de atague, i,
definido roma aquel que forma la direceién del veetor velocidad de 1
eorriente no perturbade, u., v la cuerda del perfil, ver figura 4.16.

{a) ()

Figura 4.17. Lineas de corriente v disteibocian de presidn slrododors de
un porfil simétrico. (a) dngulo de ataque, o = 09, (b) dngulo de ataogue,
= 5 (von Dyke {18823

Si s orienta ¢l perfil con respecto a la corriente, de modo que ¢l
angulo de ataque no sea nulo, o # 07, la distribucidn de presion ya no es
ﬁmé’rt.l‘im. dando lugar a una fuerza resultante, f,, m#ds un momento de
arigen aerodinimico, m,, tal come se esquematiza en la figura 4.16. La
fuerza puede expresarse como una componente de sustentsciin, [, en la
direccitn perpendicular a wye v una de resistencia, d, en la direccidn de
s Si €l perfil tiene curvatura {es decir que no es simdétrico) presenta una
distribucidén de presidn asimétrica aungue sea o = 0°, ¥ por tanto genera
cargas arrodindmicas no nilas a este dngulo de ataque, (I #0,d # 0y
m = 0).

Para analizar la distribucién de presion sobre el petfil e habitual
prosentarla en grificoa de o, = f(x/c), similares a los estudiados para
el cilindro. En la figura 4.18 se muestra comno cjemple las curvas de
oy = f(x/c) para un perfil con curvatura y un espesor relativo del 18 ¥
En esta figura se presentan las curvas correspondientes al intradas, o,
¥ al extradis, cupe.

Tante las fuerzas como el momento dependen, entre ofros factores,
del Angulo de ataque. Sin embargn en todes los perfiles aprodindmicos
existe un punto en partienlar que, si se toma comao centro de momentos,
s verilica que ol valor del momento es aproximadamente constante con
el dngulo de atagque. Dicho punto se denominag centro aerodindmics, el

Fignra 4.16: Fuerass ¥ moments de orlgen ascodinimico sobre un perfil.

4.5. Origen de las cargas aerodindmicas sobre
perfiles

De igual modo que sucede en un cilindro, coando se somete un
perfil serodindmico a una corriente de un Huido, este obliga al aire a
desviarse trazando lineas de corriente como las que se ohservan en la
figura 4.17, en Ia que se muestro un perfil simétrico (sin curvaiura)
imerse en una corrlente uniforme.

Lz bineas de corriente y lu distribueidn de presion que se muestran
en la figura 4.17(a) corresponden al perfil siméurico con un dngulo de
ataque nulo, a = 07, Estas presentan un patron simetrico con respecto
& la cuerda, de donde se deduce que la distribucion de presidn tambidn
es simétrica; de forma que al ser integrada da como resultado nna fuerza
de sustentacion nula. En un flujoe real la resistencia aerodindmics no es
nula porgue existe una distribucidn de esfuerzo viscoso en la superficie
del perfil debido a la viscosidad del fluido,
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Figura 4.18. Distribuckmes. de cocliorente de presion o ko lonrgo de la
gerdn de un perfil con curvatuca ¥ espesor relative del 18%, para
diferentas Angulos de atagque, oo Medldas tomadas en el [DR/TTPM
[vor Mespguer & Sane (2000}, Les simbolos negees indican walores
medides en s boroas de presidn del edradde, o5, ¥ lod blanece en
ol intracdis, Cpf-
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amento con respecto a oese punto se denota como mi, v oen ls gran
avaria de los perfiles en un Hujo subsinico estd moy cercano o cfd.
Ay demds, en el casa de los perfiles simétricos se verifien que mg, = 0 para
ndo valor del d@ngulo de ataque (siempre que el perfil no haya entrado
pé{didﬁ, vor seccion 4.10).

Es importante destacar que el estudio sobre perfiles se refiere a
sz bidimensionales, es deeir que todas las variables fuidas (w, p, &
gv.) varfan solo en el plane x — 2, mientras que a lo largo de y todo
ermanece constante. Para el flujo es comno si el perfil fuese un aln de
-IZ-," infinita, es decir sin extremos, Las medidas de presion coma las
oresentadas en la Agura 4.18 v las medidas de fuerza que se presentan
e las proximas secciones, en general se obtienen en tinel aerodinimico
eolocanda un modelo del perfil entre dos paredes laterales que impiden
ol fiujo en la direceion g, tal eomo se esgquematiza en la figura 4.19. Esto
jmglica que las cargas sobre el perfil (fuersas ¥ momentos) estan dacdas
por unidad de longitud, es decir que si se utiliza el sisterna internacional,
s unidides de las fuersas aerodindmicas sobre un perfil son [N/m] y los
“momentos [N]. En contraste, las alas de los aviones tienen una longitud
o envergadura determinada y, como consecuencia, el Hujo en las alas
o5 tridimensional ¥ mas complejo. La astodinamica de las alas, que se
“ahorda en el capitulo siguiente, se estudia s partir de la aerodininica tles
Noe perfiles,

Se ha descrito el mecanismo fisico por el cual se generan las
cargas aerodinamicas {fuerzas y momentos) sobre un cuerpo como un
ilindro o un perfil. Esto no es saficiente ya que, como se ha mencionado,
imo de los ohjetivos prinelpales de la aerodindmica es predocir estas
cargas, Para ello o8 necesario conocer las distribuciones de presion y de
esfuerzo viscoso sobre la superficie del perfil mediante métodos analiticos,
numéticos ¥ /o experimentales, para luego poder integrarlas. Ya se ha
mencionado que esto poede ser muy complicado, especialmente si se
trata de configuraciones complejas como puede ser la de un avidn. Cormao
‘método alternativo se pueden buscar funciones que relacionen las cargas
‘serodinfmicas con las variables globales que afectan al fendmeno fisieo.
Intuitiviuneue se puede entender que las magnitudes {,.d ¥ m no salo
dependen del dngulo de ataque, sino también de las condiciones del
MHuido, la forma v el tamafio del perfil, la altitud, ete, En general, puede
deoirse que Iz cargas dependen de variables fisicas que conciernen al
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o deberia hacer el mismo procecdimiento con cada una de las otras cinco
.hles resultando en una gran cantidad de combinaciones (json mis
w« 1017 ensayos!). Afortunadamente existe un método, el anslisis
wepsional, que permite reducir el nimers de vartables que intervienen
"hI descripeidn de un fendmeno fisico, identificando cuales de ollas son
adependientis.

5. Coeficientes acrodinimicos

E] andlisis dimensional juega un papel central en la mecinica de
dos v la serodindmica ya que permite deseribiv un fendmeno fisico
ehitrario mediante un nimero reducido de vagiables, En el apendice O
s describe un sencillo ejemplo con el gue se presende infroducir al lector
¢n ¢l andlisis dimensional, En cualquier caso, los fundamentos del analisis
fimensional escapan el aleance de este libro por Io que el lector interesado

B dlchos ede ltar White { 2006 eTEE bala
Figura 419, Esquemna de un perfil indalado en on tined sorodindmico v :,'I : J oicarsmesiog g s el JoQ LAk
LR

definicidin de sistema de sooederia s,

fuido {densidad, g, viscosidad dindmica, fi.., velocidad del sonido Byl hleﬁéﬁit::ﬂf; {:ﬂaﬁlﬂ: iﬁﬂiﬁéﬁﬂﬁ? Eﬂjﬁ.&;ﬁ: :!:;'f:
ete. ) y al enerpo gue se desplaga o través del mismo (tamaiio del objeta, : ervienen en |a descripeion del fendmeno fisico. En lugar de las fuerzas,
cuantificaco con una superficie, 5, o una cuerda, e, forma del coerpa, | }, d, v el momento, m, se definen los coeficientes adimensionales de
velocidad relativa entre el tuido v el enerpo, t., dngulo de atague, slistertacidn, o, resistencia, cg, ¥ de momento con respecto al centro
a, ete.). Para un perfil dado las cargas de origen aerodindmice pueden 'i'i ,jmmm omsoms Qe dependen sélo del Angulo de atague, o, y de dos

® : 3 : b
expresarse como funciones de las variables sefialadas, es decir parimetros adimensionales, ol nimero de Reyoolds, Re y el niimero de

Mach, M.

b=l '[Pum ey gy U«:l:lr”] 1 E'LEJ
8 = (g, Py By €y Bhsy 1) (4.9) 11_J = fi{o, Re, M), (4.11)
Mg =Ty {.Iﬁ'mr.lu-um gy Ly uucr”] - {4-1“] i jpﬂx
s I O :IJ{LE:RE:I"[W]- (4.12)
De esta forma, y en esta aproximacion, las cargas aerodindmicss g PollnC
dependen de seis variables. Un método para determinar estas relaciones Bl = % = fir (0, R, Moo ). (4.13)
entre cargas ¥ variables podria ser mediante muchos ensayos en un tinel L

acrodindmico, variando g, fi, G, € tia ¥ o de forma independiente.

Sin embargo, este procedimiento es muy arduo, eomplejo ¥ eostoso |:|-|:|r
Tt camtidad de combinaciones gue se producen por el hecho de tener sei

variables independientes. Por ejemplo, si se deseara saber como influye
la densidad en la sustentacion se deberfan hacer, al menos, 10 ensayos
con densidades diferentes dejando fijas el resto de las variables. Luege,

Este resultado obtenido de aplicar el andlisis dimensional a las
Bctiaciones (4. 1]} n [4.13) es de suma impﬂrtalmia en aerodinamica
‘aplicada, Fn primer Ingar, se han reducido de seis a tres las variables
HHE definen la magnitud de las foerzas y momento, que abora
tstén expresadas de forma adimensional, Para determinar de forma






Es decir, que por la sceleracion que experimenta el flajo alrededor dgag el

cuerpo, fn ciertas reglones se supera la velocidad del sonido, tal ecomg DE<M <1

s¢ eaquematiza en las fignras 4,20(b) ¥ 4.20{c). Si el niimero de Magh T e — ===

de vielo es ligeramente inferior & uno aparecen ondas de choque ay ": e ., M=1
amhos lados del perfil, Detras de las ondas de choque el Hujo vucly {=) (b)

a ser subsdnico, Si ol Mach de vuelo es un poeo mayor que ung se fory '
una onda de chogue desprendida por delante del borde de atague ¥ "'::.' it

sistema complejo de ondas de chogue en el borde de salida, dando Jogar -'f M_ < LZ _ M > 14
A iiha ::unﬁ_ﬂﬁh‘m‘iﬁn del 'I':Iu.ju oo la que mnestra la Egun-l. 4.?l]{{:]-_ i - =
suele definir el régimen transinice cnando €l mimero de Mach de vuelg

estd dontro del rango 0.8 < M, < 1.2,
(e} {d)

Figura 4.20. Configuracion del Aujo alradedor de un perfil parca distintos
valores del ndmers de Mach de voelo, My, (a] Perfil subsbnico an
résimmen eubsdnico. (b) Perhil subsdnico en régimen transonico. (e) Prerfil
enhstnico en régimen supersinico, (d) Pecfil supersénico. en pégimen
e rE i

El régimen supersonico se caracteriza porque el Hujo es supersé-
nico en todos bos puntes alrededor del enerpo. Aparecen ondas de choque
fuertes que generan discontinuidades en las propiedades del Aujo v ondas.
de expansion. Este réglmen puede asociarse con M, = 1.2,

El régimen hipersimico. aparece cuando las velocidades de vuels
semn muy elevadas; aproximadamenie cuando My, = 5. También el Hujoes
supersimico en todo el flujo, pero las ondas de chogue son muoy intensas.
3i el mimero de Mach es muy alto la inclinacion de las ondas de chogque
anmenta de forma que pueden quedar mny cerca de ln superficie ¢
interactuar con la copa Hmite. También la temperaturas son elevadas o
gue puede producir reacciones gquimicas en el aire alrededor del coerpo.

con informaciin sobre las carseteristicas aerodindmicas de petfiles con
ﬂil';:m]:l.t.c!a peometrias y para diversos rangos de Angulo: de ataque,
aimeres de Reynolds y nimeros de Mach. Uno de los més utilizados
on acrondutica es el de la National Advisory Committee for Aeronautics
(NACA) de EE.UU., una institucitn que luego fue integrada en la NASA.
El catilogo de la NACA estd compuesto por varins series de perfiles
que: se identifican con un eddigo nmmérico que define sus caracteristicas
geométricas. En el texto clisico de Abbott & wvon Doemhoff (1959)
ol lector interesado pusde encontrar una descripeion detallada de la
nomenclatura que define los perfiless NACA y una gran cantidad de curvas
caracteristicas de perfiles.

Por muy diferente que sea la grometria de los perfiles, su
comportamiento serodindmico presenta ciertas caracteristicns comunes &
todos ellos, A continuacitn se presentan las curvas de variacion tipicas de
los coeficientes ¢, g ¥ G, en funcién del dngulo de atagque, o, y ol nimero
ile Reynolds, Re en coudiciones de régimen subsonico incompresible, os
decir que el nimero de Mach es My, < 0.3 (ver apartado 3.8.2), v se
destacan sus caracteristicas mias relevantes.

Clomo cads unos de estos regimenes de vaelo tienen caracteristicns:
particulares que definen el comportamiento de las cangas H.nr-ud.irlé.minu.u,_-_
el estudio de edmo varian los coeficientes aerodiniamicos de los perfiles se
realiza por separado. En las seociones siguientes se analizan los regimencs
subsonico incompresible, subsonico compresible ¥ supersinico, y también
se presentan alpunas nociones relativas al régimen transtnico. Debido a
au complejidad, o] régimen hipersonico queda fuers del alcance de este
texto pero el lector interesado puede consultar el capitulo 11 de Anderson
{25,

4.8, Curvas caracteristicas de pertfiles

Desde los comienzos de la asrondutica se ha realizado un esfuerzo
econstante en el desarrollo, optimizacion ¥y caracterizacion de pﬂrﬁlﬁ'
arrodinamicos. Actualmente existe una gran cantidad de casdlogos
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B el cochiciente de sustentaciin empieza & disminair, A esta parte de
s curva 8¢ la denomina zene de entrada en pérdida v esth asociada al
gprendimiento de la capa limite en el extrados del perfil. Cuando an

4.8.1. Curva de sustentacidn

La varfacicn tipica del coeficiente de sustentacion con el anguly
de atagque de los perfiles acrodindmicos es enmo s muestra en la fgurg
4.21, en la que se puedon destacar las sipnientes caraeteristicns comunes
a todos los perfiles: e] coeficiente de sustentacion, o, aumenta con e
angulo de atagque de forma aproximadamente lineal, El rango de variacion
lineal suele estar entre £8% v £12° y estd caracdterizado por el valor
de la pendiente de la curva en ese rango,. La pendiente de la curva de
sustentacion de un perfil sucle denotarse como ey, = deg/de v los valores
tipicos de ¢y, suelen estar entre 5.7 1/rad v 6.2 1/rad. En la zons lines)
de la curva de sustentacion se exXpresa como & = Cud + o,

nerdida (ver secclon 4.10). El Angulo de ataque para €] que aparece el
eochciente de sustentacion maximo también recibe el nombre de dngulo
e entrada en pérdida y se denota comao a,.

Cuando aumenta el mimero de Reynolds, ver figura 4.21(b), el
glor de la pendiente, o, v el o, practicamente no se modifican, pero
auele anmentar el valor del O max ¥ el wvalor del ﬁl:lg‘ulu de entrada en
pérdida. Este comportamiento requicre una explicacion mds detallada

g puede encontrarse en la seccion 4.10.
S o [ k

- ,_:““\
™

" 4.8.2. Polar

La segunda curva que caracteriza el comportamiento del perfil es
Ja que expresa la variacion del coeficiente de resistencia con el coeficiente
de sustentackon, oy = fg), conocida como eurva polar del perfil. En
I Agura 4.22 se representan las curves polares tipicas de un perfil con

— Rp = 3"

T

-—=Re = Gix10*
7 — B = D3 curvatura, eo las que se pueden destacar las siguientes caracteristicas:
e os valores de ¢y son siempre positivos, en consonancia con el sentido

e s resistencin, ya que siempre coineide con el de 1o corriente; existe
Jun coeficiente de resistencia minimo, e we, cuve valor suele estar entre
0004 ¥ 0.010. Bl ey pyn tiene logar para coeficientes de sustentacion entre
My 0.3, gue comesponden s dngulos de atague entre 09 y 4%,

La polar de un perfil se puede aproximar rmzonablemente bien a
‘una pardbola, o = g+ k(e — o )7 = o+ j o+ ko) obviamente
“si el perfil es simétrico, la curva es simétrica con respecto al eje vertical,
Jes decir que o, = 0. Cuando el perfil entra en pérdida el ¢ sumenta
fuertemente ¥ la polar deja de parecerse a una paribola,

\——/{t‘u
(b}
Figura 4.21. Curva tipica de coeficlente de sustentacita. (1) Caracteris-

ticas de Ta curva o = f{a). (b) Modificaciin de la corve con @ nianero
e Heynolda

Si el perfil es simétrico, cnando « = P, la distribucidn de presion
es simdtrica con respeeto & la cuerda, la sustentacion resultante es cero ¥,
por lo tanto, el coeficiente de sustentacion es )(0) = e = 0, o3 decir que
la curva pasa por ¢l origen de coordenadas. 5i el perfil tiene curvatura, e
decir que no es simétrico, se verifica que ey # 0 (la curva no pasa por el
arigen de coordenadas). El dngulo de ataque para el endl la sustentacion
o5 mula se designa como op_p.

| Cuando aumenta el nimero de Reynolds las ramas de la polar
tienden & presentar menos convexidad, resultando un oy ligeramente
Jthr para ¢l mismo o (o dngulo de nr.aqup:l Para una explicacidn mas

Después de s zona lineal el o sigue creciendo mis lentamente 1|3Elnl|uda ds esbe sampartamiento conatliese. la scenidn 4,10

hasta legar a un valor misimo o 0 g0, gque puede aleanzar valores entre
1.0 v 1.6 aproximadamente. El eocheiente do snstentacion maximo sueke
aparecer ¢n el rango 107 < a, < 15° Para dngulos de ataque mayores al
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—Re=3x10"

o= e = HE 107

— Re = Bx 1
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i

Figura 4.2%, Curva pelar tipica de pedfiles acrodinimicos.

4.8.3. Coeficiente de momentos

La tercera cirva que caracteriza el comportamiento u{-'-mdhmﬁua
de los perfiles es la del coeficiente de momento. Suelen encontrarse e
la bibliografia dos tipos de curvas, unas correspondientes a la varlacion
del coeficiente de momento tomado con respectoe al coarto de la cuerdai:;
Enepas € funcion del angulo de atagque y otras donde se representa la
variacion del coeficiente de momento tomado con respecto al centro
acrodindmiceg, cp m, e funcion del coeficiente de sustentacion. Como o
vl caso de la polar, puede crozarse la informacidin de s curva o = fla]
para siher o gqué dngilo de atague corresponde cada o, .. Como ejemplo,
en las figuras 4.23 y 4.24 se presentan las curvas caracteristicas del perfil
NACA 4415 en las gue se observan las curvas correspondientes a cpen
¥ Covar

Todos los perfiles serodindmicos preseptan coeficiente de mo-
mentos negatives, tanto sl se toma en of4 como sl s¢ toma en ¢
centro aerodindmico, lo gue implica que el momento (o el coeficients
de momenta) tiende a girar el perfil en sentido antihoraro, es decir que
tiende n disminuir el dngulo de atague, figora 4,16, Cuando an perfil o ulr
avidn gira disminuyendo el Angulo de atague, se dice que estd picando;
por el contrario, cuando aumenta el dangulo de ataque, se dice que realiza
un movimiento de encabritado.

Curvas caracterfaticas de perfiles
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Flgnra 423, Varlaciin de los coebeientes de sustentaciin, e, v de
manwents eon respsecEn a efd, 4::5{.1, on funcidn del dngula de atague,

a, del perfil NACA 4415 (adapt

de Abbott & von Doenbodf [1959)),
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Flgura 4.24. Polar ¥ variaciin del cocficiente de momentos con respocts
al centro asodindmicg, g, e, o0 funcitn del cocficiente de sustentacion,
ey, del perfil NACA 4415 (adaptadn de Abbott & von Doenhoff (1659) ),

ya Curvia caracteristioes de perfiles 1.33

{70 em de cuerdn v 2.55m de superficie. Durante Jas pruchas
| wiimero de Mach en ls cdmara de ensayos era My = 0.2 y las

' 1:__ a lag mediciones erth.rlaH cuando o Angulo de ataque del pF:I‘ﬁ]
o cert la fucrsn de sustentacion es nula y la resistencis es 33.6 N,
e eul:nh‘i gque cusndo el dnpule de atagque es o = B, la susteniaeion
yale 5380 N y la resistencia 60.6 N, Ademis, se ha determinado que
‘el rango lineal de la curva de sustentaciin esid entre +12°. Se pide: (1)
sahicndo que la viscosidad dinamica del aire para una altitud de 600 m e
aproximadamente 1.7 x 107°N s/m” determinar ¢l wimero de Reyolds
del perfil, {2} la expresion de Ja curva de sustentacion del perfil en el
jntervalo lineal v (3) la expresion de la polar del perfil. Ademés, = se
define la eficiencia aerodindmics, £, de un perfil como: F = 1fd = &/ea,
(4) trazar lo curva de E{o) para el rango lineal y {5) determinar el valor
de la eficiencia midxima, By, ¢l coeficiente de resistencia para eficiencia
AXTMA, O o, ¢l coeficiente de sustentacion para eficlencla méixima, o .
v el anpulo de ataque para eficiencia micima, o,.

Solucidn

(1) De las relaciones de la atmdsfers estindar obtenidas en el capitulo
2 se abtienen los valores de las variables fluidas a 600 m de altitud:
p=116kg/m®, T = 24K y a = /FHT = 337.9m/s, Con estos datos
s posible calcular 1a velocidad en la cimars de ensavos del tinel, wy, =
Mot = 67.6 m/s. Finalmente, o mimero de Reynolds es

Re = 22" _ 781 s 10",
o

(2) En primer lugar se deben determinar los coeficientes de sustentacion
con la expresion (4.11). A partic de las medidas de fuerza se determina
la sustentaciin por unidad de longitud como el valor de la fuerza medida
divida por la longitud del modelo, b= 5/c = L.bm. La sustentacion por
unidad de longitud correspondiente a o = §* es il {a = §°) = 3586.7N/m
¥ el coeficiente de sustentacidin resulta
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10—
donde g = lpou’, ea la presidn dindmica en la cimarn de ensgype
Conno ¢l perfil es simétrico s curva de sustentacion pasa por el origen de A [y E -
coordenadas. Esto quiere decir que g {U"‘] ={), y por tanto cp = . [ 17 -1.2 0.014 -B68 -
expresion de esta recta tiene la forma: o = e El valor de la pendients 10 <10 011 =899 E
ey 3¢ calenla a partir de los dos puntos conocidos de la recta, ' 0
i p 000 0
(080 — D) 1807 | L 50
WS =579,
(8° —0°) arrad ral 10 L0 0011 B9.9
12 12 0014 BS6.8

Finalmente, ln expresion de la curva de sustentaciin del perfl]l en of
intervalo lineal es E

= B.730, £ Para encontrar |a eficiencia gerodindmica maxima se debe derivar o

ir a vero la funcién de B, para lo cual es necesario disponer de wna
expresicn que s pueda derivar. Se reemplaza la expresion general de la
nalar on 1o definicidn de la eficiencia,

o o
= e tatjoa+kef
Asi expresada, la eficiencia aerodindmica soln depende de o el resto son
s comstantes de la polar, por lo gue es posible derivar esta expresion
won respecto & o, obtenitndose

dE _ _ tw—kq
dey  (ew+jo+kel)

(3} Comno en el punte anterior, en primer lugar es necesardo hallap
las Fuerzas de resistencia por unidad de longitud para determinar Jog
cocheientes de resistencia corvespondientes, resultando que cp (g = )] =
0.003 y o4 (o = 0.8) = 0.009. Sabiendo que ls polar puede aproximarse &
una paribola, de forma general puede eseribirse como ¢y = e o +k q’_;
donde los coeficientes de la pardbola (e, 7 v &) son las incdgnitas que
deben hallurse. Como el perfil es simétrico, la pardbola es simétrica con
respecto al eje vertical v por lo tanto §j = 0. Para encontrar los otros
cocficientes se genera un sistema de dos ecuaciones con dos inedgnitas,
reemplazando los dos valores conocidos de la curva en s expresion de la

parabola:
0.005 = g+ k0 ando a cero se obtiene que o4 — }.:r-;E =1, de donde se deduee que
{u.m& = om+ k082 P ‘% (4.17)

Resolviendo el sistema para o v £ se encnentra la expresion de 1a polar

El Clap €5 el eoeficiente de sustentaciin que corresponde a la eBoiencia
del perfil,

méxima del perfil, es decir que cuando el perfil vuela a ese o 08 que estd
yolando s ls maxima eficiencia, Reemplazando los datos de este problema
= obtiene que ¢ = 0.90 y con este valor en la polar se obtiene el
“eoeficiente de resistencia correspondiente a la eficiencia méxima, cg g =
e = 0010, Por tiltimo, para que el perfil proporcione la eflclencia
méxima debe volar & un dngulo de atague

e = 22 = (.158 rad = 9.

ca = 0.003 + 0.0063c]

(4] Para trazar el grifico se completa la tabla de valores del siguiente
mardo: en primer lugar se caleolan los valores de o correspondientes al
rangoe lineal; con ellos se caleulan los valores de £ utilizando la expresion
de la polar, por altimo se caleuls F come el cociente o /e
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Reeolviendo ¢l sistema se obtiene que ol intervalo lineal de la curva de

(7T) De la curvas del perfil se obtienen los coeficientes o {2°) = 0.2 v
wiEkentacion puede oxXpresarse como

ea (0.2) = 0.0052, Las fuersas por unidad de longitud en esta condicidg
de voelo son & = 5.0%a 4 042

P .lz.pwugﬁn & = 1390 N fm,

if =%pﬁuﬁﬁcm = 33 N/m.

(2) De las ligura 423 se obtiene gue el coeficiente de sustentacion maximo
gs o = 1-63 ¥ el Angulo de ataque correspondiente es o, = 15° =

(3] En este caso el perfil no es simétrico, por tanto la polar no es simétrica
on respecto al eje vertical. La pardhola con que se puede aproximar la
polar tiena la forma general ey = rg+7 o+ kef, donde los coeficientes de
pm-&.tmta [{.'m.,_j' ¥ &) son las inedgnitas que deben calcularse. De forma
“similar a lo realizado en el ejemplo 4.1, para encontrar los coeficientes se
penera un sistems de ecuaciones o partir de tres valores obtenidos de la
“polar, figura 4.24, por ejemplo:

Ejemplo 4.2
Se desea conocer las caracteristicas del perfil aerodindamico NACA 4415
para He = 9.0 % 10%; cuyas eurvas se presentan en las figuras 4,28 ¢
4.24. Se pide: (1) la expresion de la corva de sustentacion del perfil an
ol intervalo lineal, (2) el coeficiente de sustentscion mAsimo, ¢ o, :,r-al

angule de stagque correspondiente, (3) la expresion de la polar del perfl, —U{.:IHJ! D.E;tlgﬂﬁ
(4) el dngulo de atague v el cocficiente de sustentacion correspondientes .27 (0063
al €4 min, (5) el angulo de atague, el coeficiente de sustentacion vy 4 1.95  O.0708

de resistencia correspondientes a la eficiencia aerodindmics maxima l:te]
perfil y (6) los valores de las fueress acrodindmicas por unidad de longitud
gue produciria un medelo de este perfil de cuerds, ¢ = 1L.Tm, al ser
ensayado en un tinel aerodindmice con un angulo de stagque o = 1Y
y cordente Incidente cuyo mimero de Mach es M., = 0.23. Considerar
condiciones ISA a 700 m.

Con estos valores se obtiene el siguiente sistema de ccunciones,

00086 = oy — 0647 + 0.647K,
0.0063 = ey + 0.225 + 0.22%F,
0.0103 = em + 1.255 + 1.25%k,

e donde finalmente s obtiene la expresion de la polar,
€4 = 0.0064 — 0.0012¢; + 0.0035c;.

Solucion |
(1) Como el perfil no es simétrico el mtervalo lineal de la curva de
sustentacion tiene la forma o = ¢.o + cn. Para determinar o, v cp #
leen dog valores cualguiora de la zona lineal de ln curva, por ejemplo

e |~6) = ~D2 y (6") = 1.4 Se reemplazan cstos valores en I __ Para ERCOTLrar el ¢4 in 82 deriva Ia expresion de la polar con respecto
expresion de la recta para formar un sistema de dos ecuaciones con des 86 y se ignala a cero
incognitas, 2 df =i+ 2kg=0
=02 _E';n-( Sﬂ)'f-fﬁ.. b i
1 tie donde se obtiene que
104 = Eﬂ)+qu L = HiT

P =~ g%




134 Acrodinimics de perfifa L Cpeficiente de snstentacidn a partir ded cosficlente de presidn 130

emnstracion ¢s importante recordar gue e ima forma adimensional y

mplificada de la eeuacidn (4.1). El lector interesado puede encontrar en
som (1991) la demcstracion completa de la conacidn (4.18).

Reemplazando este resultado en la polar se halla el cg i,

3

{'m"=t:d:|—i—k'=ﬂ.m|33.

El dngulo de atagque correspondiente 88 fag min = —0L041 rad = =247,

{5] Reemplazando los valores de ¢ v & correspondientes a la polyy
del NACA 4410 en la expresion (4.17) se obtiene el coeficiente da
sustentacion que cormesponde a la maxima eficiencia, a8 decir,

Clopt =14 LE] = 1.6

Reemplazando este valor en la expresion obtenida de la polar se obtiens
el Cau = LO11. Para que el perfil proporcione estos valores de e, v
titupt debe volar a un dngulo de atague o, = 00158 rad = 0.1°,

{6} De la curvas del perfil se obtienen los coeficientes correspondientes
L= 17 q{]“‘} = (L.K2 ¥ og {n_ﬁi} = [L.0O064. Por tanti, las fuereas ]JD:"
unicad de longitnd resultan ser:

S L

Eiemplo 4.3

¥n un ensayo en tinel serodindmico se ha medido la distribucion de
wpsones sobre un perfil simdtrico orientado con respecto 8 la cortiente un
teulo de ataque, e = 6.5% Las distribuciones de coeficiente de presion
o el extradis e intradds pueden aproximarse con las signientes funciooes:

10/, 0<a<elb,
e fz) = -2(9/6—4xfc), ¢/b<z<2f5,
-2{1—=/e) /3, /5=y,

1 —5zfe, 0< 2 <ef5,
e (%) = {n, efi<x<e

Considerando condiciones 1SA para z = 600m, se pide: (1) Trazar la
eurva —cp (2/e). (2) Caleular el coeficiente de sustentacion del perfil y
{3 In pendiente de la curva de ¢ (e). (4) Caleular el valor de Ja fuerza de
sustentacidin del perfil, sabiendo gue la velocidad en la camara de ensayos
de tiinel o8, = Sm/s.

! =%,ﬂmﬂgﬂcm = J067.5 N /m,

1 3
i =§ﬂmﬂ":ﬂf:f-'d = 3 N/m.

Solucién
(1) En la signiente figura s muestra la variacion del coeficiente de presidn

4.9, Coeficiente de sustentacion a partir del
en funcion de la cuerda del perfil,

coeficiente de presion

oi se conece la distribuciom de presion y la de esfoerzo viscoso
sobre el perhil, integrandolas a Io largo de su superficie se pueden caleular
las eargas aerodindmicas, ver ecnaciones (4.1) y (4.2). 8i se dispone de.
la distribucion de coeficiente de presiom {que es Ja presion expresada
de forma adimensional] del perfil, se puede ecaleular el coeficiente de
sustentacion (que es la foerza de sustentacion adimensional) mediante

la expresion

"‘%f (o — Cpe) d, (4.18).

donde 5y v . son la distribucion de coeficiente de presion en el intradis
y extradds respeetivamente. Aungue se presente la ecuacion (4.18] sin
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. psta variacion de ;nesi:ftn a lo largo de la cuerda corresponde
un EdeenTr adverso de presidn. A medida que aumenta el angulo
_ﬂﬂqup también aumenta la intensidad del pies de sueeidn cerca
J| borde de atague, haciendo qu':-:l el gradiente adverso posterior sea
=:-=~._ gensado (ver figura 418, o = B ¥ a = 107). Esta tendencia
=i..-; ma hasta que a un clerto dngulo de atague el gradiente adverso
al, que la capa limite no puede mantenerse adherida v se desprende,
penienilose una drastica madificacidn de la distribucion de presiones,
se muestra en la figura 4.25. Como consecuencia se produce una
hle reduceian de la sustentacion del perfil y un fuerte incremento de

weletencia acrodindmica.

(2} 5i s eongidera que £ = Im la sceuacicn (4.18) puede escribirse o 0

c:=f| (e (2} — e (2] } i,
e.—f (- 5zj+1ﬂz]d:+j (--—#:r)d.;r+

i 2 =
+j; 3{1 - #}dix = 0.66.

{3} Como el perfil es simétrico pasa por el origen de coordenadas, Fs sy
quiere decir gue ¢ (0°) = 0, ¥ por lo tanto gy = 0. La expresion de esty
recta tiene la forma: ¢ = g0 El valor de la pendiente, o, se caleuls g "
partir de log dos puntes eonocidos de la reeta:
0.66 -0 180" 1

P S, = BRE—,
& (65° —P)wrad rod

{4} Para hallar la fuerza es necesario conocer la densidad correspondionte:
segiin ISA p(600m) = 1.16ke/m®, por tanto

1
I == .l.:.uugnr:q = 05T N/m.

ﬁi’

Figura 4.25. Distriburitn de presian sohree un perfil con la capa limite
adherida (linea pontinua) v desprendida (linen de trazos). En el ssquema
g0 han dilbmjedo & escala las foersas de sustentacion vy resisbencia #n
ambhos cascs, Las longitudes de los vectores se han toamado proporcionales
af valor de s presion menos wna presiin de referencia que e an valor
ligeramente inferior al valor de la minima preskin en ¢ perfil,

4.10. Entrada en pérdida de perfiles

Como se observa en las curvas caracterfstions de los perfiles, o
un cierto dAngulo de atague s sustentacion que proporciona el perfil
empiega a disminuir v la resistencia anmenta Este fmémeno se denomina
entrada en pérdida del perfil v estd relacionadoe con ol desprendimiente
de la capa limite en el extradds del perfil. Para entender ¢l mecanisme
the la emirada en pérdida conviene tener en coenta la distribucidn de
cocficiente de presion sobre el perfil. Por ejemplo, en las grificas de la
figura 4.18 se observa que, para dngulos de atague positivos, el coeficiente
de presion en el extradds es negativo (succiin) v que después de aleanzar
un valor minimo cerca del borde de atague, ol coeficiente de presion v
aumentando a lo largo de la cuerda, hasta que en el borde de salids:
alcanza un valor cercano a cero. Desde el punto de vista de la caps

_ En la fipura 4.26{n) se muestra la disiribucién de coeficiente de
presicn sobre el extradis del mismeo perfil con la eapa limite desprendida
{linea continua) v adherica (linea de trazos), En la figura 4.26(b) s
mestran las lineas de corriente alrededor de un perfil cuando estia en
pérdida. Obsérvese que, pora ¢l dngulo de atague considerado, la capa
limite se ha desprendido en un punto muy cercano al borde de atague,
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Amgulos de ataque mayores, aumentando el valor del 6 g (ver figuras
(91 y 4.23). Cuanto mayor es el nimero de Revoolds mayor es la zona del
tradds donde la capa limite es turbulenta, ¥ por tanto esta en mejores
iviones de soportar el gradiente advemso de presidn sin desprenderse.

penerando una estela muy ancha y la consecuente sona de baja presidg
sobre el extradds del perfil. Esta nueva disgtribucion de presién aumeneg
fuertemente la resistencia de forma del perfil y reduce la sustentacisy
fue EENeTa,

También se observa que, al aumentar el niimero de Reynolds las

ER ' ' ' | ag de la polar tienden a shbrirse, resultando un ey menor para el
migmo ¢ Bsto idltimo es debido a que, si la capa lmite no se desprende,
750 Ja resistencia de forma es menor.,

~== Caps limite adherida '
—— Capa limite desprendida 1

i.ll. Perfiles laminares

Del mismo modo que en el cilindro en régimen subsonico
< 0.3), la viscosidad del fluide produes dos fuentes de resistencia
aerodindmica: la resistencia de friccidn, dy, debida al esfuerzo viscoso en
b superficie del perfil ¥ la resistencia de presion o de forma, d, debida
&l desprendimiento de la capa limite. La resistencia total sobre el perfil
e d= ri; + fip
En el caso de log eiierpos romos como el cilindro se eumple que
dy, 2 dy; por lo que en este tipo de cuerpos conviene gue la capa limite sea
turbulenta con el ohjeto de retrasar su desprendimiento y asi disminnir

' ek Sj o= la resistencia total. Por otro lado, en ol case de euerpos fuselados, como
N perfiles o aviones, la mayor parte de la resistencia es de friccidn; es decir
(a) (b * que para disminuir la resistencia total es deseable que la capa limite sea

' laminar. Con este objetive se han disefiade un tipo de perfiles como ¢l gue
' ee muestra & la derecha de I figurs 4.27 denominados perfiles laminares,
' Bn esta figura se comparan dos perfiles simétricos con un espesor miximo
relativo del 12%, el de la izquierda es un perfil coovencionsl v el de
N derecha uno laminar. En términos generales se puede afirmar que el
poeficiente de presidn minimo, e, sobre el extradds de un pertil se
- eneuentra cercano al punto donde el egpesor es mARima, -

Fipnra 436, (&) Distritwsion del eoeficiente de presion sobra el extradas
de un pecfil con o cap limite adherida (Hoe de tragos) v desprendida
(i continia) ¥ (b)) neas de cordente del fujo alrededor de un perfil
an peiredlica,

Como se comenta en el apartado 4.3.4, en términos generales
puede afirmarse que el hecho de que la capa limite se desprends v el
punte donde esto suceds, depende de la energin cinética que contenga.
Cuanto mayor es la energia cinétics que contiene la capa limite, menog
susceptible es de desprenderse. Por otro lado, es sabido que coanto mayor
e ] mimero de Heynolds, antes se prodoce 1o transicion de 1o capa, limite
laminar a turbulenta, siendo esta fltima la que mayor energia cinétics
contiene. Esto explica porqué en I curva e = o) de los perfiles para
los mimeroa de Reynolds mas grandes, la entrada en pérdida se produoce

Los perfiles convencionales tiemen el espesor maximo eerca del
' borde de ataque, mientras que los perfiles lnminares estd mas cerea de
la mitad de la cuerda, por lo tanto, en el primero el punto de minima
presion sobre ¢l extrados se produce cerca del borde de atague, mientras
que en los laminares estd mas retrasado. De este modo, en los perfiles
laminares, ol gradiente de presion adverso actia sobre una zona més
earta, cercana al borde de salida, lo que facilita que la capa limite se
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podle el rango de interés de dngunlos de ataque, nimeres de Reynolds y
nenos de Mach. Se hi deserita edmo afectan las dos primeras variahles
_5. oz coeficientes de los perfiles asrodindmicos considerando que el flujo
-'| oo s lEonico © |u1::|n:111:.t:|'||.1ﬁ||'..1Jv:'.11 es decir que M, < 0.3,

Para describir el comportamiento aerodindmico de un perfil
andu ostd sometido a une corriente subsdnica eompresible supdnpgase
g;gment.r experimento: en un tinel acrodindmico se dispone un perfil

mantenga laminar a lo largo de una region més extensa, reduciendo ot
tanto la resistencia de friccion sobre el perfil. Este efocto se evideneig o
la polar del perfil; en la figura 4.28 se mmestran las polares de los dog
perfiles, donde puede observarse gque ambas curvas son muy similares
pero el perfil laminar presenta un intervalo de Angulos de atague en gue
la resistencia es considerablemente menor gue la del perfil convencional,

;E- ;_I; ..,.. un dngulo de ataque fijo, un cierto My, ¥ se mide el coeliclente de
1. aitin en un punto del extradids del perfil. S5e aumenta ¢l namere de

L ! xfe 0.4 ;; ach v se mide el nuevo coeficiente de presion en el mismo punto. Se
Ufp—t—o 0 Lie pepite cata operacion sumentando progresivamente el M. Los resultado
W ,,/ i I-... imentales ipdican que conforme sumenta el wimero de Mach,

) ambién aumenta ¢l coeficiente de presion, de forma aproximadamente

Epimia (/0] e uﬂ:}"’ (e horae TR
= & NACA O aia oS Cﬁmﬁ‘;—h

Figura 4.27. Comparacion entie unl perll comeencional [(NACA (12} v
un perfil laminar (NACA 66-012). Distribucionss de presitn paea o= 0F.

igunl representado en la figura 4.29,
2.0

Lkt

4 1
n i
i 02 04 D6 08 1.1
M.
Flgura 4.29. Bsquema de le cormeccion de Pramdtl-CGlagert poars cp; =

1.6,

Aungue existen diferentes modelos para evaluar la influencia del
nimern de Mach en el coeficiente de presion, o mas sencillo se conoce
comn analogin de Prandtl-Glauert:

Figura 4.28. Curves poleres {0) del perfil conveneional NACA 0012 v
(b dal perfl laminer NACA 66012 Ambas cirvas pars e = 9 x 10®
(ndaptudas de Abbott & von Doenboff (1855

. (4.19)

"3#=—,-1_—M§0.

donde ¢, es ol vilor del coeficiente de presin en régimen incompresible.
En general. esta correccion es vilida mientras gque Mo, < 0.7

4.12. Perfiles en régimen subsonico compresible

Es posible caracterizar el comportamiento acrodingmico de un
perfil o un avidn conociendo los coeficientes de fuerza y momentos pars
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14 1. Nimero de Mach critico

Considérese un perfil en una corriente incidente uniforine a un
eero de Mach, My < 1, con Angulo de ataque fijo. En una region del
', dite del perfil, donde la corriente se expande, hay un punto donde la
wian es minima v por lo tanto la velocidad es maxima (punta A de la
1 4.30(a)) y. por tanto, el mimero de Mach local, M, en ese punto es
. que ¢l de la corriente incidente, M > M. Si ¢l mimero de Mach
a corriente incidente aumenta tambidén erece el mimero de Mach local
ol punto de minima presidn, El valor de Mo para el cunl en un punto
se ohtiene la volocidad del sonido, M = 1, se llama mimero de
,. critico, My, figura 4.230(b). El valor de ¢, en dicho punto, cuando
"'L.. mero de Mach local es M = 1, se denomina coeficiente de presion
... e, Cp ey ¥ €5 €1 minimo valor de ¢ sobre el perfil. El nimero de Mach
mn define ¢l comienzo del remmen transonico ¥ es una carncteristica
ular de cada perfil.

Aplicando la ecnacion (4.18) g¢ obtiene el valor del eoeficiong
de sustentacion s partir de |la distribucion del cooficiente de presids
por lo que si se reemplaza (4.19) en (4.18) se obtiene el meﬁckme_
sustentacion corregido por el efecto de la compresibilicdad,

lepr — oo} . ¥ i L
u’rl wlﬂ M2 ¢ (epr — tp),

de modo goe,

CLi
1 —MZ

0=

donde ¢p; e el coeficlente de sustentacion en réglmen lncompresible,

) - M <1
Ejemplo 4.4 M. =08 —
Determinar la sustentacion por unidad de longitud que proporcions ef e (._,._
perfil analizado en el gjemplo 4.1 en la condicion de vuelo definida par; (a)
=2, M, = 0.4 y altitud de 600 m. —

=M, =07 =
Solucién M= =08 .
En primer lugar se debe caleular ln nueva velocidad incidente )

correspondiente a M, = 0.4, es decir u,, = Mo, = 1351 m/s, A i,
como ol nuevo mimero de Mach es Mo, > (.3, se debe aplicar alguna
correccion por los efectos de la compresibilidad sobre el valor del o4
obtenido en el ejemplo 4.1. Se utiliza la correccion de Prandtl-Glane
por lo gue ¢l 5 enoesta nueva condicidn es

AT 1Y
M.>M, :
e

(e

Figura 4.50, Dehinicidn del mimero de Mach critico, M. El punto A e
¢ punto de minima prezidn sobre ¢l extradde del parfil., Flujo incidente
et miimero de Mach {a) inferior al nitmero de Mach eriticn, (b igusl al
aimere de Mach critico y [¢) suparior ol nimero de Mach eritioo.

€l
v1—=M2i

La sustentacidn por unided de longitud en este coso resulta 1
5760 N /.

= (1.22.

0=

En ln figura 4.31 s ha representado la variacién tipica del
fheliciente de presidn minimo, o, pi,, sobre el extradds de un perfil
Wlgado y olro grueso. En la misms figura se ha representaco la variacion
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del eoeficiente de presion correspondiente a M = 1 en hncidn de}
miimero de Mach de la cortiente incidente. Donde csta curva intorsecpy
a la correspondiente curva de cada perfil, se tiene la condicion crities.
Comparando ambos perfiles, se ve que, como el perfil delgado perturhg
menos la corriente incidente, la expansion en @l extradds es menor
asinizmo el incremento de velocidad también es menor, por tanto, M_
puode lezir & valores mayores antes de que se aleancen las condiciones
criticas, #s decir, el mimere de Mach critico, M-, 8 mavor. Por contrs :
et los perfiles pruesos las condiciones sonicas se obtienen antes, es deeip,
M, #5 menor. Por ello en el als de Jos aviones que deben volar a altog

. Parfiles en régimen subsdnicn compresible

o ser superada cnando se dispuso de motores eon el suficiente empuje
cara vencer dicha resistencia.

'-'u"‘ y

mimeros de Mach, se tiende a utilizar perfiles delgados.
r—T——r 7

0 0.2 04 06 08 10 12
M.

Figuara 4.31. Cocficienbe de presion erftion, op e, o0 foncitn del nitmero
ada Mach de la corrionto uniforma, Mo, para porfiles de diferenis eeposor,

L]
B
-

M. M. 10 M

Figura 4.32, Coeficiente de resistencia de un perdil en funeidn dal mimera
de Mach de yuelo, Mo v divergencis de la resistencia

] Este comportamiento se justifica por la aparicidn de ondas
chogue en las regiones de flujo localmente supersénico, como se
muematiza en la figura 433, El fuerte incremento de presion que se

-_| verso de presidn muy intenso, causando por tanto el desprendimiento
la corriente, lo cual contribuye al anmento de ¢ ¥ a la disminncion
; e ;. Este efecto puede considerarse como una especie de “entrada en

4.12.2. Divergencia de la resistencia

Considérese un experimento similar al descrito anteriormente: 1l
perfil en una corriente uniforme con dangulo de atague Bjo, pero ahora se
mide el coeliciente de resistoncia. Bl resultade es similar al presentado;
en la figura 4.32; para valores Mo, < M., el coeficiente de resisten
es pricticamente constante, pero al aumentar M. por encima de Ms
g produce un anmenta de oy tipicamente | resistencin aumenta en un
factor de 10 o incluso mayor. Bl nimero de Mach de divergencia de -.
resistencia, My, es el valor de M, al cual empieza el bruseo aamer __
de la resistencia. En log primeros anos de la aviacion este ripido v fuerte
incremento de la resistencis era conocido como barrers del sonido- que

i limite
desprondida

Figura 4.33. Ondes de chogue sobre an perfil, en lag regiones de Bujo
localmente superstnico cusndo o nimers de Mach de voelo, M., o8
gy gque ol nimero de Mach de divergencia de Ia resistencla, Mag,.
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claramente los efectos de la compresibilidad en la sustentacion

resistencia de este perfil. r_..r’f’ Omnada d
= Chpue P e
14} M / 7
H i Hmite wibesa
1.2 n.2 12§ ) i / T dibil
: I||I M= 1 %mdlda / M> 1 e
o 8 | M> 1
T o (s) (1)
Figura 4.35. Corfiguracion fuida en (o) un perfil estindur y (k) un perfil
04 sipererftico (adaptoda do Harrs (1900} ).
1L

a [

Figura 4.34. Curvas carscteristions del pecfil MACA (012 para régimen
subednies compresible, Bl parfanetro eorresponde ol mimero de Mach de

la corrtente incidente, M. Ce :
0016 - A TR, i f
nln]2 |— = o o M o
4.12.3. Perfiles super-criticos ! _7’2/_\/
Con objeto de anmentar el mimero de Mach de divergencia de g e —
la resistencia, My, se han disefiado los Uamados perfiles supereriticos, 00t - . L i i
figura 4.35, con los que se consigue que los mimeros de Mach supersonicos ' —
locales sean menores v que la onda de chogue correspondiente 28 o L | I | | I
mis débil, En la fgura 4.36 se presentan resultados experimentales 0 G o e R e

que muestran o coeficiente de resistencia en funcidon del opdmero de
Mach de la corriente incidente, My, para un perfil convencional y LI
supercritico; donde se puede apreciar un incremento del niimers de Mach
de divergencia de 0L6T a 0.79, lo que implica que un perfil supercritieo
pude volar mas rapido sin tener los problemas que aparecen en régimen
transdmico,

Figurs 436, Cocliciente de reslstencis. en funcidn del admero de Mach
de la corrientn incidents, M. para wn perfl comvencional ¥y uno
Eupareritiog.
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gorriente incidente es la sustentacidn y una componente en la diveceion
= | corriente, es decir, resistencia, que recibe el nombre de resistencia
':..4 i y quee 1o o5 de origen viscosn.

4.13. Perfiles en regimen supersdnico

Los perfiles que se utilizan en régimen supersonico suelen g
delgades, con bordes de atagque agudos. con objeto de reducir r
intengidad de las ondas de chogue, Si el borde de atague es redondogd,
g prosluoe una omda de chogue desprendida comme la que s muesira -'5:
figura 4.20(¢) que da lugar s una resistenecia aerodindmica muy elevady
El caso limite de perfil delgado es una placa plana, eomo se muestrs sy
la figura 4.37.

M. =1

Ondas de
expansiin Figura 4.38. Distribucion de presiones y fereas arrodinimicas sobre un
i i perfil placa plana en un fuje supersinko con dngulo de atague,
1
M. > 1 comgresiin
— La tearia de perfiles delgados en régimen supersdnico proporeiona
I

s siguicntes expresiones aproximadas, vilidas para dngulos de ataque
pequeiios:

Onida de di
COIMPresion Onitas de =14
expransiin Ma—1
Figura 4.37. Contgurpeion dol campo Boido alrededor do un perfil placas == 4a®
(na enonn Aujo supersdnics con angubo de atacgoe. e = ]-.Ei -1 '
s u}

El subindice w es para destacar que esta resistencia es de onda {pﬁl‘
wave drag del inglés). Obsérvese que al aumentar Mo dismineyen ambos
eoeficientes, Sin embargo, esto no quiere decir que la sustentacion o la
resistencin disminuyen, de hecho aumentan, porgque al anmentar M,
mmenta la presion dindmica, g, = %lﬂmuga, ¥y tanto la austentacion
woino la resistencia dependen de ella. Hay que afadle que el espesor v la
curvatura del perfil contribuyen al eoeficiente de resistencis, pero no al
e sustentacion.

En la figura 4.39 se muestra un grafico que cuantifica el efecto del
#spesor relativo de los perfiles de un ala sobre el coeficiente de resistencia
minimo del ala, epge. para mimeros de Mach de voelo subsdoico y
Supersimnice. Se aprecia que ol espesor relativo de los perfiles de ala influye
muy poco en régimen subsonico, pero que cuanto menor es ln relacion

Una explicacion simplificada de cdmo se producen las cargas
acrodindmicas en la placa plana es la sigulente: el abanico de ondaes
de expansidn que se produce en el extradds cerca del borde de atague;
curvan la corriente para que cireule paralela al perfil. Como es sabido o
travis de las ondas de expangion la presion disminuye, por lo tanto, en Bi
extradis del perfil se verlfics que p < poo. En el ntradds, cerca del borde
de atagque, se forma una onda de chogque ¥ como consecuencia la presin
aumenta detras de ella

En el borde de salida los efectos son los contrarios, de modo
que, corriente abajo del perfil, el flujo recupera aproximadamente lg 5
mismas condiciones que tiene corriente arriba del perfil. La distribecion
de presidn resultante se mnestra on la figura 4.38. El efecto global es ..:
[uersn acrodindmica normal & la placs, cuya componente perpendicular &
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0.0 — ;
Y -
== bl — 6% :
— tfe=d4%
002 | ey
! b et
;g
0ot | Fle g
o : :
0.6 0.8 10 1.2 1.4
M.

Figura 4.39. Efectos dal espesor del perfilen of coeficiente de resistencin
minime de un sle (adaptads de Donlan & Wil {1952)),

t/c mas se retrasa ol aumento de la resistencia caracteristico del Tég]

tranednico y menor €5 ¢l ep . del ala en régimen supersdnico.

5.1. Introduccidn

En el eapituls anterior se ha estudiado la serodindmica de perfiles
gansiderando que todos los fendmenos se limitan al plano que contiene
ol perfil; esto es equivalente a suponer que el perfil forma parte de
un ala de longitud infinita y, por lo tanto, las fuerzas aerodindmicas
‘g expresan por unidad de longitud, Es obvio, que los aviones poseen
glas con longitud o envergadura finita, de modo que aparecen fendmenos
serodindmicos tridimensionales que modifican todo el Hujo, de tal manera
que se produce una disminucion de la sustentacion ¥ un aumemto de la
resistencia del ala con respecio a la que tendria un ala equivalente de

de los diferentes aviones, La forma del ala de una pequeia avioneta de
recren o8 diferente de la del ala de un avidn de transporte de pasajeros
-y nmbas son distintas del ala de un avidn de combate. En este capitulo,
se presontan algunos de los criterios relacionados con la aerodindmica de
?ﬂ--- alas que permiten comprender el porgué de estas difereneias.

Antes de comenzar la exposicidn de la aerodindmica de las alas,
el la seccidn 5.2 se presenta la nomenclatura de los pardnetros gue
definen s geometria. Con la base del estudio del Hujo alrededor de
perfiles aprodindmices realizado en el capitulo anterior, en la seceion 5.3
g0 deseribe cualicativamente f fujo alrededor de las alas de envergadura
finita poniendo cspecial énfasis en los fendmencs aerodindmicos que se
producen en ¢l borde de salida v Jos bordes marginales de las alas, Fo
I seccion 5.4 se introducen los fundamentos de la teoria simplificada
de alas en régimen subsénico, que permite obtener los coeficientes de
Ahstentacién vy resistencia de una ala, partiendo de los datos de su
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geometria ¥ las caracteristicas aerodindmicas (curva de sustentacitg
polar) de los perfiles que la componen. Conocidos estos coeficientes
del als, es posible encontrar las fuerzas que esta genera mediante Jue
conocidas relaciones: 3

l .
L= ipmu,i_.ﬁ' L, {5_ 1

b= iFm“EnS‘-'Dr

donde, en este caso, ¢, y cp son los coeficientes de sustentacion y
resistencia del ala. Fn las secciones 5.5 y 5.6 se describe como influyen Jog
fendmencs de compresibilidad en el diseno de las alas de los aviones qua
vielan a altas velovidades subsinicas y en régimen supersanico y, pop
filtimo, en la seceién 5.7 se presentan los dispositivos hipersustentadores,
mecanismos necesarios para la operacidn de los aviones en condiciones
de vuelo que requieran elevados coeficientes de sustentacion, 1

5.2. Argquitectura de alas

En la figure 5.1 se muestra la vista en planta de un ala gl:u{rnm
v Jos simbolos estdndar con que se denotan sus parametros geométricos,
La envergadura, b, es la distancia medida entre los bordes marginales del
ala. La cuerda, ¢, es la distancia entre ¢l borde de atagque y el borde de
salida, sin embargo, a diferencia de los perfiles, en las alas esta distancia
puede variar a lo largo de la envergadura. Se define la cuerda peométrica
media como &= 8/ donde 5 es |a superficie de la forma en planta del
ala. Segan esto, dado un ala con cualguier forma, la cuerda geomérrica
medin es la cuerda que tiene una ala rectangular equivalente con la misma
superficie alar ¥ envergadura.

(iros parametros de interés son la cuerda en la raiz, ¢, y la cuerda
en el borde marginal, ¢, que, junto con la ley de variacion de cuerdas
a lo large de la envergadura, definen la forma en planta del ala. En la
fgura 5.2 se muestran varias imigenes de avienes con diferentes formas
de tipos de alas. A lo largo de este capitulo se presentzn algunos de los
eriterios que influyen en la eleccion de una forma u otra.

Un parametro geamétrico derivado de las dimensiones basicas
del ala es el estrechamiento, que se define como, A = /e, Para alas
trapescidales se cumple que, A < 1 ¥, en el caso particular, de alas

4 Argulbectira do alas

l‘-‘m ] Superdicie alar

i

Figura 5.1. Nomenclatura de los parimetros geométrioes principales de
[as alis:

/E'%
T 9

()

)
(e} (d}

Figurs 5.2, Vista en plarta de las alas de diferentes aviopes {dibujados
& diferente sscals). {a) Supermarine Spitfire Mic XTIV, ala eliptica, [t
Furafighter, aln delta. (¢) CASA C-212, ala recta-trupesaidal. {d) Airtus
A0, ala trapesaddal con Hecha.
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rectangulares. es decir con coerda constante a lo largo de la envergad
seccumple que A = 1

Porkl eon

= orvatura

Uno de los pardimetros que méds influve en el comportamiensg
acrodindmico del ala es su alargamiento, gque e define eoma:
b .

A= ‘g.'r {-51 !_

v e5 una medida de lo esbelts que es ol ala. Utilizando la definicion de
la cwerda grométrica media, el alargamiento también puede expresarss
como, A = b7, El alargamiento presenta valores que pueden variar enipe
3 6 4 en aviones mmy rapidos hasta 20 6 3 en los planeadores.

El dngulo de flecha, @, o simplemente flecha, es el angulo formads
par la linea del 25% de las cuerdas con respecto la lnea perpendicular
a la cuerda en el encastre, véase figura 5.3(a). El dngolo diedro, 8, es of
angulo gque forma ol plano horizental gque conticne la cuerda de 1a rafs y
el plano medio entre el extradis v el intradds del ala, véase figura 5.3(h),

Perfil
simitricn

(&) (b}

Figurs 54, Alas com tomidn: (&) ltorsidn geométden ¥ (b)) torsion
seredindmics.

5.3. Flujo en alas de envergadura finita

El fujo de aire alrededor de los perfiles se caracteriza por ser
idlimensional, es decir que todas las variables Huidas (w, g, g ete),
warian s6lo en el plano transversal a la envergadura (plano @ — z de
I figura 4.19), mientras que a lo largo del eje y (la envergadura) todo
anece constaite, El fujo bidimensional alrededor de un perfil puede
ir sobre un ala de envergadura finita situada en un condacto de
seocion rectangular, como un tinel serodindmico, donde las paredes
Anterales eliminan el efecto que introducen los bordes marginales y
fuerzan a que la corriente de aire sea practicamente bidimensional en

odas las seeciones. Por el contrario, las alas de los aviones tlenon una

enve: gadura determinads ¥ en sus extremos no tienen paredes laterales;
Lumo cotsecuencia aparecen efectos acrodinamicos que convierten el Hujo
& tridimensional ¥, por tanto, més complejo, Ademis, s observa que las
by de envergadura finita generan una sustentaciin menor ¥ una mayor
Tesistencia quie un ala de envergadurs infinita con ignales caracteristicas

3 s mismas condiciones,

Linea del 25 %
-dc la cuerdn

{n) (b
Figura 5.3. {x) Defiticion de dngalo de fecha (b)) Definicion de dngulo
i iesed v,

Por diltimo se define la torsion, que puede ser geométria
o aerodindmica, La torsién geométrica, #,, es el Angulo que forma
la cuerda de cada perfil de ala con respecto 4 una cuerds de
referencis, normalmente s seccion de raiz, véase fipnra 5.4[a). La :*'--1'.
aerodindmica consiste en la variacion de la forma de los perfiles a lo large
de la envergadura, de forma que. el angulo de sustentacidn nuala varia e
las diferentes seceiones que componen ¢l ala. Una forma de lograr 18 _ Come se ha estudiado, sobre ol extradde de un perfil se produce
torsion acrodindmica es modificando la curvatura de los perfiles, ='. ' clerta distribucidn de presidn que, en general, tiene un valor medio
la raiz a los bordes marginales, véase figura 5.4(b) o incluir diferentes fque cs menor que el valor medio de la distribucion de presion que se
perfiles. 4
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seando una estela que se extiende corriente abajo del ala, denominada
teln turbillonaria (véase figura 5.6(b}). En los extremos del ala este
focto o= mils mtenso y fuerza a que el aire pase desde el intrados al
eadios girando alrededor de loa bordes marginales como se muestra en

ﬁg-u'ra_ E_E{h'],

produce sobre el intraddz. Como resultado neto de esta diferenciy da
presion entre el extradds v of intradds se obtiene una fuerzn nerodindmicy
e sustentacion. Cuando un ala de envergadurs finita genera sustentacigy
también existe esta diferencia de presitn neta entre el intradds v o
extradds, sin embargo, el aire cerca de los bordes marginales poeds
moverse libremente de la zona de alta presion en el intradds, hacia |y
gona de baja presion del extradds gencrande un Hojo tridimension 1
sobre €l ala, con componentes de velocidad a lo large de la eoerda y g
la envergadura. Este movimiento del aire tiende a igualar las presiones
en los bordes marginales, resultande que la distribocion de presian
sobre el ala varfa a lo largo de la cuerda v de la envergadura (debe
cumplirse que, justo en los bordes marginales, la presion del intrados ¥
el extrados debe ser la misma porgue la presion es una funcion i:-untiuua'."
viase figura 5.5(a)). Como consecoencia, las fuerzas de sustentacion y
registencia que genera el ala varian a lo largo de la envergadora con ang
distribueitn shnilar a la que se muestra en la fpgura 5.5(b),

Zona de bais
presion E'El“ im-n.)
. .

L
Al : _
- —— Lineas de corriente extraddes Zona, de plte presiin
— Lineas de corriente intradds relativa (p-p.
(o) i

Figura 5.6 Flujo alrededor de un als de envergudirs finits, (a) Yista en
planta del ala y lineas de corriente alrededor del ala. (h) Vista posterior
del ala v torbellinos formados en el borde de salida ¥ en loa hordes

prarginales.

La estela puede pensarse como uns superficie Auida muy delgada
que contiene los torbellines que se desprenden del borde de salida y
e los bordes marginales. Sobre ella actian un conjunto de velocidades
gue deforman la geometria de esta superficie. Entre estas velocidades hay
que contabilizar la velocidad de la corriente incidente ., las velocidades
‘mducidas por el ila, que tienden a desplazarla hacia abajo, y las inducidas
por los propios torbellinos de la esteln. Anmgque estas velocidades puedan
ser pequenas en comparacion con la de la corriente incidente, su efecto es
i progresivo abarguillamiento de la estela, de modo que los torbellinos,
‘ademds de desplagarse hacia la parte negativa del eje =, se van separando
el sje x, v terminan por arrollarse unos sobre otros, hosta desemboear
en una configuracidn formada por dos grandes torbellines, separados
entre 51 una distancia comparable a la envergadura del ala, tal como
8 escquematiza en la figura 5.7

En Ia figura 5.8 se presentan dos fotografias donde, gracias al uso
e téenicas de visnalizacion de flujo, se pueden apreciar les torbellines
toneentrados que conforman la estela lejana del avidn.

Fimra 54, Flujo aleededor de un ala de envergadurs finits. {4}
Diismtribucién de presitn diferencial entre el extradds v ol intradds a lo
larpo del ala. (b} Distribucidn de fuersas de smstentacidn v resistencia &
lo largo de la envergadura de un ala,

El Hujor-de aire que va del intrados hacia el extradds se superpone
a la corriente libre ¥ hace gue las linens de corriente se curven hacia
el fnterior del ala en o exiradds y bacia Jos bordes marginales en ol
intrados, como s2 muestra en la Agura 5.6(a). En el borde de salids 8 3
encuentran los flujos provenientes del intradds v el extrados v, debida
a que ambos flujos tienen componentes de velocidad o lo largo de
In ::n\'::rg;u.du:n con sentido contrario, la corriente de aire empicai 4
girar formando torbellinos que son arrastrados por la corriente incideats:
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st ontacion oliptics, sopin Eheet & Oortel Jr, (1008},

Figura 5.8, Visuulizecon de los torbellinos mediante s inveccidn de
humao en las cereaning de los bordes marginales del ala (fuento: NASA ).

i)

Figurn 57. Estela de torbellinns. (a) Eequema de s forbellinoes
espremdides del borde de salida y de ke bordes marginaled. (b} Sodiein
pumdrics del arrollanidento de ks estela de un ala con distrilocion de

(1o}
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El movimiento rotacional de la estela de torbellinos modifica todo
o Hujo en las inmediaciones del ala. Para la teoria de alas que se presenta
o la seccion 5.4 son de particular interds las componentes verticales
genera la esteln de torbellinos en el plano del ala, como las que se
stran en la figura 5.9. Se aprecle que en la zona comprendida etre
e hordes marginales, Ios torbellines de la estela generan una pequena
compenente de velocidad hacia abajo, denominada velocidad inducida y
e spele indicarse el simbolo w;,

Figura 5.9, Distribuckin de Lo volocidad inducida, wy, por o esteln de
torhollines en un plano perpendicular al ejo o, situnde corriente abajo
dal ala

El resultado global del Aunjo tridimensional sobre el ala y la estela
de torbellinos es una disminucion de la sustentacién v un aumento de
’Fa resistencia del ala con respecto & la que tendris un ala equivalente de
envirgadura infinita. Lo disminucidn de sustentacion puede entenderse
ohservandn las distribucidn de sustentacidn de la fizurea 5.5(h): dado que
la presiom tiende a jgualarse en los bordes marginales, la difeencis de
presion neta entre el tradis v el extradds es mepor gue en una ala
equivalente, pero de envergadura infinita, El aumento en la resistencia
puede entenderse mediante on enfoque energético como consecuencia
de quo el ala produce sustentacidn aparece la estela turbillonaria y
los torbellinos de borde marginal, que conforman un campo Huido que
contiene una cierta cantidad de energia cinética de rotaciin, Es decir que
¢l ala imprime una velecidad angular o una gran masa de aire y toda esa
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energia ne & aprovecha para producic sustentacion, sino resistencin que
debe compensar el sistema propulser ¥, cuanto mayor es la sustentaciiy
que genera el ala, mavor es |a resistencia gue aparece por los efectog da

la esteln turbillanarin

La estela turbillonaria que deja un avidn s su paso tiene upp
fuerte influencia en las operaciones aerondnticas debido a que puede
afectar la maniobra de las aeronaves que vielan por detrds, De hechy
ln esteln turbillomaria limita el tiempo entre despegues v Alerrizajeg
de los aeropuertos ya que un avidn no puede despegar hasta gque .-.::
s han amortignado las perturbaciones asociadas & la estela del a.vi' 1
que ha despegado previamente, Por ello, las normas de navegmv
aérea determinan la separacion minima entre dos aeronaves en vie

et funeidn de ln masa de ambas, woase fipura 5,70

a1l

. *ﬁ*
¥ s
+ s

e ﬂrﬁ
4+ ——
m___q,______ii%

e

2 3 1

Figura 5.10. Distancia minima, medida en millss méoticas, entee dos
acronaves e vuclo en funeidn de ls masa de ambess, Avienes de gras mase
{mas de 136 tomeladas, A), mesa intermedia (entre T v 136 toneladas, B)
¥ masn pegueiia {menes de T temelades, C). Figura adaptada de Mesegier
ke Saree (2007,
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4 Introduccién a la teoria de alas

La teoria de alas largas de Prandtl, es el modelo mds sencillo gue
Csrite estimar la sustentacion v la resistencia aerodindmica del ala, a
' ir de las caracteristicas acrodindmicas de los perfiles que la forman,
iendo en enenta los efectos del Hujo tridimensional y saponiendo que
ﬁnq {se desprecian los efectos de la viscosidad). El desarrolle completo
I gsta teoria estd fuera del aleance de este libro, pero el lector interesado
." ade encontrario en la literatura, especifica, como por ejemplo Meseguer
. Sanz (20100, Bertin & Smith (1958) o Anderson (1991). En estd
svcion se presentan solo los fundamentos de dicha teoria ¥ algunos de
ais resultados que se utilizan para estimar la sustentacion y la resistencia
Jus alas de envergadura finlta
En esta teorla se supone que la velocddad incidente, u,, estd
ontenida en el plano z—z (ver sistema de coordenadas en la figura 5.11),
aue el ala no tiene torsion y, ademas, que la esteln de torbellinos que
desprende del ala es plana. contenida en el plane del ala v sin
" pllamiento, tal como se representa en Ja Hgora 5.11.

Figurs 5.11. Sitema de coordenadas v peometria del ala, Les s de
trazos que parten del Borde de salida representan s esteln de torbellinos.

Como se mencions en la seccidn anterior, el movimiento rotacional
de Ia pstela genera una veloeidad inducide, w;, que modifica todo el
Mojo en las inmediaciones del ala. Existe una distribucion de veloeidad
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incucida, w; (i), sobre o plane del ala (vésse figura 5.12) que dek mpulo de atague inducido se expresa como:

sumarse vectorialmente a la velocidad de la corriente incidente, Wy

e = Arctan (H) R —, [3.5)
LT vy

udo que la velocidad inducida, wy, varia a lo largo de la envergadura, el

palo de atague inducido, o, Lamhién varfa v, por tanto, el dugolo de

i torsion geomdétrica; de no aer asf, también se debe tenor en cuenta ol
o de torsidn correspondiente en la ecuacidn (5.4).

Figura 5.12. Distribiion de velocidad inducida, uy, (), sobee o plano del
nda {laz volocidades verkionles ¥ o volocidad incidestn eetdin mpressnindns
empreando dos escalas muy diferentes).

En la figura 5.13 se muestra el efecto de la velocidad inducida Eﬂ' :nﬁfjﬁ;ﬂrﬁlsffd e e
en el Hujo sobre una seccidn cualquiera del ala cuyo ancho es dy { viaze. . - .
figura 5.11). La velocidad de ln corriente incidente, 4., se suma a s
velocidad indueida uy, dande come resultado una velocidad relativa local,
i, qque aparece sobre el perfil. En estas condiciones el angule de ntaquéi'
que tiene el perfil es menor que el Angulo que forma su cuerda con 1.
De la geometria de la figura 5,13 se deduce que este angulo, denominados

angilo de ataque efective, pusde escribirse como:

En la teoria de alas largas de Prandtl se aplican conceptos de
mecinica de Huldos ideales para caleular la distdbucidn de velocldad
Inducida 8 lo largo de la envergadura, para luego, medisnte la
expresion (5.5), determinar la distribucidn de dngulo de atague inducido,
e (y), v asi calenlar el valor del Angulo de atagque efective con la
relacitn (5.4}, Conoviendo la distribucidn de Angule de ataque efectivo,
o, (1), ¥ las curvas caracteristicas de los perfiles, es posible obtener el
coeficiente de sustentacion ¢ (), para asi ealeular la sustentacion loeal,
i, que genera eada seccion diferencial del ala, dy, mediante;

e = 0¥ — @y, (5.4}

donde, o e el dngnlo do atoque geométrico v a; s ol dngulo de atagque
inducido. Es decir que un perfil que forma parte de un ala no percibe
el angulo de atagque geométrico que forma su cuerda con la corriente
incidente, sine que percibe un dngulo de atague menor, porque &
velocidad inducida debida a la estels desvia levemente hacia abajo ol
veetor velocidad ineidente, En general, suele ser, w; < uy,, por lo que el

dt = e (y)en ) dy, (56)

doncde, £ () o= el valor de la cusrda on la coordenada g del ala Natese gue
el casomas general, el ala puede estar compuesta por diferentes perhles
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a lo largo de la envergadura, siendo necesario, en ese caso. CONOCEr Ty = 4.1. Efectos sobre la curva de sustentacidn

diferentes curvas caracteristicas pars poder determinar el coeficiente do
sustentacion correspondiente a cada seccion del ala. Algo similar suesds
con respecto a la distribucidn de cuerdas, o(y), que, en el easo m
general, puede corresponder & cualquier ley de variacion. Para calegls
I sustentacion total debe integrarse la expresidn (5.6) a lo largo :1;_-
envergadura, es decir:

La evidencia experimental muestra que bas curvas de sustentacion
1. Jas alas. al igual que la de los perfiles, presentan un rango de dngulos
4 atague dentro del cual la variacién del coeficiente de sustentacion es
el Por tanta, dentro de este rango, el coeficiente de sustentacion del
i puede eseribirse eome:

12 ep = Cpo (00— g} = epae + Cros

b= [0 dt= i, [ clw)a ) dn
Con la resistencia aerodinfmica del ala, 0, puede realizarse yp
raponamiento similar, demostrandose fmalmente que es siempre mayor
que la de un ala de envergadura infinita con ignales caracteristicas y
mismas condiviones. El lector interesado en conocer en detalle Ia teoris
de alas largas de Prandtl puede consultar la bibliografia recomendads smstentacion de alas,

(Meseguer & Sanz (2010}, Bertin & Smith (1998) ¢ Anderson (1991)). -l’i' . El hecho de que la sustentacion de un ala sea menor que la de
continuacion se presentan algunos resultados intermedios de dicha teo 3 m perfil equivalente, se evidencia en que la pendiente de la curva de
con ol objeto de obtener algunas expresiones que permitan estimar lg entacién de un ala en menor que la de log perfiles de que lIa forman.
sustentacion v la resistencia de un ala, '-J' un ala con forma en planta eliptica, sin torsidn y compuesta por un
_' ieo perfil, cuya pendiente de la curva de sustentacion es o, , aplicando
e teoria de ales largas de Prandil se demmestrs que s pendiente de la
“gurva de sustentaciin del ala es:

Cdonde, ¢ €S la pendiente de la curva de sustentacidn del ala, o es

d dngulo de atague del ala®, o es el dngulo de ataque para el cual
m;mt.amnn es mla ¥ £py = —epat, o5 ¢l coeficiente de sustentacidn

“para angilo de atague nulo. En ESDU-88050 {1994) se presentan algunos
wios semi-empiricos para estimar el rango lineal de la curva de

Se considera an alg con forma en planta eliptica (por ejemplo,
como s de ka figura 5.2{a}), sin torsidn geométrica y compuesta por un
tinico perfil; bajo estas condiciones, con la teoria de alas largas de Prandtl
se demmestra que la velocidad inducida a lo large de la envergadiora es
constante y, por tanto, ol inpulo de atague inducido también es constante

e igual a,

cw d'-.ll.r = E'!ﬁ' 3 {5‘9}
dey (1 4 Ge
J'I‘e"u

&f, :
= Hl {Eﬂ.

donde, ¢p o5 el coeficiente de sustentacidn del ala', Fs decir que todos
los perfiles de este ala perciben el mismo dngulo de atague efeetivo que,
de acuerdo & las ccusciones {5.4} ¥ [E-T}T puede eseribirse como:
[ ;

= — —, .
@=a— —¢ [ E}:'
Ohsérvese que si el ala no genera sustentacion (e, = 0} el angule de
atagque efectivo, .. es igual al geométrico, o
LOhstrvemse que e he utilizado une letre mayiscula an el subindice para rcIEl'J'i':

el coeficiente de sistentacion del ale, en contrasta p las betres mindseulas ukﬂimﬂﬂi
para ke coficientes aerodindmicos de los perfiles

bﬁweae que el denominador es siempre mayor que uno, por b que
la pendiente del ala es menor que la del perfil. En la expresiin (5.9),

tarnbién se aprecis la Importancla del alargamiento en el comportamiento
'iﬁ‘u:lmam.l::ﬂ del ala. Cuanto mayor es A, mayor s la pendiente cp,, de
_,'_h&t:hu en ¢l limite de A —+ oo, resulta que ¢, — €y [por esta razdn a
oz perfiles se los denomins alas de envergadurs infinita o alargamiento
infinita), es decir que cusnto mayor es el alargamiento, el comportamiento
el aln se asemeja mis al del perfil y, por tanto, 1y pérdida en la capacidad

*En peneral suele tomarse como referencin el dnguko de atagque del perfil de s
Eeckin de la rafs, especialmente en las wdas con Gorsidn, en las goe el dogule de

wlague varia a ko lnrgo de la enverpsdune.
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werhil: en la figura 5.14 se representa un perfil genérico de este ala y
 fuerza de sustentacidn L' que produce este perfil. No se considera
g Tesistencia porgue, como se ha mencionado, 1o teoria de alas larpgas
-., sue que el flujo alrededor del ala es ideal, es deelr que se desprecian los
s dg la viscosidad. Esto implica que, en prineipin, el ala no presenta
- istencia de origen viseoso ni de presion, va que no bay desprendimiento

de ponerer sustentacion es monor. Este también explica porqud, o
general, en aviones de vuelo subsonico se busca que el alargamiento gof
ala sea lo mas grande posible. ]

En ¢ caso general de alas que no tienen forma en planta el
ni la velocidad inducida ni el dngulo de ataque efectivo son coustantes
a lo largo de la envergadurs; en este caso la expresion (5.9) se escrila
COMO: 1

cey Ol

dex
(3

donde, ¢ es un factor que depende del alargamiento v de la formg
on plantn del ala, ¥ s siempre menor que la unidad. El valor de este
factor puede obtenerse a partir de la teorfa de alas largas de Prandt]®
mediante métodos experimentales. Para aviones de vuelo subsonico |os
valores tipicos de e, estan entre (.85 v 0.95 (para alas elipticas ¢ = 13

El coeficiente de sustentacidn para dngulo de ataque nulo, ag,
depende fundamentalmente de la torsion del ala. Para alas sin torsion
puede suponerse, en primera aproximacion, que el dngulo de sustentacidn
nula del ala es ignal al angulo de sestentaciom mula del perfil, v =
te (e = 0). En ESDU-8T031 {1999} se presenta un sencillo método semi-
empirico para estimar el valor de este dngulo en alas en Tégimen
aubhadnico. En cualjuier caso, conocido este dngulo v la pendiente de la
curve de sustentacion del ala, se tiene caracterizado el mmpnrmmjr:ntuf
de la fuerza de sustentacion del als en el rango Uneal.

Ela = 1, (5. 30)

Figurs 5.14. Esguema del arigen geométrico de Lo resistencia inducida.

La sustentacion se ha representado perpendicular al viento
pelativo, pero con la salvedad que este viento relativo local, wy, estd
Apclinado hacia abajo un Angulo o por los efectos de la estels de
Aorbellinos. Sin embargo, la fuerza de sustentacion asi obtenida para
¢ida uno de los perfiles no es normal a la velocidad incidente, por
tanto, se proyecta le sustentacion en un eje perpendicular al vector ue,
obtenidndose que,

En el s de alas con torsion, el probloma de obtener la pendiente:
de la curva de sustentacion del als y el Angnle de sustentaciom nula es més
oy estd fuera del aleance se este libro, pero el lector interesado
puede consultar algunas de las referencias va recomendadas.

L= L' cosay,
= [ gin o

5.4.2. Efecto sobre la resistencia

El efecto de los torbellinos sobre la resistencia total del ala
admite una interpretacitn geoméiricn sencilla del problema, Considérese
nuevamente un ala eliptica, sin torsion v formada por un sélo tipo de B¢ tiene pues que aparece una fuerza en la direccidn de la corciente
ncidente denominada resistencia inducida. 51 se considera que el angulo
e atague inducido es pequeno ([ < 1) se tiene que, cosey = 1y

g = ooy, entonces s¢ cumple, que L &= L' v la resistencia puede

¥ Eatrictamente hablando en s teoria de alas, este Factor aparere expresado com:
ey = 1~ 7, donde 7 £s un nimero mayor que cero ¥ menor que uno (vase Messguer
& Banx (2010), Bertin & Smith (1998) o Anderson {1891)).
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gn son iguales, se verifica que ambos valores son muy proximos para un
_ala dada; por lo que para la mayoria de las aplicaciones pricticas poede
L omarse o mismo valor en las dos scuaciones, 8, = es = ¢, siendo & el
faeor de eficiencia del ala. Obsérvese, que las alas con forma en planta
; '*'Pm:a son las que presentan menor resistencis indocida (& = 1). Por esto
Ly pr los efectos sobre o pendiente de la curva o, (o) yva estudiados, este
ina de alas foeron muy utilizadas en los aviones desarrollados a finales
A la déeada de los afos treinta del sigle XX, como puede verse en ¢l
wiemplo que se presenta en la figura 5.2(a). Sin embargo, pronto fueron
reemplazadas por alas trapexoidales, ya que son silo un poco inferiores
en prestaciones (¢ 2 0.90), pero son mucho mis ficiles de construdr.

Finalmente, la resistencia total del ala estd formada por la
resistencia inducida, mbs la resistencia de friccion y, en el caso de que
wxista desprendimiento de la capa limite, se debe sumar la resistencia
3 presion. En une primera aprocimacidn, pars fngulos de atague
tnoderados, ol coeficiente de resistencia total del ala, oy, puede estimarse

ACELLIE R,

escribirse como:

D= Loy, (8.11)

Observando e scuacidin (5.11) se puede pensar que el efecto de la estela dy
torhellinos es modificar la distribucidin de presiones del ala, con respecty
a la que tendrian los perfiles que la componen, de forma que, el vector
de lo sustentacidn se inclina levemente hacia atrés, dando lugar a lo0
eomponente de resistencia inducida. Reemplazando la expresion (5.7) en
la (5.11) del angulo de ataque inducido, se obtiene que,

2L

= L—.
& A

Por otro lado, la sustentacién puede escribirse como, L = g8 o, donde,
e = it /2 es la presion dindmica de la corriente incidente {véase
definicién en ¢l eapitule 3.6.3) v 5 es la superficie del ala. Por tanto,

la resistencia inducida queda expresada comao:

D= 1§ L G
= oo =% ity = m + ¢po, |:51'¢::|

i

donde, cpg o5 basicamente el coeficiente de reststencia de fricoldn, coyo
;»iqlﬂr puede obtenerse de la polar del perfil, como las que se presentan
en las figuras 4.24 v 4.28 La ecuacion (5.14) es la polar del ala y
iimparciuuu, el valor del coeficiente de reststencia total del ala en funcidn
el coeficiente de sustentacion. Hay gue mencionar que, en general, la
polar no necesariamente es simétrica, es decir, que el coeficiente de
resistencis minimo no aparece cuando ¢ = 0. En Torenbeek (1976)
r Roskam (1985) el lector interesado puede encontrar varios métodos
seni-cmpiricas para obtener la polar del un ala con mejor aproximacin.

v dividiendo esta expresion por .8, se obtiene el coeficiente de
resistencia inducida,
€,
L 5. 12)
€= % (5124
Olaérvese en detalle la eenacion (5.12); comoe en el caso de la pendiente
de la eurva de sustentacién, nuevamente aparece el alargamiento en el
denominador, de forma que, cuanto mayor es A, menor es la resistencia
inducida. Ademds, en el Hmite de A — o0, se verifica que, cp; — 0.
Para el caso genernl de alas que no son elipticas la resistencia,
inducida es:

Resnmiendn, se han obtenido dos expresiones que proporcionan
tna medida de los efectos del Hujo tridimensional sobre las alus. Por
.il-l'l lado, la ecuscion (5.10) cuantifica la pérdida de austentacion que
presentan las alas de envergadura finita con respecto a los perfiles; por
oiro, la ccuacion (5.14) representa la polar de un ala, donde al coeficiente
de resistencia de friceidn se suma el coeficiente de resistencia inducida,
ﬁh-., fquee depende de la sustentacion v de las caracteristicas del ala. Ea
deeir, que siose conoce el alargamiento de ala, su facior de eficiencis,

(519)

mAey

Cre

donde, 5 es un factor que, al igual que ;. es siempre menor gue uao:
v depende de la geometria del ala y de las caracteristicas aerodindmicass
de los perfiles que |a forman. Aungue estrictamente los factores ) ¥ €20
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Despejando, ge lega a gque el valor del coeficiente de sustentacion
correspondicnte al dngulo de atague nulo es, e = g Craltle. = A5

Por tanto, la expresion de la curva de sustentacion de este ala para el
jutervalo lineal es,

¢, ¥ las caracteristicas acrodinimicas do los perfiles que la formay
(curva de snstentacion y polar), se estd en condiciones de determinar
las caracteristicas acrodinamicas de este ala y asi poder determinar lag

[uerzas que proporciona aplicando las relaciones (5.1) v {5.2).
cr = 4.92a + (.35.

—_—

(2) La polar del ala corresponde a la expresitn {5.14), donde el coeficionta
de resistencia de friceidn, se estima, en primera aproximscién, a partir
de la curva polar del perfil. De la figura 4.24 se obtiene que, para dngulos
de atagque pequefios, og = (LODGI. Por tanto, la polar del ala se escribe
como ep = 6.5 % 107 + 34.2 x 10773,

(3} En vuelo horizontal, rectilines y uniforie se cumple que la fuerea de
sustentacian es igual al peso de la aeronave, es decir, L= Jau? Sep =
W, de donde se despeja el coeficiente de sustentacion,

W

T Pt S

Para obtener el valor del coeficiente de sustentacidn es necosario conocer
s depsidad a la altitud de voelo 3 la velocidad. Con las relociones
que proporciona la atmdsfera estindar, se obtienen la densidad v la
lemperstura correspondientes 8 1500 m, g = 106kg/m v I, =
ATE.2K. Utilizando la definicidn de nimero de Mach, se caleula la
velocidad de vuelo:

Uge = Mgty = Mooy YRT = T6.9m/fs,

._ Por tanto, el coeficiente de sustentucitn vale, e, = 4L Con este
resultado v la expresion de la curva de sustentacidn del ala obtenida en el
punte (1) se obtiene ¢l dngulo de ataque correspondiente a la condicion

e voelo estudiada:

Ejemplo 5.1
Se desea analizar las actuaciones aerodinamicas de un ala trapezoidal,
4in toreion, con una envergadura, b = 15.9m, una cuerda media, § =
16dm y un factor de eliciencia del ala, ¢ = 0.96. Ademds, se sabo
que utiliza en toda sn envergadura un perfil aerodindamicn NACA 4415
cuyns caracteristicas se han analizado en ¢l ejemplo 4.2, Caleular: (1) la
expresion de la curva de sustentacion del ala en el intervalo lineal, (2) ls
expresion de la polar del ala, [(3) ol dngulo de atague que debe levar of
ala para que el avidn realice un vuelo horizontal, rectilineo y uniforme a
1500 m de altitud y un mimero de Mach, M., = 0.23, sabiendo que su
masa es de 340 kg v (4) ealeular la resistencia asrodindmica del ala, D,
en las condiciones del apartado anterior.

Solucidn _
(1) La expresion general de la curva de sustentacion de un ala para el
intervalo lineal puede eseribirse como, ef = oo+ epp. Para encontrar ol
valor de la pendiente de la curva de sustentacion del ala, opq, 5 requiere:
el valor de la pendiente del perfil, cy, = 5.92rad ', que se ha caleulado
en el ejemplo 4.2 v el valor del alargamiento del ala que se caleula comeo.
A = b/ = 0.7. Reemplazando estos dates en la expresidn (5.10) se
obtiene que, &, = 4.92 rad !, Como este ala no tiens torsidn se puede
considerar en primera aproximacion gue el dngulo correspondiente nI
cocficiente de sustentacion nula del ala es igual que el del perfil. Por
tanto, remplazando, o = 0, en la curva de sustentacion del perfil, se
nhtiene que,

L4

_G— 8o

ex =002 rad = 0.7,

Tl

_.{_43 Reemplazando ef valor del coeficiente de sustentacion correspondiente
& la condicidn de vuelo, estudiada en la polar del als obtenida en el punto
(2), se obtiene que el coeficiente de resistencia o8, op = 0.012. Por tanto
|a resistencia es

Cin
ﬂt=u=¢m=—r;l;1

donde, gp es el coeficiente de sustentacidn del perdil gue corresponde El.:
dngulo de ataque lgnal a cero. Sustituyendo esta expresion en la curvis
de sustentacién del ala se obtiene gque

Bt (—E) 4o =1
Cler

1
L) = Epmu:;.,fs'cn =084 N,
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5.5. Alas en régimen subsonico compresible

En el capitulo anterior se explica que para mumeros de Mach
de vuelo cercanos a la unidad, en alpuna parte del perfil se alcanza |g
velocidad del sonido (M > M) ¥ apamcen fendmenos mimiﬁnaglﬁ.'
con la compresibilidad del fiujo que dan lugar a la divergencia da
la resistencia. Para minimizar esios efectos v poder volar & mayer
velocidad se han disefiado los perfiles supercriticos que, gracias a sy
particnlar peometria, poseen valores de mimero de Mach de divergencis
midis clevados que los perhiles convenclonales (véase apartado 4.12.3),

Para aumentar el nimero de Mach eritico v, por tanto, g
nimero de Mach de divergencin, de las alas, ademds de utilizar poerfiles
supercriticos, 50 las disefia con un cierto dngolo de Aecha, como 1o que s
muestra en la figura 5.15. Debido al Angulo de flecha, la componente de] g
viemto relativo, paralela a la cuerda de un perfil del ala es, w., cosgp v,
por tanto, el nimero de Mach que incide sobre este poerfil es, M. cos g,
Be puede demostrar que esta components de la velocidad es la gue,
en gran medida, determina la apariciom de log fendmenos transimicos,
Las condiciones critieas sobre el perfil so aleanzan a un nimero de
Mach de voelo mayor que si este mismo ala no tuviese flecha, lo que
permite sumentar la velocidad de vuelo sin que aparezcan los fendmenos
transomices, Coneretamente, el mimero de Mach critico de un ala con un
angulo = de Hecha puede escribirse como:

Linea del 25% de bs cuerda

Figura .15, Efectos de la fecha sobre el mimero de Mach eritico del als.

disminuye. Este comportamiento se debe a que al aumentar el angulo de
flecha se reduce la envergadura del ala y. 81 la superficie se mantiene

imadamente constante, of alargamiento también disminuye, ver
wuacion (5.3). De acuerdo con los conceptos que se presentan en las
secciones anteriores, si disminuye el alargamiento, aumenta la reslstencla
indueida, ecuacion {5.13) y, dado que la sustentacion se mantiene
constante para mantener el vuelo horizontal, rectilines v uniforme, la
eficiencin del ala debe disminuir.

En sintesis, se puede tomar el mimero de Mach critico como
limite de entrada al régimen transdnico v todos los inconvenientes
relacionadas con este régimen (ammento bruseo de la resistencia, pérdida
de sustentacion, fuertes vibraciones, ete.). Para evitar o retrasar la
aparicion de estos fendmenos, en el disefio aeradinamico de los aviones
gue vuelan a altas velocidades pero en régimen subsinico, se busean
soluciones de ingenierfa que aumenten el valor del nimero de Mach erftico
del avion completa. De hecho, en la actualidad todos los aviones de mecio
y gran tamaiio poseen alas de gran alargamiento y con un dngulo de
Hecha entre 207 v 407, véase figura 5.17. Con esta configuracion y perfiles
especialmente disefiados se alcanzan niimeros de Mach eritieo entre (18
v (L85, siendo este ol limite deo velocidad para cete tipo acronaves.

Mo it
— —— L
Meiy == (3.15)
donde, M. .—n es el mimero de Mach eritico del ala equivalente, pero que
1o tiene angulo de decha, En realidad se verifica, que o mimero de Mach
eritico de un ala en flecha es mayor que el del mismo ala sin fecha, pero
menar que el gue se determina con la ecuacion (5.15).

Como contrapartida, el efecto de la flecha es disminuir la eficiencia
aerodindmica del ala. En el grifico de la figura 5.16 se observa la
variacion de la cficiencia serodindmica, & = epfep, en funcién del
anglo de flecha del ala, . Los datos han sido tomados de Polhamus
& Toll {1981} ¥ se han obtenido mediante enssyos en vuelo de un aviaa
General Dynamics F-111 que tiene la capacidad de modificar ¢l angulo
de fecha de sus alas. Se aprecia que, segln este avion retrae sus alas
hacia atras aumentando el angalo de Hecha, la eliciencia serodindmics

8.6, Alas en régimen supersonico

En @l vuelo a velocidades mayores gue las del sonido la resistencia
tatal el ala estd compuesta por la de friccidn, la inducida y la de onda,
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Figura 5.16. Variaclin de la eficiencia aerodinamics, & = epfep, en
funecidn ded dngubo die fechn, o, del als de un wion de geometria vardable.
Toxdos los ensayes se han realivado oo voelo héeizottal, mectiline y
umiformee, & My = 06 ¥ uns altitud de 9150 m {véas Polhames &

Todl {1981 )).

(b}

Figura 5.17, Ejeniplos de sviones de transporte de pasajeros. {a) Adrbus
AZED. (b) Bosing TT7.
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giendo estd tltima la mas inportante. En voelo a regimen supersonico,
pamhbién es adecuado el nso de alas en flecha, sin embargp, en este caso,
o &5 $6l0 para aumentar el afimero de Mach eritico, sino también para
disminuir la resistencin. Para entender este efecto, obsérvese la figura
5.15; en ella se presentan dos alas volando en régimen supersinico, En el
ala de la figura 5.18({a) el borde de ataque esta delante del cono de Mach
que parte del vértice del ala; por tanto la velocidad normal al borde de
atoque e3 supersimica. El ala de a Bgura 5.18(b) tiene un dngulo de flecha
micho mayer, por lo que todo el borde de atagque estd dentro del cono de
Mach. En este caso, 8i la velocidad normal al borde de ataque del ala es
subsinica, se verifica que se produce una sona de snccion cerca del borde
de atague que origing una fiuerza en la direccion perpendicular a éste.
Bl resnltado neto es una fuersas en I diroceion de la corriente. incidents
¥ gentido contrario a la resistencia, por tanto la resistencia total de este
ala es menor con respecto al ala de la figura 5.18(a).

l M =1 l M =1

Figura 5.1%. Alas con flecha volando en régimen sapersinicofa) Con el
borde de atague fuera del coms de Mach, [y Com el boede de atague
denfres del eono de Mach.

En aviones disefindos para voelo supersdnico que reguieren
arandes Anpulos de fecha, suelen utilizarse perfiles muy delgados, con
beardes de atague muy agudos v alas como la que se muestra en la Ggura
- &18(h), Este disefio se denoming als delia y tene la partieularidad de
que perca de la raiz la coerda de ala es muy grande v por tanto, los
- Epesores relativos son peguedios, mientras que en los bordes marginales
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- . (.02 ' —s :
la tuerda es muy pequeiia, por lo que el estrechamionto de estas alag e R
muy pequetio {en el Hmite, gi c; — 0, A — ). Otra ventaja que Pfﬂﬁnmﬁ e ;Z iéz FE TN,
las alas delts es que, por su disefio, son més robustas ¥ resistenteg —_— A g T T T —— |
gue un ala en flecha similar; ademés poseen un mavor voluimen interpg § .01 :_-_;.. _
para el combustible, Como desventajas pueden mencionarse que, por ey w o
pequetio alargamionto, presenta una elevada resistencia inducida v gon 820000 [po=s=—oe—- L/
poco eficientes a bajas velocidades,
[I' i = L i
Por las ventajas que presenta el ala delta ha sido una opridg 0.6 G L4 ks s
de disefio muy adoptada para aviones de vuelo supersdnico, comn M. .
por ejemplo el Eurofighter Typhoon de la empresa europea EADE; Figura 5.20, Efectos de ln fechn en ol cosficlente de resistoncia minimo

figura 5.19(a). El Space Shuttle, ¢l vehiculo espacial reutilizable de Jy ﬂﬂ ﬂl]i::nﬂizn ‘:TEIWHEE“F A =35 y esteechinmients A = 0.2, {adaptada
NASA, también estd disefiado con un ala delta, fipura 5.19(b), que utili
en ln maniobra de reentrada a la atmdsfera terresive ¥ el vuelo de planeg
hasta el aterrizaje, maniobras durante las cuales alcanza niimeros de

Mach de vuelo musyores a cineas.

alargamiento, si se aplica a alas delts, los resultndos que proporciona
difieren sustancialmente de los resultados experimentales, por tanto, para
estuddiar la acrodindmica de este tipo de alas deben utilizarse métodos
muméricos que estin fuera del aleance de este libro. El lector interesado
en cstos mitodos puede consultar Anderson {1995) o Katz & Plotkin

{1991).

5.7. Dispositivos hipersustentadores

Los aviones suelen operar en un amplio rango de velocidades de
vuelo: en particular, las velocidades més bajas se registran durante las
maniobras de despegue v sterrizaje. En este apartado se presentan los
mecanismod que suelen utilizarse para disminuir la velocidad minima de
maniobra de las asronaves.

Se define la velecidad de pérdida, u,, a ln velocidad mis baja & la
que un avidn puede volar sin entrar en pérdida. A velocidacdes mencres
que 1, las alas no generan suficiente sustentacion para contrarrestar
el peso de la aeronave. Para encontrar una expresion de cilenlo de la
vilocidad de pérdida se plantea el caso de avidn en vuelo horizontal,
rectilines y uniforme (uy = cte). En estas condiciones debe cumplirse
gue la Merza de sustentacion, L, tiene que ser igial al peso de la aeronave,
W, es decir que, L = W, 5i se expresa la sustentacion en funeidn de o

() (b)

Figmra 51% Disefics pam viclo supecsonico con ala delta (a) Caza-
bambardern Barolighter Typhoon, (h) Space Shuttlhe,

En la figurs 5.2 se muestra un grafico que cuantifica los efectos de
la Hecha sobre el cocficiente de resistencia minimo del ala, ep g, pars
nimeros de Mach de vuelo subsénico y supersimico. Se aprecia gque o
angulo de flecha infhuye muy poco en régimen subsénico, pero que cuanto
MAyor e 4, mias se retrasa el aumento de ls resistencia caracteristioo del
régimen transonico y menor €8 el oo del ala en régimen supersanico.

Por iltimo es importante destacar que, dado que ls teoria
de alas larpas se desarrolla bajo la hipotesis que e ala posee gran
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se obticne que,
1
Ep_..bu_.an oL =W,

y despejando ls velocidad, se llega & que,

W
- ‘/Fm £ (5.16)

En el capitulo 9 se analiza este resoltado con mayer detalle; por ahorg
adlo interesa destacar que la ecuacion (5.16) muestra que para un avion
eon un cierto peso W, una superficie alar § v volando a una clertg
altitud donde la densidad es g, la velocidad depende exclusivamenta
del coeficiente de sustentacidn, e, ¥, por tanto, del dngulo de atague
del avién, Como es sabide, para un ala determinada, el e g s ona
carscteristics fja de su comportamiento serodinamico establecido por
la curva o (o) particular del ala. Esto implica goe la velocidad minims
B la que puede volar este avion en movimiento horizontal, rectilines
uniforme, e la gque corregponde al dngulo de atague gque proporciona e
cocficicnte de sustentacion maximo, es decir,

[ W
W, =y f————. 5.17
Pooi? O s [ }

Esta ecuacion es la expresion matematica de la velocidad de pérdida. En
ella se aprecia que para disminuir la velocidad de pérdida de un avidn
determinado, con W v 5 fijos. volando a una clerta altitud de vuelo
caracterizada por una densidad gy, s6lo es posible aumentar el valor del
coeficiente de sustentacion miximo.

Los dispositivos hipersustentadores son mecanismos que maodib-
can la geometria del perfil o el flujo alvededor de €, para cambiar sus.

ourvas caractertsiicas v asi aumentar el e g Por otre lado, cnando estos -

dispositivos se accionan, tambien aumenta la resistencia acrodindmics,
le que implica un aumento en la fuerza de traceidn necesaria pari

mantener ¢l voele ¥, por lo tanto, un mayor consumo de energia por
parte del gistema de propulsion. Es por eso que, en general, los aviones
cuentan con la posibilidad de ajustar los dispositivos hipersustentadores

a las diferentes condiciones de voelo (despegue, aterrizeje, crucera, eic.),
buseando un equilibrio entre la velocidad minima necesaria para cada
condicion v el anmento de la resistencia resultante.

57 Dispositivia i persustentadones a3

Segiin su principio de funcionamiento los dispositivos hipersnsten-
tudores pueden clasificarse en activos o pasivos. Los actives consumen
energia de forma continua para luocionar y, en general, actian sobre el
ﬂuju alrededor del ala proporcionando energia a la capa limite de forma
que se mantiene adherida a anpulos de atagque mayores, Los dispositivos
]jipgrsuntanuidurm pasivos son mecanismos que. para modificar la curva
o (o). modifican la forma del perfil ¥ sélo se requiere energia para
activarlos, una vex desplegados no requieren energla para continoar
funcienande, Hay dos formas de modificar la peometria del perfil del ala:
aumentar a1 curvatura o aumentar el irea efectiva del ala, aumentando
sn cuerda. Existe una gran wariedad de dispositivos pasivos que, segiin
an disefto, emplean una o las dos estrategias,

Sepin su situacidn en el perhll, pueden clasificarse en dispositivos
hipersustentadores de borde de atague o dispositives hipersustentadores
de borde de salida. A continnacion, se deseriben los distintos tipos y
se analiza su efecto sobre el coeficiente de sustentacion maximo v la

TeEIHEEETL,

5.7.1. Dispositivos hipersustentadores de borde de salida

L figurs 5.21 muesira cuntro tipo de dispesitives hipersustenta-
dores de borde de salida o flaps. El flap simple consiste en un perfil coya
parte posterior estd construido de forma que puede girar alrededor de
un eje en la direccion de la envergadura, Cuando el Hap es deflectado, el

gfecto que produce o8 un sumento de la cursvators v una leve disminueidn
- de la superficie alar, Esto se traduce en un aumento de la sustentacion y

|4 resistencia.

Chiro dispositive hipersustentador os el Hap de intrados que,
como el flap simple, aumenta la eurvatura, pero genera un sunento

Cde resistencia muy grande, incluso pars dellexiones pegquefias, Desde

el punto de vista constructivo ol Aap de intradds es ] mis sencillo v
mas antigno de los dispositivos hipersustentadores. Como el Hap simple
sumenta la curvalura, pero genera un apmento de resistencia muy

#rande, incluso para deflexiones pequenas. Es por ello que este tipo de

dispositivo, en la actualidad ba caido en desuso,
El Hap ranurado s similar al simple, pero cuando es deflectado

Presenita una ranura que comunica ol intradés con el extrados que
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Figura 5.21. Dispositivos hipersustentadores de borde de salida.

funciona como un dispositivo de control de capa limite, Ademéas de uy
incremento en la enrvatura, por la diferencia de presion existente, el aire
pass dosde ol intrados al extrados, aportando enorgia a la capa l'[mitgj
retrasande su desprendimiento. Todo esto se traduce en un ammento de
la sustentacion y la resistencia, siendo el anmento de s resistencia menor
que en el caso del Aap simple.

El Hap Fowler es un dispositivo hipersustentudor que anmenta la
curvatura, mediante ramuras controla la capa limite y ademéas aumenta
la superficie alar desplazando bada alrés de toda la superficie del
Hap. El incremento de resisiencia es menor con respecto a los otros
Haps presentados. En general, los fap Fowler se utilizan birranurados
¥ trirranurados, véase figura 5.27, que presenian actuacioncs LLllJ;I
superiores a todos los anteriores, aungue, son mucho mids complejos ¥
pesados; por esta rason sU uso s restringe a aviones de mediano v gran
Lammafio.

Los diapositivos hipersustentadores de borde de salida modifican
las curvas caracterfstions de la serodindmica del perfil como se presenta
de forma eualitativa en la figura 5.22. Obeérvese que al desplegar estos
Hups (& > D), la curva de sustentacidn se desplaza hacia la ::aqulu:tdﬂ.i
amriba, de forma gue, para el mismo angulo de atague, se obtiene un '
mayor. Ademais, el coeficiente de sustentacion miximo aumenta, ey, ,
pero disminuyve el Angulo de atague de entrada en pérdida, a,. Sdlo los
flaps Fowler modifican la pendiente de & curva anmentiandola levemente

En la figura 5.23 s¢ muesiran los incrementos de sustentacions
v registencia para perfiles con distintos dispositivos hi]mmu;r.en’r.ml

57, Dipositivos hipersustentadores 15

o #
= il
. E
&
| e |
ﬂ.u-:
f'd- qh'ﬁ
—— Sin flap
J f — — an fap
f / 7 § =1

Figura 5.21. Efocte do los dispositives hipersustentadores de borde de
paliddn sabire e enra de sustentacion,

(L1

1]

Flgura 6.23. Comparacidn entre varios dispositivas hipersustentadoss do
burde de salida (aduptada de Torenbek (1976)).
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En peneral, pueds decirse gue lee dispositivos de borde de ataque
e ementan el Cxmay. TEtrasando la entrada en pérdida hasta dngulos f.in
:;LIE grandes, sin varincidn de la pendiente de la curva de sustentacion,

T T la figura 5.25.

desde ol punto de vista mecinico, mayor es su cfectividad acrodinge
Por ejemplo, para una deflexidn de 30° el flap Fowler produce g
incremento del coeliciente de sustentacidn Aegp = 2 v un incremapge
del cooficiente de resistencia Aey = 0.7, mientras que para la migg,
deflexion, o Hu.p de intrados produce el migsmo ineremento de resistenss
pero aproximadamente solo la mitad de fncremento de sostentacion,

Cf. 1

Cabe mencionar que, en general, log superficies de mando copgy
o alerooes o los timones de direccion v pruf'u.ud.{dﬂd [uncionan comg
Hap simple, con la posibilidad de defloctarse tanto hacia abajo (4 =
eomo hacia arriba (8 < 0), véase fgura 5.22.

5.7.2. Dispositives hipersustentadores borde de ataque

En la figura 5.24 se presentan cuatro tipos de dispositivos de borde
de ataque. El flap de borde de atagque es andlogo al fap simple, es decir,
que la parte anterior del perfil gira alrededor de un eje produciendo o
efecto de un amnento de la corvatura. Bl Qap Kroger genera este mismg
efecto, pero con un mecanismo mas sencillo. 1

o TP sq— S

A

T

Figura 5.25. Efecto se los dispositivos hipersustentadores de horde de
ataquer ¥ de eontrol de capa lmite sobre s curva dio sttt i,

Flap de bocde de atague Flap Krueger
'; .7.3. Dispositivos hipersustentadores de control de capa
L__— ~  — limite activos
Ranuri Alula

Existen dos métodos para controlar la separacidn de la capa
limite; uno consiste en inyectar aire a presion de forma tangencial a
a superficie del extradis del ala, véase hgura 5.2G(a). Bl otro método
condiste en aspirar la capa limite del extradés del ala a travis de pequencs
ggnjeros, véase figura 5.26(b). Ambas técnicas retrasan la separacidn de
s capa limite v, como consecuencia, el ala entra en pérdida para angilos
de ataque mayores, alcanzando valores de erm més grandes. Eﬁtm
digpasitives hipersnstentadores se¢ denominan activos porgue recitleren
¢l aporte constante de energia para su foncionamiento. Si bien son
muy efivientes, porque producen un sumento de la resistencia pegusiio
comparado con el resto de los dispositivos hipersustentadores, son muay
complejos desde el punto de vista construetivo, ya que requierci cles
sistomas mecAnicos v neumaticos para su funcionamiento (tuberias de

Firura 524, Dispositivos lipersmstentadores do borde do atague.

Con la ranura (slot en inglés) se comunica el intradds con el
extradds, de modo que funciona come un dispositive de control de capi
limite similar al flap ranurado. El aire que pasa ol extrados evita que s
desprenda la capa limite cerca del borde de ataque. El dlula (en inglss
slat, que guiere decir tablilla o lama), es un pequedo perfil con corvatura
muy grande que maodifica el campo de velocidades en las proximidades
del borde do atague, resultando en une disminueion del pico de succion
¥, oo consecuencia, un retraso en el desprendimiento de la capa limite.
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alta presidn, vilvalas de control de finjo, electrénica de control asociads
efe.), v por tanto, son comparativamente mas pesados. '

T, e

——

L} (by

Flgurn 6.26, Dispositivos hipersestentadornes activos. Control de I capa
lirndte por (&) sopledo o (b sspivedo,

El efecto sphre la curva de o (o) de estos dispositivos es similae
al de los hipersustentadores de borde de atague, viase figurs 5.25. Se
observa que al activarlos aumenta el valor del e, . ¥ of Angulo de atague
cortespondiente al ¢ .. ]

5.7.4. Configuracién de dispositivos hipersustentadores

En general, los aviones poseen una combinacion de los diferentes
dispositivos descritos con la posibilidad de ajustar la configuracion
A la condicidn de vuelo. Por ejemplo. durante e vuelo de crucers
ol aviin voela a una velocidad elevada, por lo que no es necesarioe
que el coeficlente de sustentacion sea muy grande v se busca gue e
coeficiente de resistencia sea lo mis bajo posible. En esta condicion los
dispositivos hipersustentadores no se sctivan y se ajusta la configuracion
como s muestra en la fgura 5.27(a). En la maniobra de despegue se
bugea aprovechar ol masdmo la aceleracidn proporcionada por ol sistems
de propulsidn; con lo cual, s opla por una configuracidn como
mostrada en la figura 5.27(b), con la que se alcanzan valores de ¢, ey
eibre 2 ¥ 3, pero con un aumento de la resistencia moderado. En ef
aterrizaje o= deseable una velocidad de pérdida lo més baja posible
¥ una gran resistencia perodinimica e u,:,rude a [renar el avidn. Par
ello, en maniobras de aterrizaje suelen desplegarse todos los dispositives
hipersustentadores disponibles, viase figura 5.27(c). Con este tipo de

confipuraci‘m se aleanzan valores de ey e ©0 &l rango de 3 a 4.

Por dltimo, an la fgura 525 se presentan los valores tipicos de
coeficiente de sustentacién maximo alcanzado con diferentes combins-
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(e) \

Figaura 5.27. Corfgpiracidn Wpes de dspositives hlperssstemntadones on
{a) condickdn de erucero, (b despegne v (&) aterrisaje.

wiones de dispositivos hipersustentadores, Obsérvese, que utilizando una
eombinacion de dispositivos hipersustentadores de borde de ataque, de
porde de salids v de contral de caps Hmite se obtienen valores del
coeficiente de sustentacidn cercancs a cuatTo.

4.0
—— A=
d6+ EE%
. H =S
o R L)
o4 _—_ﬁ : T
o
2.0
1.6
—— e
12}
(L5 -
04 |-
il

Fignra 598 Valores tipleoe de cosficlente de sustentaciim mdxima al-
canzads con diferentes combinrciones de dispositives hipersstentadonrs
[adnptads de Loftdin {1985)).
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Sistemas de Propulsion




6.1. Introduccién

La finalidad del sistema de propulsion de una seronave es la
peneracion de foerzas impulsoras, de modo gue exista una velocidad
pelativa respecto al Huido en el que se moeve la acronave, necesaria
pars la creacion de las fuersas aerodindmicas (fuidodindmicas) y eato
.;'i congiguen  produciendo un cambio de la cantidad de movimiento
@ un fluido, denominado propulsante, de modo que por el principio
e accidn ¥ reaceion, ese cambio de cantidad de movimiento prodoce
ana fuerza propulsive sobre ¢l wehiculo, En la figura 6.1 se muestra
J esquema de una seronave en vuelo horizontal rectilineo y uniforooe
sobre la que actian la fuerza gravitatoria, (capitulo 2), las fuerzas
indmicas de sustentacion y resistencia (capitulos 4 v 5) v la luerza

5. aparezca una fuerza de empuje el sistema de propulsion acelers el
propulsante ejerciendo de forma global una fuersa de empuje sobre el

tismo propulsante en la direccidn de su movimiento de forma que por
p| principio de accion v reaccion, el propulsante ejerce una fuerza de
£ AL i sobire la asronsve que o5 igual y de sentido contrario a la fuerza
gnE acelerd al propulsante, ea decir en el sentido del voelo,

En la seecitn 6.2 se define el sistema de propulsion asi como los
rendimientos asociados a las transformaciones cnergéticas que OCUTTED
o0 81 interior y despuds se explica la forma de crear empuje, seccidn 6.3,
Posteriormente, se presentan los parametros de consumo especifico por
unidad de empuje, seceidn 6.4, impulse especifico vy velocidad de salida
; iva, seccion 6.5, a8l como el incremento de velocidad, seecion 6.6,
Finalmente, en la seccién 6.7 s clagifican los sistemas de prupuhi-r.'m
atendiendo a la forma de generar el empuje y por dltime, desde un punto
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Figuru 6.1. Aplicacidn del principio de acridn y reaccidn a s ereacion de Figuea 6.9, Baguema conceptunl del sistema do progmlsion.

In ferra de empuie que propolss una acronave,

jempre presenta pérdidas de diversa naturaleza y que se cuantifican
. un rendimiento, Las perdidas en la transformacion de potencia del
ponsumo de combustible & poteneia mecinica Gtil se consideran mediante
el rendimiento motor o térmico, que estd directamente relacionado con
o8 procesos termodindmicos que ocurren en el sistema de propulsidn. El
pendimiento motor, 1, se define como:

di vista muy pencral, se presenta una comparacion de las ]:-rmt.a.mune;
e los diferentes sistemas de prupulmm, sereon 6.8,

6.2. Rendimientos

Se define el sistema de propulsion, propulsor o motopropulsor
como ol sistema i transforma parte de una forma de liln-lﬂrgﬁL
[ gemeralmente quimica) en energia itil para la propulsidn del vehiculo,
En la figura 6.2 se mmestra ol esquema conceploal de un sistems
de propulsion, donde, por conveniencia, se ha separado e] sistema de
propulsitn en dos partes: el sistema motor ¥ el sistema propulsor. Aungue
esta division es real en sistemas eomo la propulsion a hélice y el motor
alternativo, ¢n otros sistemas como los acrorresctores v log motores
cohete, el sistema propulsor ¥ motor son un todo por lo que en la
mayor parte de textos se habla de sistema de propulsion en vez de

motopropulsor,

Como ya se ha comentado, para que aparezea una fuerzi
de propulsion es necesario cambiar la cantidad de movimiento del
propulsante, ¥ para llo, es necesario anadir cieria cantidad de energia al
propulsante, que proviene, en general, de la energia quimics almacenacda.
en un combustible, véasefigura 6.2 Lo energls por unidad de fiemps
extraida del combustible es transformada en potencia mecinics v ésta,
a 8u vez, eg transformada en potencia til para la propualsicn.

El sistema motor es el responsable de extraer la energin del
combustible y transformarla en energia mecanica, transformacion que

= Potencia mecanica 1itil
fm = Botencia del combustible

Par ejemplo, para los acrorreactores emplesdos actualmente el rendi-
miento motor puede estar entre (.4 v 0.5.

El sistema propulsor es el sistema encargado de fransformar la
potencia mecinica producida por el sistema motor en potencia Gtil para
a propulsion, es decir, crear un empuje T' sobre el vehiculo. También aqui
existen pérdidas y entre ellas hay que tener en cuenta que el propulsante
= scelerado v queda corriente abajo del vehiculo con una energia cinética
que representa uta pérdida. Se define el rendimiento propulser, i, come:

. Potencia itil a la propulsion
= Potencia mecanioa il

- Actuslmente los aerorreactores presentan valores de rendimiento propul-
~#ar o propulsivo entre 0.5 y 0.7.

El rendimicnto neto que define lo bien o mal ¢que el gistema
- motopropulsor realizs esta transformacion de energia recibe el nombree
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de rendimiento global o motopropulsor, Hyg

Potencia il a la propulsion
Potencia del combustible
v evidentemente puede expresarse como, fpp = Unip. LOs valurey

tipicos de rendimiento global para aerorreactores actuales pueden estap
comprendidos entre (1.2 y (.35, .

Thup =

6.3. Empuje

A contimacion se desarrolla | forma en a8 que so genera gl
empuje mediante ¢ cambio de cantidad de movimiento del propulzante;
FEn la Bgura 6.3{a) se muestra un tubo cerrado con un prr:lpuT_qmté-'
gasenso on su interior. En el instante inicial, ol propulsante tiene una
presion interlor pg v en el exterlor se thne pa. Se considera que la
presion interior es mayor que la exterior, es decir, py > po. La suma
de fuerzas sobre el propulsante en la direccidn = es 3 F, = (), por lo g
la resccidn gque el apoyo del tubo ejerce sobre ¢l propulsante es T' = (),
51 a continnacidn se elimina Ia tapa derecha del tubo, Agura 6.3(b), un
instante inmediatamente después, di, el equilibrio de fuersas expresa que
la resccidn en el apoyo es, T' = (pp— poc) Ai. Es decir el sistema de
apoyo ejerce 1una fuerza de reaceion sobre el fiuido para evitar gue s
desplace el tubo. Evidentemente, por el prineipio de aecitn ¥ reaceidn e
fluide ejerce una fuerza sobre el apovo de sentido contrario. Si el tubs
no estuviera fijado al apovo el Hluido ejerceria sobre ¢l tubo una fuerza
hacia la izquierda que es la fuerza de empuje. A medida que transcurme
el tiempu, €] fluido interior desarrolla una veloeidad w,, en la seceidn de
salida y la presidn interior desciende de py & gy, figura 6.3{¢). Por tante,
el empuje (fuerzs de reaccidn en ol apoyo) serd, 17 = (py — paa) As-

La principal conclusion es que hay una wariacion de cantidad tﬁj'
movimiento desde un extremo del propulsante o o seecitm de Eﬂhﬂﬂ,
que &4 la que hace gue aparezca el empuje. Al eabo de cierto temp
el tubo s¢ descarga completamente de propulsante, entonces p; — P
v 1, — 0, por lo que T, — 0. Este ejemplo muestra que la diferencia
de presiones en el Huide se transforma en energla cinetica de chorro d
propulsante. El ejemplo también indica que, conocida la distribucion de
presiones interna en el sistema de propulsién, se puede caleular el empuje
Para gue el cileulo de empuje basado en la distribicién de presio

. Empuje

o ) g > P

(b
E=1
P —=f———
T om B — fro-
e
Tr — I
e —
()

Figurn 6.3, Ejemplo para ilustrar la croacitn de empije v evolucida de
la presitn interior de mn tubo eon el tiempo; () instante infcial, ()
instante inmedintamente postesor y (c) Instante &l cabo de un thempo
gengrico (adaptada de Hill & Peterson {]lﬂ"[llj}.

1ar
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INternas sea riguroso es necesario afadir tambion las fuerzas viscosas,
dificultad de este Eﬂfuque se encuentra en que la grometria interng g
sistema motopropulsor es muy complicada por lo que la estimacion de
los esfuerzos viscoscs y presiones sobre estas paredes es practicamenis
inviable. Sin embargo, se verd mis adelante, que empleando la teorts de
voliimenes de control se puede obtencr una estimacion del empujs .,L‘
forma mas sencilla,

Como se ha disentido en el ejemplo anterior. al eabo de un elerty
tiempo el tubo se quedard vacio de 'prn'gml.lm:l’rf' v dejari de producie
empuje. Existen dos formas para conseguir mantener of empuje de formg
combina: mediante un depisito de propulsanie o afadiondo un flujea
continue de propulsante que mantenga la presion en el mterior. En el casy
de tener un depdsito de propulsante, ol flujo saliente de pas resnltante
de su combustion es el Anjo que produce el empuje, wase figura 6.4(a).
Mediante la combustion continua del propulsante se consigue mantensy
un Hujo continue durante el tiempo gue dure el propulsante v se podra
marntener el empuje. Mas adelante se denmestra que en esta situacion o
empuje, T, se puede ealeular segin:

T'=Ghu, (6.1)

donde, (7 ez el gasto mbdsico de propulsante v u, la wolocidad en Ia seccidn
de salida. Este caso particular, corresponde al caso de un motor cobete.
En el caso de afadir un Qujo continue, Egura 5.4{}_1:!1 ln diferencia so
encuentra en gue al propulsante que entra en el motor se le anade Ia
energia de la combustion de un combustible para acelerarls, generando
un sumento de la velocidad del propulsante a la salida, que produce por
accion y reaccion, el empuje. Nuevamente, se verd mis adelante, que en
eata situacikon la expreston del empuje o5;

T'=0G [ty — taa) (6.2)

Este es el caso particular de los acrorrenctores. Se debe destacar ue
ambas expresiones (6.1) y (6.2) son validas para Hujo estacionario y
cuando la secciin de salida tiene la misma presion que el exterior. En
el capitulo 8 se desarrolla una demostracidn de estas expresiones basada
en un analisis de voliimenes de control que se presenta en el capitulo 7.
Resumiendo, esta forma de calewlar el empuje es cierta si la presion ea
la salida es po v con esfuerzos viscosos despreciables.

. Consumo especifico por unidad de empije 104

{a)

T

1= =

 Combustible™
=t il
i';":"“'l"'r-:'.|:|u]la.-ﬂ.m:-u ] l L L
_
g 1y
L. .
2 T
(b

Figura 6.4. Esquema coneeptual para entender la ereacidn de empuaje en
(a) sistemas nutdnomes y en (b)) gistemns no antonomos.

En cualguier caso v en base & las anteriores expresiones, se puede

decir que para conseguir un determinado nivel de empuje existen dos
formas diferentes, por un lado que la velovidad de salida del propulsante
sea elevada y el gasto masico de propulsante moderado ¥ por otro, gue
ol gasto misico de propulsantoe sea
propulsante moderada.

elevado y la veloeidad de salida del

6.4. Consumo especifico por unidad de empuje

Los sistemas de propulsion emplean ¢l aporte energétioo de un

combustible que suele ser liberado mediante una reaccion quimica para
poder acelerar el propulsante, y como ol combustible es limitado, un
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sonstante con el tiempo, el impulso especifico se expresa. comes
Tty
oMy’
donde, iy s la masa de propulsante, y si se considera también el gasto
misico & constante, entonees, my, = Gy Bl impulse especifico se mide
m mguudns y representa el tiempo caracteristico necesario para obtener
variacion de cantidad de movimiento dada para un determinado
j}{ﬁn de propulsante. Habitualmente se suele asociar el impulso especilico
'\ eon el tiempo gue durarin e combustion del propulsante, aungue esta
- afirmaciin s0lo es cierta cuando el empuje del sistema propulsor es igual
gl peso del propulsante, T = gy my, pues entonces, Lo, =1,
Existe otra medida del impulso especifico basada en la masa de
propulsante en vez del peso. Este impulso especifico tiene dimensiones
e velocidad y recibe el nombre de velocidad de salida efectiva,
'['e]J;‘HEI'I.‘I'ELI:I.IZ'].ﬂ la velocidad media equivalente a la cual #l propulsante
e expulsadn del vehiculo a través de ln seccidn de salida. La velocidad
' de salida efectiva, u,. se define como:

parametro fundamental para evaluar la calidad de la generacidn de
empuje debe tener en cuenta ol gasto misico de combustible emploady,
A ls hora de determinar las actuaciones de una aeronave propulsady
# chorro es bisico conoeer el consumo de combustible necesario parg
consegnir un determinado empuje v la prictice habitoal es proporcion ar
este consumo referido a la unidad de empuje. Asi, e define ol {'-I:'J-]'Hu:un_
eapecifico por unidad de empuje, op, como,

e

B Consuma de eombustible [
e Empuje T

donde, ¢ es el consumo de combustible medido en unidades de gasto, kg s
y 1" ¢l empuje. Por tante, el consnmo especifico por unidad de empuaje
tiene unidades kg/(N s).

6.5. Impulso especifico y velocidad de salida efectiva

El impulso especifico representa el cambio de la cantidad de
movimiento, impulso, por unidad de peso de propulsante v represents
una forma de medir la eficiencia del uss del propalsante. Cuanta
mayor sea ¢l mpulso especifico, menor mass o peso de propulsante go
necesita para obtener un determinade valor de ineremento de cantidad de
movimiento; es decir, un gistema de propulsion és mas eflciente en el uso
el propulsante cuanto mayor sea su impulso especifico. Es importante
subrayar gue un impulso especifico alto no implica que el sistema de
propulsién sea eficiente desde el punto de vista energético ¥ también hay
que destacar que un impulkso especifico elevado tampoco implica empuje
elevade; en muches casos sistemas de propulsion con elevado impulso
especifico presentan muy bajo empuje.

5i ty es el tlempo que puede Mnctonar un motor cohete, el impulso
especifico total, [, se expresa como:

lmpulso total del empuje _ [y 7'(¢) de (6:4)
Y. Masa de propulsante j]f G{t) dt
Considerando constantes tanto el gasto como el empije, se obtienes:

Ty
My
La velocidad de salida efective también es equiparable al inverso
del consume especifice por unidad de empnje. Ambos pardmetros miden
las actuaciones de los sistemas de propulsion a chorro; pere milentras que
el consumo especffico por unidsad de empuje se emplea habitualmente
para describir las actuacionss de los acrorreactores, la velocidad de salida
efective se usa en ln coracterizacion de los motores cohete,

Es importante sefialar que la velocidad de salida efective, w, de la
ecuacidm (6.4), puede ser muy diferente de la velocidad de salida real del
chorro. Por ejemplo, en el caso de im motor cobete, la velovidad de salida
efectiva es practicamente Ia velocidad de salida real solamente couando la

‘? T
foss Impulso tval del empuje _L Tit)dt

e _— fi.3)
” Pese o ulsante L y [
PR af cpa

donde, T'{t) es el empuje, gy la aceleracion de la gravedad al nivel del
mar ¥ {7 €] gasto masico de propulsante. En el easo de suponer el empuje
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presidn de zalida del chorro coineide con la presidn atmosférien, ¥ Clmg.
en un metor cohete se suelen tener importantes cambios de altitad e
miayor parte de su vielo, existe una diferencia de presidn entee la seceigy
de salida y la atmosférica, diferencia de presion que estd asociada a |og
fendmenos de expansion del propulsante en la tobera v al proceso de
adaptacion de la tobera en la descarga a la atmaafera. Como se presenty
en el enpitulo 8. la aparicion de csta, diferencia de presion haee que of
empuje se exprese como, T = Gy, + (1 — P )y, sendo, py 1o presion

en la seceitn de salida y pag In presion atmosferics a la altitud de voelo

correspondiente. Por tanto, el valor de la velocidad de salida efectiva oy

este caso, s ve redueckdo por el término de presiones, mientras que [y

velocidad de salida real apenas cambia,

En el caso de un aerorreactor la velocidad de salida real del chorrg

suele sor mucho més pequena que la velocidad de salida efectiva, tal es el

easo, por ejemplo, de un turbofan, donde la velocidad de salida efectiva v
la velocidad de salida real del chorro son muy diferentes, debido a gue e
empuje del fujo secondario en un turbofan de alta relacion de derivacion
pueds suponer una contribucion muy importante sl empuje total,

6.6. Incremento de velocidad

Se considera el caso de un cobete en vuelo rectilinee v con o
empuje del vehiculo onentado en la misma direccion que la trayectoria

Se asume también que, en una primera aproximacion, las fuerzas:
aerodindmicas y la fuerra gravitatoria son despreciables; las primeras

son despreciables frente al empuje cuando el veels ocurre en las capas
altas de la atmdsfern y el espacio exterior; ¥ la fuerza gravitatoria en
¢l espacio exterior, aungue en general no sea desprociable, si que puede
considerarse mucho més pequena que el empuje, ¥ por tanto, despreciable
en un primer andligis. Ademds, se considern que tanto ol gasto mésico
del propulsante comoe el empuje son constantes, lo que significa que se
desprecian las variaciones con el tiempo de estas magnitudes, ¢ decir
no s estan considerando los tramos de vuelo de ignicion v parada de
los motores en los que existen importantes varinciones con el tiempo del
gasto magico, Bajo estas condiciones, la masa del vehiculo en funcidn del
Llempo se puede expresar como:

mit) =m; — Gt, (6.5)
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seopulsante, in general, la masa inicial del vehiculo es la suma de la
«n del propulsante, my(t), v la masa del vehiculo vacio, mp. El gasto
ssico representa la varacidn de masa de propulsante con respecto al
sipmpo, 7 = dmy/df ¥ como G es constante, so puede escribir:

_dm.p[t]-_ Mgl bp )
= dt ':*.,,P’

donde, t; es el tiempo gue dura la combustion del propulsante.
Piferencinndo la expresiin (6.5), se obtiene,

dm(f)  dmg(t)
e df
Jo gue indica que el ritme al que disminoye la masa del vehiculo es igual

al gasto misico de propulsante, Aplicando la segunda ley de Newton a
un cohete con una masa m(t) instantdnea v velocidad w(r), se tiene,

[6.6)

T = mmff—“, (6.7)

que e3 la ecuacidn diferencial gue proporcions la variacién de velocidad
en fimeion del tiempo. Considerando que para el caso de un motor cobete
el empuje s pueds expresar como,

dmy,,
i
la ecuacitn (6.7) se reescribe, eliminando dt, como,

-
i = ""‘m{:‘.}‘

T=wil7=1u,

o bien, teniende en enenta la oenacion |:E-E].,

dm
mt)’
e integrando entre dos valores de velocidad,

j:urdu.=—f.:rugﬂ%-

tfi'.!-= — U
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Como la velocidad de salida eloctiva, u,, se puede congiderar constange
se cbtiene finalmente: :

F y
Au=uy—1 =uln (F‘;) (6.8

expresion que proporciona el maximo ineremento de velocidad, Qe qup
s¢ puede consegnir con un sistema de propulsidn en el vacio v sin acciones
gravitatoriag, para el caso de velocidad de salida efectiva constante y IIILH..
relacidn dada entre Ja masa inicial del vehiculo ¥ la masa de propulsante.
En concreto, dado que la masa final del vehiculo es my = Ty — g,
resulta: '

|

Iy
Normalmente la relacion mg fmy, pars los motores cohete es del orden de
0.7 & 0.8, Una fraccion de masa de nfm; = U8, indica que el 50% de
Iz masa total del vehiculo es empleada para propulaante.

An=a.In

e

Ejemplo 6.1
Un wvehiculn espacial eata formardo por dos etapas, una primera qu_ﬂ,"

congigie en un motor cohete con propulsante y una segunda con la cargn,
de pago. Sablende que la masa Iniclal del vehiculo completo es de 400
kg, la masa del vehiculo despues de la separacion del motor cohete a5
de I kg, la dumacion del propulsante del motor cohete es de 5 5 ¥
el impulso especifico ex de 300 5. Determinar (1) el empuje (2) el gasto
misico de propulsante y (3] el incremento de velocidad considerando que
la velocidad inicial es nnla. Considerar para todos los apartados que el
empuje v ol gasto son constantes con el tiempo.

Solucidn
(1) La masa de propulsante es la diferencia enire la masa inicial dﬂl_
vehiculo completo y la masa del vehiculo después de s separacién del
motor cohete, es declr. my, = g — my = 100 kg Dado que el impulso
eapecifico se puede expresar como, I, = T8,/ (gom,), el empuje es:

T'= I..,m’;:’“ — BHS00 N,

. Clasificarcion de los istemas de propulsidn
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(2) El gasto masico de propulsante es G = ity (1, = 20 kg/s,

Cpnsiderando que la velocidad de salida efectiva e w, = Lpge = 2940
m/s, ¢l incremento de velocidad se obtiene segin:

o, :
Au=ngln (Ef) = 846 m/s.

8.7. Clasificacién de los sistemas de propulsion

A lo largo de la historia ge han desarrollado multitud de diferentes

sistenas de propulsidn y algamos de ellos se han establecido como un
sisterna de propulsién real, mientras que otros ne han legado s aleanzar
1a imadures tecnolégica suficiente que los haga viables. En la tabla 6.1 se
miestra nna clasificacion de los sistemas de propualsion.

Tabla 6.1. Clagifeaciin de sstamas motopropolsores.

Sisterma ole pri.tpuhi_qg__

Ihhh'lpmpuhnr_ =

Hélien Hélige v altomptivo
Hiéllse y tuerboasgis
“Chorro ng antdnomao Con turbomanuings  Turbrreactor
[Asrarreactor) Turbalan
Sin turbomdquinas.  Estatorreastor
Pulsoreeaciar
" Chorro sutdnoma uimico Propulsaste silide
(Motor cobiets) Propulsantes Huido
Termoeléeirio
Elécirico Blectrustiticg
Electromagnético
“Nuclear Motor raclzar
“Balar Muotor tenmosolar
Hélice v chorro no Turbolslice
autdnomo (Aerorreactor) Proplan

6.7.1. Propulsién a hélice

La propulsion a lélice transforma la energia almacensda en un

- cambustible en energia mecinica que se transmite a una hélice que
& gy ver la transforma en enorgin meednics propulsiva. El sistema
propulsor es la propia hélice v el propulsanie el Huide exterior, aire.
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'-'Pr,upu]sj"f:n a chorro las foneiones del sistema propoelsor v del sisterma
or on practicaments inseparables. En funcion de la forma en la que
o aecede al propulsante, se distinguen dos tipos de propulsién a chorro:
propulsion a chorro no auténoma y antonoma,

En ¢l caso de la propulsion a chorro no auténoma el sistema motor
transforma la energia quimica del combustible en energia cindtica de un
srannlsante que el sistema capta del exterior. El propulzante es el fluido
sxterior que rodea al sistemna propulsor, en general aire, y que el sistema

En ln figura 6.5 se muestra un esquemna del sistema MAOPropulsee
basado en hélice, Dependiendo del tipo de sisterna motor empleadan 4 ]
producir la energla mecdnica se distinguen dos pesibilidades: hilioe o
maotor alternativo, y hélice v turhoeje, 4

“-——-_._.___F'm]illlwr
My o
— Maotor

._—E tlsa motopropulsor se encarga de capturar ¥ mezclar con el combustible para
E.[H_ ol finalmente acelerar el chorro de propulsante. El términe no autdnomo
laee referencin & que el sistema necesita del Huido exterior para poder
-r__l_'r_nﬁu'laimta e neionar, es decir, que este tipo de propulser no puede funcionar en el
o T ™ o donde no exiate propulsante exterior; en la Agura 6.6 se muestra ol
:_"' : , puerna del funclonamiento de sste tipo de propulsion.
(S ' Cotibistie
Energla Quimica
Flgura 6.5, Fundamentos de ln propulsiin a hédice. ‘
e T T T
En el caso de hélice y motor alternativo el sistema motor es un o T/ I ““ "
motor de explosidn, de combustion interna o alternativo; histéricamente L8 l_"' )
fue el primer sistema motor que se empled en la propulsion adrea. B E I I!"I |_:.] e
privcipal inconveniente que presents es ln elevada relacion entre el peso .
¥ ls potencia gue proporciona, por lo que con la llegada de los motores. T s ’
& reaceion su uso ha quedado reservado actunlmente pars aviaciin | iR g ey
deportiva, asronaves v heliedpteros ligeros, ote. o = = _ g
I m]lgan P
En la segunda posibilidad, hélice ¥ turboeie, se emplea un turboeje R s L L e _[‘-ﬂ___ e RS

que bisicamente es una turbing de gas en In que la potencis mecinics
ae acopla al sistema propulsor mediante un eje siendo este tipo de
configuracion una de las mas empleadas habitualmente en helicopteros,

Figura 6.6. Fundamentos de la propul=an a chorm oo autdnoema,

Entre los diferentes tipos de sistemas de propulsién a chorre
o autdnomoe se distinguen entre los que tienen sistemas mecanicos
de compresidn v expansion mediante turbomdquinas, v aquellos que
carecen de dichos sistemas. En la propulsidn a chorro no antdnoma con
Hurhomdquinas so incluyen los turborreactores y los turbofancs, mientras
o los que carecen de turbomaquinaria son los estatorreactores y los

6.7.2. Propulsion a chorro

En la propulsidn a chorro se transforma s energia almacenadi
en el eombustible transportado por la aeronave en energian cinética de
un chorro de propulsante. A diferencia de Ja propulsion a hélice, en la
que el sistema propulser estd claramente separado del sistema motor, o
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capturado. Al no disponer de sistemas mecanicos de compresion es maids
ligern, sencille ¥ ficil de refrigerar comparado eon los acrorreactores
pon sistemas do compresion v por su sencillex se smele emplear en cazos
supersinicos y misiles.

pulsorrenctores, Este grupo de gistemas no antdnomos recibe ol nombre
Eenéricn de aerorrenctores,

Die entre ellos, o turborreactor fue el primer motor de propulsidn
a chorro empleado para impulsse una acronave tripulads. En general,
los turborreactores son bastantes inellclentes ¥ muy ruidosos para vuelg
a nimeros de Mach inferiores a dos pero sus prestaciones mejoran
notablemente por encima de este valor; actualmente son empleados
fundamentalmente en misiles de medio aleance debido o su simplicidad,
eficiencia aceptable & altas velocidades y baja superficie frontal.

Un pulsorreactor es en cierto sentido parecido & un estatorreactor
y se sucle confundir con éste. La principal diferencia entre ambos es gue
la combustion en ¢l estatorreactor sucede de forma continus mientras
que en el pulsorreactor tanto la compresion del aire come la combustion
ge realizan de forma intermitente. Bl pulsorreactor es bastante moidosoe
e ineficiente; El pulsorreactor més {famoso de la historia fue la bomba
yolnnte alemana V-1 empleada en la Segunda Guerra Mundial durante
el bombardeo de Londres en 1944, Actualinente este tipo de propulsor se
emplea en aviones de asromodelismao,

Un turbofan es basicamente un turbarrenctor con un fan o hélice
earenada de mumerosas palas, para conseguir aumentar la cantidad de
propulsante ingerido por €l aerorreactor; comparado con un turborreactor
s mecinicumente mas complejo ¥ dependiendo del tamadio del fan se
distinguen dos tipos: de alta y de baja relacion de derivacion. El turbofan
de baja relacion de derivacidon es menos ruidoso y mas eficiente que e
turborreactor para nimeros de Mach de vuelo pequeios, Mo < 2, siendo
usado e cazas supersdnicos. El turbofan de alta relacion de derivacion
se emples sobre todo en avienes de transporte de pasajeros pues este
gistema s mis eficiente a velocidades de voelo transimicas ¥ mucha
menos ruidoeso, aungae en cambio, presenta una mayor superficie frontal
con el consiguiente aumento de la resistencia aerodinamicn.

Ambaos sistemas de propulsion, turborreactor v turbofan, pueden
disponer de un sistema para crear empuje adicional para determinadas
situsciones. En efecto, como no todo el aire gque entra en el turbofan
ez empleado en la combustion y queda una parte importante de
aire susceptible de ser empleada para una combustion posterior, se
suele imeorperar un sistema  adicional de combustion  denominada
posteombustor para producir un empuje adicional, véase capitulo 8,

En los sistemas de propulsidn a chuero autdnome o motores
ohete el empuje se obtiene mediante la creacion ¥y aceleracidn de
un chorre de propulsante que el sistema leva almacenado, El motor
cohete ha sido el sistemnr de propulsion que ha permitido ol desarrollo
de la exploracidn v explotacién del espacio, aungue su principio de
funcionsmicnto se ha wsado y se uvsa en muy diferentes aplicaciones,
por ejemplo fuegos artificiales, misiles, vehiculos lanzadores, sondas de
exploracion planetaria, ete, Comparados con otros sistemas de propulsion
son poco eficientes a bajas velocidades, pero en cambio presentan una
bunena relacion entre el empuje proporcionado v el peso, por lo gue son
capaces de obtener incrementos de velocidad muy altos con valores de
ehiciencia razonables,

Dependiendo del tlpo de coergia que se emplen para acelerar el
propilsante se distinguen tres grandes grupos de propulsion a chorro
antonomo o motores cobete: gquimicos, eléctricos, nucleares v energia

solar,
Un estatorreactor consigue comprimir el aire debido a la elevada

velocidad con la que llega la corriente v la forma del condueto de entrada
Para ello se requiere una alta velocidad de vuelo, por lo gue estos.
dispositives normalmente necesitan de un turborreactor pars Bevar al
estatorreactor a su velocidad de funcionamiento, Su eficiencia es maxims
a grandes velocidades, normalmente Mo ~ 3 aunque pueden funcionar
hasta M, ~ 5. A menores velocidades las eficiencias son muy bajas
debido a la escasa relacidn de compresidn que se produce on el Bujo

En la propulsion a chorre autdénomo por energia guimica es la
combusticm de un combustible junto con 1 oxidante, la que libera 1a
energia gquimicn del combustible, siendo ol resultade de la combustion
una mexcla de gases con una elevada energia térmica que se transforma
mediante el uso de una tobera en energia cinéticn del chorro de
propulsante siendo la variacion de cantidad de movimiento asi conseguida
la que permite obtener el empuje.



210

Progulsante

B

———

4

Energin
Cuimica -
Elteles [j--——____ ==~
Nuglear | lipy, = 1 ! o
Cobar i Propulsante

o i i T

=

Figura 6.7. Fundamentos de I propulsian o chormo no aubdnoma.

En funcion del tipo de propulsante empleado existen dos grandes
grupos de motores cohete guimicas: combustible s6lide v liguido. El
motor cobete de combustible sélido emplea un propulsante sdlido y
se caracteriza por su simplicidad mecdnica va que no dispone do
partes mecanicas moviles, aungue tiene el inconveniente de que uma
vey encendidos som practicamente impogibles de apagar v presentan
menores actuaciones comparados con log de combustible liguido. Las
principales ventajas que presentan son la simplicidad v Babilidad, va
que los motores colwte de combustille silido pueden permanecer larges
perindos almacenados v después ser empleados sin problemas. Estas
caracteristicas hacen que sean empleados en misiles ¥ en los impulsores de
los lanzadores v cohetes; en cambio, apenas son utilizados como sistema
de propulsion para ln exploracion espacial.

El motor cohete de combustible Hyuido se caracteriza por emplear
combustible en forma lguida v en general suelen emplear bipropulsantes
formados por un combustible ¥ un oxidante ambos en forma lquida. La
combustion s muy eficiente v ¢l empuje es ficil de ajustar, para lo que
suele ser necesario el uso de turbomagninaria, partes mecinicas moviles
y un complejo sistema de tuberias. Este tipo de motor cohote se empleg
fundamentalmente en lanzadores,

La propulsidn a chorro antdnoma por energla eléctrica se basa e
emplear energia eléetrica para acelerar un propulsante; v dependiendo del
principio de conversion energética se distingaen tres tipes: termoeléctrion
(transformacicn de energia eléctrica en térmica), electrostatico {la
energia eléctrica acelera un chorro de electrones) ¥ electromagnétioo,
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En la propulsion termoeléctricn se emplea energla eléctrica para
calentar un propulsante { Na, Hy) ¥ acelerarlo en una tobera. Se suelen
smplear resistencing eléctricas (resistojet) o arco eléctrico [motor de

eléctrico) para calentar el propulsante. La propulsion tennoeléctrica
groduse empujes del orden 102N a 10 N, varios drdenes de magnitud
ot debajo de los motores cohete de combustible quimice v el principal
o que reciben es el de proporeionar fuerzas propulsivas en las maniobras
de reorientacién espacial de satélites.

El funcionamiento del motor cohete eleclrostalico o motor de
jones, se caracteriza por acelerar mediante un campo eléctrico un
propulsante (cesio, mercurio, argon o xemnon) gque es jonisaudo (chorre
‘de electrones). Los empujes de este sistema de propulsion son del orden
0N a 10N, También se emplean para maniobras de reorientacion
“pupacial de satélices,

~ Conel motor cohete electromagnético se acelera un fuido cargado
eléctricamente mediante un campo electromagnético; encontrandose este
tipo de motor cohete todavia en fase de desarrollo.

53

En la propulsion achorro autdnoma por energia nuclear se calienta
un propulsante mediante un reactor nuclear de fisidn v posteriormente
o5 acelerado en una tobera; se encuentra también en fase de desarrollo,

La propulsion a chorro antdnoma por energin solar emplea la
energia solar para transformarla o bien en energia eléctrica o bien en
energin termica para acelerar un propulsante.

6.7.3. Propulsion mixta

Ademis de los sistemas ye mencionados, tambifn exisie la lamada
propulsion mixta, que consiste en mezelar los sistemas de propulsion
A chorro con los de hélice para intentar conseguir lo mejor de ambas
thenicas, Fntre los conceptos de sistema propulsor basado en téenicas
mixtas se tienen ol turbohélice y el propfan.

El turbohélice congiste en un turborreactor en el que parte de
Ia potencin mecdnica es comunicads o una hélice v parie empleads
o acelerar un propulsante. La principal ventajs que presenta es una
alta eficiencia a velocidades subsdnicas bajas, aungue también tiene
Ios incomvenientes de que la velocidad midzima que puede aleanzar la
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m&tﬂnl[:ﬂ. de I:Il:lt.LlH..:lH. suele ser compleja. Este tipo de sistema da T
propulsion se emples en aviones de transporte de canga y para distaneizs '
meliag,

Un propfan es un turbofan eon el fan sin carenar v es tambidy
conocide como acrorreactores de muy alta relacién de derivacion. Fsge
digeio pretende ser un sistema de propulsian con las ventajas del turbofay
en cuanto a la velocidad de vaelo v actuaciones v del turbohélice ﬂ;
cuanto al consumo de combustible, '

6.8. Comparacion de los sistemas de propulsidén

En este apartado se comparan los pardametros mis importantes
que definen los diferentes sistemas de propulsion; a pesar de que todavia
no se han presentado los fundamentos necesarios parn comprender
las temdencias que se muestran, la presentacion que se hace de ellog
pretende ser una deseripeion fenomenologica de los diferentes sistemas:
de propulsion. Los fondamentos bisicos necesarios para entender estas
tencdencins se presentan en los capitulos 7 y 8, aungue, para una
explicaciom detallada, se requieren conocimientos mis avansados qug:
escapan del aleanes de este libro (para mis detalles se deben consultar las
referencias: Mattingly (2006), Sutton & Biblarz (2005) v Hill & Peterson
(1561 )3,

En la fignra 6.8 se muestra la variacion de la relacidn entre empuje
maximo ¥ peso del sistema propulsor, Th../W, en funcidn del mimero
de Mach de vaelo del vehiculo, El principal aspecto a destacar es que of
motor echete presenta la relacidn entre ¢l empuje ¥ el peso mas grande.
ot bastante diferencia, v ésta permanece constante con la velocidad de
vuelo; en ofras palabras, al ser un sistema de propulsidn auténomao, o
motor cohete produce un empuje independientements de la velocidad de
vuelo. En cambio, en el estatorreactor, gue o5 un sistema de propulsidn
g chorro po autdmomo, el empuje depende de la velocidad de vuelo,
v dado que no emplea sistemas de compresion o expansion  basados
en turbomagquinaria el empuje alecanza un valor maximo a nimeros de
Mach elevades, entre tres v cuatro. Turborresctores v turbofanes de
baja relacidn de derivacion son muy parecidos v el empuje se mantiene

G Comparacion e log sistemas de propulsion

copstante con la velocidad de vuelo a nimeros de Mach supersinicos
haios, entre uno y uno v medio. Fl resto de sistemas, turbofan de alta
lacicn de derivacion, terbohélice v hélice con moter alternative tienen
i tendencia & disminuir el empuje en funcidn de la velocidad de vuelo,
o que e debido a que todos ellos gereran buena parte del empuje
pediante fnerzas aerodindmicas asociadas a una bélice o un fan, y tales
sistemas presentan una disminueion de rendimiento cuando aparecen
fectos de compresibilidad en los extremos de la héliee o el fan, El easo
1 turbofan de alta relacién de derivacidn es menos eritico yo que graciag
a Ia carena del fan los efectos de compresibilidad aparecen a velocidades
‘mayores de forma que las prestaciones s¢ mantienen e un rango mayor
de velocidades de vuelo,
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En la figura 69 se muesira e consuma especifico por unidsd
de empuje, ¢p, para los diferentes sistemas de propulsion en funcidy
del mimero de Mach., También aqui se olservan tres tendencis
completamente diferentes: en el motor cohete el consumo especifico gy
independiente de la velocidad de vuelo, en el estatorreactor disminuye
el eonsume especifico con la velocidad de voelo y en lm-mmmtmﬂk
aumenta €l consumo especifico al hacerlo la velocidad de voelo, '

que, para el caso de un aerarreactor no se considera el gasto misico de
pire y solamente se contabiliza la masa de combustible, En general, los
aerorreactores presentan impulsos especificos mucho méas grandes que los
“de un motor cohete lo gue indica que los setorreactores son mucho mas
eficientes desde @ punto de viste del consumo del propulsante, y esto
ae nal, fundamentalmente, porgue el aire ingerido por los aerorreactores
proporciona el oxidante para la combustitn y la masa de la reaccidn
- micniras que en el motor cohete se debe transportar todo el propulssnte
;’: ger un sistema autdnomo. Desde este punto de vista, el estatorreactor,
ser un sistema ne autonomes, es mucho mas eficiente en el consume de
apopnlrante por cada unidad de empuje generada, v presenta un impalso
papecifico mas cercano al turborreactor que al motor eohete,

2Tk
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Table 6.2, Comwpacacidn de  pardmetros de  diferenbes  sistemas de
prapulsiin [adegtacdn de Sutten & Bililers (2006]).

T ParimelEo Turborteactar  Estatorreactor  Motor cobets
Redacion empajs pisa |- 5 T T
Consuma specifico 2.8x10°" . 2x 10~ 31xi0"
por unided de empaje js/m]

Valocidmd efrctiva 15630 13720 i

de ealida [m/=]

Impulso expecificn [s] 160K 141K) Frill

17.5 SRSy

15 T

12.5 mmAzees

L S e e e

or (kg/(s NI = 1074

En la fgura 6.10 se muestra el impulso especflico en funcion
::dﬁ:l winero de Mach, indicandose las regiones en las que se sitihan los
diferontes sistemas de propulsidn: turbofan, turbofan con posteombustaor,
tstatorreactor, estatorreactor supersdnico y motor cohete, También agui
3¢ puede apreciar gue el motor cohete proporciona un impulsa especilicn
‘ndependiente del nimero de Mach de vuelo del vehiculo: los dos
‘estatorreactores muestran un nivel medio de impulso especifico, del orden
e 1000 &, mientras que el turbofan genern los niveles mayores de impulso
wapecilico, entre 3000 5 y 6000 = El turbofan con postcomlbnstor muoestra
un nivel de impulso especifico menor, entre 1500 s v 3000 s, pues es
‘evidente que el uso del postcombustor implica un uso menos eficiente del
propulsante por ol wumento en el gesto de combustible.

4 4

-
Hitlice eon mdor allernativa M.

Figara 6.9, Consumo especifico por unided de empuje cn funcidn ded
mimero de Mach para difocentes sistemas de propulsion (sdaptada
de Brandt et al. [2004)),

En la tabla 6.2 s¢ muestra una comparacion entre tres sistemas
de propulsion a ehorro: aerorreactor (con turbomiquinss), estatorreactor
(sin turbomdguinas] y un motor cohete; ademds, se muestra el impulse s
espeeifico medido en segundos, sicndo preciso sefialar que para el {!ﬂﬂllﬂ'
del impulso especifico, ecuarion (6.3), de un motor cohete quimico el pese

) En la figura 6.11 s& muestra la denominasda envolvente operacional
de los sistemas de propulsion. En esta grifica se muestran des pardmetros
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Figura 6,10, [mpudso especifico para diferentes sistemas de propoleita e
funcitm del mimero de Mach de vuelo.

que definen la condicidn de vuels v gue son lo altitud v e mimers
de Mach v s muestran también las zonas en las que cada sistema de
propulsidn ed el mis eficiente para una clerta condicion de vaelo, Comg
2¢ puede observar, para altitides ¥ nimeros de Mach pequenios el sistema

de propulsion mis empleado es la hélice con motor altermativo; & medida

gue e desea volar mas rapido ¥ a mayores altitudes log sistemas a
emplear son: turbohélice, turbofan, turborreactor sin posteombustor y
coil postoombustor, estatorreactor y motor cohete, respectivamente,

La razdn por la enal un sistema de propulsion es mdbs utilizado que
otro en un determinudo range de velocidades v altitudes es que existen
dos estrategias para conseguir un determinado nivel de empuje. Para
entender este concepio conviene recordar las ecuaciones del empuje para
un asrorreactor, expresion (6.2) v para un motor cohete, expresicn (6.1);
en ambos casos, es evidente que para obtener v mantener ima foorza
de empuje es necesario que un cierto gasto mésico de propulsante, G,
sea acelerado y sea expulsado con una determinada velocidad de salida,
Uy, siendo el valor del empuje proporcional al producto de estas dos
magnitndes. Cualitativamente, esto implics que se puede ohtener un
mismio empuje con un pagqueio gasto ¥ una gran veloeidad de salida,
o bien con un gran gasto vy una pequefis velocldad de salide. Por
otro lade, puede pensarse que la velocidad de salida del propulsante es
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Figura .11, Envolvente operacional de los diferontes sistemas propalsi-
voe [mdaptadi de Brandt ot al. (2004)).

una consecnencia no deseada del mecanismo de generacion del empuje.
Cloncretamente, se desea generar nm empaje para sumentar o mantener
1a welocidad de avance de un vehiconlo ¥ no pars imprimir ona cierta
velocidad al propulsante. Toda la energia cinética gque tiene el propulsante
es emergia que no se ha aprovechado para aumentar o mantener la
velocidad de vuelo. Es decir que cuanto mayor sea la velocidad de salida
del propulsante, menos eficiente es el aprovechamiento de la energia
consumida para producir el empuje.

En el capitule 7 se define el rendimiento propulsive que
praporciona una medida de cuan eficiente es la propulsidn. En general
puede afirmarse gue, pars una velocidad de voelo fija, una velocidad de
salida del propulsante pequena {pero siempre mayor que la velocidad de
vuelo) implica que el rendimiento propulsivo es alto, ¥ por el conteario,
enanto mayor sea la velocidad con ba que sale el propulsante con respecto
a la velocidad de vuelo, la energia cindética residual del propulsante os
mayor, por lo gue el rendimiento propulsive es menor, En definitiva,
deade ¢l punto de vigta del rendimiento propulsivo no interesa que
¢l propulsante corriente abajo del sistema propulsor tenga demasiada
velocidad, porque psto implica una energia cinética desperdiciada durante
la transformacién energética.
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aducen en elevida resistencia aerodindmics ¥y motores mucho mas
complejos desde el punto de vista mecinico (necesitan partes moviles,
;ﬂggna.]eu turbinas, compresores v fanes). Fata estrategia es utilizada
los sistemas de propulsion o hélice, turbohélice, propfan v turbofun
_ﬁ..]a alta relacion de derivacion.

En vista de estas consideraciones, queda justificada la posibilidag
de dos estrategiae para la generacién de empuje v a la luzg de los VOIlta fug
¢ inconveniontes que presentan cada ona de ellas se poede comprendee
porqué se utiliza una u otra dependiendo de la envolvente de vuslg e}
vehiculo. En la Tabla 6.3 se resumen las caracteristicas de estas dog
trategiag park EeDEerar un mismo smpuje.

Table 6.3, Comparaciin de ostrategiss empleadsg por log slstomsg de
propudgiin para. generar un mismo empuje de forms eficients,

Parimetro Gasto grands B Gasto pequerio
: Velucidad de salids poquefia  Velocidad de salida grande
Area frontal  pranda [ i
Actusciones bajas velocidades v altures nltas velocidades v altoras
R hinjar alto
Py niagpor memneT
Complejidad  magyor e
Iecinica

Ejemplos Lflice, turbohélice, propfan y  torbofan de baje relacion de
turhotan de alta relackin de derivacion, tarborreactor,
derivacitn estatorreackor, motor cohete

La estrategia de elevada velocidad en la salida del chorro y
pequeiios gastos de propulsante tiene como ventaja que ¢l sistema
propulsoer presenta una menor drea frontal y, por tanto, menor resistencis
acrodindmica, mejores actusciones a altes velocidades y altitudes de:
viele ¥ omotores mas ligeros. Los inconvenientes que presenta esta
estrategia son elevados niveles de ruido, yva que ¢ ruido de un motor es
proporcional a fa potencia sexta de la velocidad de salida, «f, v que son
poco eficientes a bajas velocidades en la conversion de energia térmica on
energia cinélica para la propulsion, En general, los sistemas de propulsicn
gque sigucn esta estrategia son los motores colete, estatorreactores,
turborreactores v turbolanes de baja relacion de derivacitn.

La alternativa de elevado gasto masico de propulsante y baja
velocidad de salida del chorre Neva implicito tener mejores actuaciones
v eficiencias a bajos niimercs de Mach v bajas altitndes de vuelo, ¥
niveles de ruido bajos. En rnante s los inconvenientes, dado que el
gasto masico es elevado, se necesitan dreas frontales grandes que se




7.1, Introduccidn

Las primeras asronaves capaces de vaolar incorporaron sistemas de

i basados en hélices. A pesar de gque actualmente la mayorfa de
las aeronaves disponen de sisternas de propulsion & chorro, la propulsion
a hélice sigue siendo empleada en la aviacion ligera, deportiva v privada.
Ademis, el interds en ls propulsitn a hélice se sigue manteniendo gracias
al desarrollo de sistemas mixtos de propulsion como el turboehdélice,

La propulsidn a hélice requiere la creacion de una foerza impulsara
en la direccicn del movimiento gracias al movimiento giratorio de la
helice; obviamente los prineiplos de funclonamiento de una hilice asf
como las teorias ¥ modelos matematicos para determinar las foerzas
aerodinamicas en una hilice sirven de base para comprender los principios
de funcionamiento de otras aeronaves coma los helicdpteros. En el caso de
los helicdpteros, ln hélice, denominada rotor, genera a la ver una fucrza
e snstemtacidm y otra de empuje; esta dualidad en la funcionalidad del
rotor implica una complejidad en los mecanismos de control de las fuerzas
serodipamicas como se describe en el capitulo 12.

Este capitulo consta de dos partes hien diferencisdas: por an lado
la deseripeidn de los principios de funcionamiento de la hélice v por
otro Ing fundamentog del funcionamiento del motor alternativo de enatro
tiempos. La deacripeién de la hélice como elemento propulsive comienza
con s descripeitn de la geometrin iisica de una héliee, secclin 7.2,
asi como del campo de velocidades en su entorno, seccion 7.3, ¥ de las
fuerzas aerodindmicas que aparecen como consecuencia de este campo,
CSeecion 7.4, A continuacian, en la seecidn 7.5, se presenta la teoria de
la cantidad de movimiento que es o modele matemitics mis sencillo
para apalizar la perodindmica de lns alas giratoriss, tanto para hélices
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en un elemento dencminade buje, cuboe o eabeza, y la parte de la pala
e SE 10 al huje, en el centro de rotacion, recibe el nombre de encastre
e L pala o raiz de la pala.

Desde un punto de vista acrodindmico, la configuracion del Hujo
de los perfiles de las palas es mas compleja que alrededor de
qm perfil de ala debido a la rotecion de la hélice. Para tener en cuenta
.1,;;3 efevtos del giro las secciones acrodindmicas de las palas presentan
yma variacidn de la inclinacion de la cuerda respecto ol plano de rotacion
gne se denoming torsion pevanélrica de la pala, 8,, El angulo de torsion
Strica de una pala aumenta segin la seccidn dE la pala se encuentre

.]]]a.fl verca del buje.

comg para rotores de helicdptercs. En la seccidim 7.6 se presentan l:ﬁ
resultados experimentales de caracterizacion de la traccion diz-pmuh.h
¥ potencle necesarle para une hélice, v oen foncion de estos res

te establecen los diferentes regimenes de funcionamiento de la hélies,
seceion 7.7, asi como los diferentes tipos de bélices que existen segiin e
el eontral de pasos que e realice sobre ellas, seccidn 7.8, En la sepnundg
parte, seccidn 7.9, se describe el motor alternativo (motor de combustion
interna), los diferentes componentes que lo forman, seccion 7.10, v sy
ciclo de hncionamiente, secciim 7.11; a continnacién se enumeran y
describen brevemente log sistemas auxilinres de los que dispone un
motor alternative para poder funcionar de forma continua v regular,
seccidn 7.12, Finalmente, en la seccidn 7.13 se presemta un modelo Ly
sencillo para estimar la potencia en e eje del motor a partir de la
definicion de la presion media efectiva, se discuten tanubitn las diferenteg
pérdidas que poeden existir ¥ la forma de contemplarias incluyendo «
efecto de la altura de vaelo sobre la potencia del motor, v para acabar
s presenta la forma de estimar la traceion disponible por el sistema
motopropulsor formado por bélice vy motor alternativo, asi come sn
variacion con la velocidad v altura de voelo,

FPara la determinacién de las actuaciones de la aeromave og
fundamental conocer las actuaciones del sistema bhélice v motor
alternativo conjuntamente, aungue este andlisis cscapa del alcance de
este libro. Las sctuaciones del sistema hélice v motor alternativo asi como
loa procedimientos de operacidn de la aeronave con propulsién a hélice
se deseriben con detalle en Von Mises (1996), Cuesta Alvarez (1981)
y Nijera Sanches [ 1996).

Plano de rotacion ¥

Seccitn B

7.2. Geometria de la hélice

El sistema de propulsidn a hélice consiste en la generacidn de
uni Fuerzs de traccion debids & las fuersas aerodindinicas que aparecen
como consecuencia del giro de la propia hélice, que es an sistema que
esta formade por varias palas, andlogas a las de las alas, ya que estan
formadazs por perfiles aerodindmicos. En la fpura 7.1 se moestran los.
principales olementos de una pala de hélice: el extreme de la pala mas
alejado del centro de rotacion de la hélice recibe ¢l nombre de puuta de
pala; las diferentes palas que forman una bélice se anen al eje de rotacidn

Fignea 7.1. Descripoidn de la geometcia de ana hélioe.

En la figura 7.2 se muestra la forma tipica de una pala de belice
clisica: como se puede observar, el espesor relasivo de los perfiles ¢/e,
disminuye hacia la punta de la pala, siendo los aspectos estructurales
bos que justifican esta distribucion ya que los carges son mayores e
el encastre (por lo que ol espesor ¢3 mayor), mientras que en la 2ona
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exterior las cargas estructurales son menores (y por tanto, e cere
eg mas pequena). La distribucion de cuerda ey variable u lo largy
la pala ¥y suele presentar un médximo hacia algo mwenos de la e
de la envergadura de ls pala, v el dngulo de torsion
{HHTHIHH}T hacin la [ELRNRLES Las hélices son fabricadss CO 1INA dEt-ﬂl:‘.l.‘l]_E o .
distribucidn del dnguls de torsién, con la intencion de que  todes
las secciones de la pala funcionen en el mismo punto de opers “;_.' o de Totacidn es mayor en la punta de la pala que en la zona
acrodindmico, y asi, forma parte del disefio de la pala determinar 1 encastre debido a que proviene del movimiento de rotacion como
distribucitn apropiada de dngnlos de torsidn para que la pala Funciong Glido rigido alrededor del eje de la hélice. En la figura 7.3 se muestra
de forma Hptima para uns condicién de operncion dada, g J campo de velocidades teniendo en cuenta ambas componentes de la

(e — welocidad (corriente incidente no perturbada por lo presencia de ln hélics

| Punts di /D I ]:'-'lzkl 15:,: I.-“:_,]_Wjd.ﬂd debida al giro). Es importante destacar, sin embargo, que este

M :/—\j | i P“—”";;E ampo de velocidades muy cerca de la hélice no es el que realmente incide

i i i : :

¥ |
Ruiz do pala  2r/0) Rais de pala 2r/D Rais de pals  2r/D

seidad debida a la rotacion sobre cada perfil depende de la posicidn
dia] de este a lo largo de la epvergadura de fa pala, de modo gque esta
mponente e £ = 2rnr, donde 2 es la velocidad angular expresada
g rad/s, ¥ n 50 expresa en Hz, aungue tradicionalmente se emplea
2 yueltas por segunde, Obviamente, Ia componente de velocidad en

gobre cada elemento de pala ya que, como conseenencia del movimiento
e rotacion de la hélice, ésta comunica una energia al finido y lo acelera
to en la direccidn de voele como en la de rotacidn de la hélice.

a direceion de viuelo, es mayor que la velocidad corriente arriba u.,
‘mirntras que la velocidad en el plano de rotacidn también es mayor que
i que corcesponde a ln velocidad de giro, Oy, Fundementalmente, |a
hélice acelern la corriente axial v deja una estela girando corriente abajo

oo cotiseciencia de sn movimiento de rotacion.

Considerando  solamente Ias componentes de  velocidad  sin
perturbar por la presencia de la hélice, y debido a la variacion radial
de velocidad en el plano de rotacion, el &ngnlo que forma la corriente sin
- perturbar con el plano de rotacidn evidentemente eambia de una seccidn
aotre. La corriente sin perturbar incide respecto al plano de rotacién con
un dngulo denominado angulo efectivo de paso o también dngulo efective
e entrada de la corriente, ¢, En la figura 7.3 se muestra el dngulo de
entrada de corriente efectivo ¢, en dos secciones A v B. Este dngulo es:

Figara 7.2. Desoripeidn de ln forma de uns pala de win btlice en funciin
de ln posiciin radial (sdaptada de (Von Miscs, 106},

tan ¢, = t;;i
7.3. Campo de velocidades en un perfil de hélice

En el caso de una hélice, la velocidad en cada perfil de la
pals, elemento de pala, estd formada por o componente de velocidad,
relacionads con el movimiento de avance de la peronave w. v otra

: Como se ha mencionado anteriormente las palas de las heélices son
fabricadas con un dngulo de paso geomitrico #,, varishle a lo largo de su
trvergadura, por tanto, el angulo de atagque de la corriente sin perturbar
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Secoidn A

sprturhar en la punta de pala de 263 m/s, que equivale a un mimero
4o Mach de 0.8 a 3000 m de altitud. En cstas condiciones los perfiles
ja la pala de la zona de la punta se encuentran funcionando en régimen

Plasno de
rotacian En la figura 7.4 se muestran dos sistemas de propulsion a béloe
Fn o figura 7.4{a) se muestra una hélice caracteristica de la Segunda
Cuerra Mundial, La confignracion de la hétlice consiste en tres o cuatro
alns de forma mis o menos recta que se estrecha hacis la punta y con uns
porsion geométrics apreciable, disefio que permitio aleanear velocidodes
en tomo a los 600 km/h. En ecambic, en la figura T4({b) s¢ muestra
ol disetio de una hélice actual, gue se caracteriza por emplear perfiles
‘delgados (para régimen transénico), mayor mimero de palas (mejor
ool p.;jri'mr.li-r_:ll.hr wiorodinimico v mejor reparto &ﬂtnlmuaijl v formas
pnrvacis tmﬂu atris I:HLEJHTH:I in rfﬁpuﬂﬂu- en mglmcn Lrﬂn:smlcu ¥y

Figura 7.3. Campe de welocidades no perturbade sobre los pecfiles de
ung pala de b,

en cada seceidn viepe determinado por Ia relacidon:

g = by — the, (7.1)

donde, ey es el dngulo de atague peométrica; mevamente en la figura 7.3
se muestra también el dngulo de ataque geométrico, o, en las dos
secciones A v B, En el disefio de la hélice se pretende gque, a pesar
de que el dngulo de entrada ofective de la corriente aumenta hacia la
raiz, el Angulo de atague geométrico se debe mantener aproximadamente
constante a lo largo de la pala, por lo que la torsidn geométrica de la
pala, 8, aumenta hacin la raiz. En otras palabras, las palas de hélioe
presentan torsidn geometrica porgue se intenta que todas las secciones
de la pals funcionen ol misme dngule de atague geoméirico.

(a) (b}

Figura 7.4, Eveducidn histdeica de lo forma de lo bélice {a) afics 40
Messorschmitt Me-108 (b)) época actual A400-M.

Una limitacidn que presentan las hélices s gue la velocidad de
la: punta de pala puede aleanzar ficilmente ol régimen transtnico, ¥
entonces apafece una importante componente de resistencia de omnda
en las seceiones de la punta. lo que hace que el rendimiento propulsive
desciends haciendo las hélices ineficientes a altas velocidades de vuelo.
For sjemplo, una aeronave que vaela a GO0 km/h, con una hélice de
cidmetro 5.33 m y que gira & 730 tpm, tiene una velocidad Incdente sin

Ejemplo 7.1
Una hélice de 3 m de didmetro tiene una torsién geométrica en la punta
de la pala de 7° y se traslada con una velocidad de avance, n, = 120

km/h. Determinar la velocidad angular ¢n rpm; a la que debe girar Ia
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eapitulo 4, estos coeficientes se transforman en la sustentacion por unidad
de longitud, [, perpendicular a la velocidad incidente, ¥ |a resistencia
_ﬂudiné.u:im por unidad de longitud. 4, en ln misma direccion gque la
yolocidad mcidente. La composicion de estas dos fuerzas proporciona la
pesultante aerodindmica f,.

En el caso de un ala fija la sustentacion se obtiene para equilibrar
gl peso de la meronave mientras que la resistencia es la foerza que el
dstema propulsor debe contrarrestar pars mantener la inercia de la
aoromave. Para ol caso de la hélice, las provecciones de la resultante
perodindmics que son de més utilidsd son las proyectadas en las
direcciones del avance de la aeronave v en el plane de rotacidn de la
hélice. FPor tanto, la resultante serodinimica f,, 8¢ proyecta en estos ejes
en dos componentes; la traccion £ en la direccion del movimiento y la
fuerza de arrastre o tangencial & en ol plano de rotacion. La traceion § es
la fuerza por unidad de longitud que impulsa la seronave v es el efecto
perseguido por el sistema de propulsidn. En cambio la fuerea tangencial f
s también una fuerza por unidad de longitod gque se opone al movimiento
motatorio de las palas v tiende a frenar el giro de la hélice,

hélice pars gue el dngulo de atpgue geométrion on la punta sea de 29,

Solucion
El angule de entrada de la corriente efectiva en la punia de 1a pala sp
eXpresa como an g, = wa/(11R), por lo que empleando la ecoaciin g
relaciona el dnpgulo de atagne geométrico, el angulo de entrada de g
corriente efectivo v la torsidn geométrica, ecuacion {7.1), ¢, = &, — O
e tiene que tan (#, — o) = w,, /((1R). Despejando la velocidad angular
s obtiene:

. T |
I tan [EJE, = u:lq.]l

= = 254.6rad /s = 2438 rpm.

T.4. Fuerzas en un perfil de hélice

En In figora 7.5 se muestra la conBiguracion del campo de
velocidades no perturbardo en un elemento de pala y el campo de
velocidades real v las fuersas que aparecen sobre dicha seecion. El campo
de velocidades real sobre ¢l perfil esti compuesto de una velocidad, w,
en la direccion perpendicnlar al plano de rotacion de la hélice v una
volocidad, », en ol plano de rotecion. Esz importante toner en coenti
gque =on las velocidades relativas, vistas desde un observador solidario
al perfil las que definen la configuracion de fuerzas que aparecen sobre
dicho perfil, La componente de velovidad w, representa basicamente
In velocidad de la corriente libre sin perturbar, v, ¥ una velocidad
inducida por la perturbacion que produoce la hdlice sobre la corriente
Auida; en el easo normal de funcionamiento, dado que Ia hélice acelera el
fuido, la velocidad u es mavor que w,. La componente de velocidad
en ¢l plano de rotacion v, es practicamente la velocidad de rotacion
1 y una componente de velocidad adicional debida al efecto inducide
de rotacidn de la hélice sobre la corriemte fuida. Las componentes
adicioneles A . ¥ I reviben ol nombre de velovidedes induocidas v
=i determinacion es el objeto de estudio de la aerodindmica de ales
giratorias. Las velocidades ¢ v o definen el Angulo de entrada de corriente,
& v temiendo en cuenta que la coerda del perfil forma un Angulo de paso
&, el angulo de atague del elemento de pala s, & = # — ¢; conocidss
las curvas caracteristicas del perfil se pueden determinar los coeficientes
de sustentacion v resistencia, ¢ ¥ g, ¥ al igual que se presentd en el

Flano da
potaciie

th)

Figura 7.0, Aerodindmica de un elemento de pada de Délice.  (n)
Velocidsdes sin perturbar por s presencia de I bélice ¥ (b)) velocidades
v fuerzas que sparecen sobee un perfil.
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gn menor esfuerzo matemitico proporcions respuestas de forma mds
jnmediata, Los resultados que se obtienen con este método son primeras
:gpmximmiunm a la solucidn detallada. Por tanto, el método de los
yoltimenes de consrol es un andlisis global del flujo de un fuido, en el
geatido que proporciona soluciones en grandes escalas de espacio, sin una
deseripeion detallada y locslizada del Hujo. En la figura 7.6 se muestra
g volumen de control en el que hay un Aujo estacionario de Auido. El
sisterna estd formado por un zona en la que el fuido entra, ofra zona por
I que sale y una zona impermeable al fAujo.

Ls traccidn, 4, que genera cada elemento de pala, en general
una funcidn que depende de la posicidn o lo largo de la envergadura g
la palya, {r) y se expresa como uns fuersa por unidad de looglind, oo
dimensiones de N/m, Conocida la distribucion #(r ), la traccion total que
prodice la pala de radio, R, es

T= fr,{r}ur. (12)

Por otro ladoe, asociado a la fuersa de arrastre existe ung
distribueitn de momento que frena el giro de la hélice, cuya distribucion
s expresa como filr) rdr. Este momento o par acrodindmico de amrastre,
consiume una potencia gque ex proporeional o la velocidad angular de la
hélice 2 r hir)dr, de modo que, la potencia total necesaria para producip
el giro de la pala es:

P= jRﬁrh{r}dr.
[l

Figura 7.6. Principics indamentales de la mecéniea aplicados a un
wvelumen de coartrol,

Las ecuaciones de la mecinica se aplican o refieren a un volumen
definido ¢ identificable de masa. En el caso del volumen de control la
mass de Auido estd entrando v saliendo de forma continua o través de
las superficies de entrada v salida del ujo. Por tanto, en un volumen de
control se tiene un proceso continuo de voliimenes de masa identificable,
volitmenes fluidos, entrando v saliendo. Sea una magnitud cualquiers del
Munido, que se denoming arbitrariamente B, la variscion con respecto del
tietpo de esta magnitud B para un sistema fijo e identificable de Auido,
S, se denota como (dB/dr)g. Se define el flujo que entra de la magnitud
B, como la cantidad de 5 que entra al volumen de control por unidacd
de tiempo ¥ se denota como . Andlogamente, se define ¢ Huje que
zale de lo magnitud B, como la cantidad de B que sale del volmmen de
control por unidad de tiempe v se escribe come by, En el caso de un
fiujo estacionario aplicado & un volumen de control, los principios de la

7.0. Teoria de cantidad de movimiento

L teoria de cantidad de movimiento es o modelo matemation mas
sencillo con el que se puede abordar el andlisis de una hélice, Para poder
aplicar esta feoria al easo de una hélice, primero es necesario establecer
los principics de la mecdnica aplicados sobre un volumen de control por
o] que circula un Hoido. Los fundamentos v un andlisis mas rigaroso de
estos principics se puede encontrar en White [ 2006),

7.5.1. Principio de conservacion aplicado a un volumen de

control

De los diferentes métodos que existen para analizar el Aujo
de un fluido e andlisis de volimenes de control es ¢l que con
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ranienco en cuenta gque el Hujo de la cantidad de movimiento en ol caso
1o yn flujo uniforme y unidireceional se define como G'u, donde &, es
eatn masico ¥ o la velocidad, éste principio se eseribe como:

Catty — Gty = Z Fecti (7.4)

mecinica se pueden formular comeo un balanee entre ln variacion de g
cantidad B con respecto al tiempo para nn gistemea fijo de fluido ¢ :
[ujos entrantes v sallentes de 8. El principio fundamental se eouneig do
la siguiente formea: para un sistema hjo de fluido, la cantidad de B g
sale del volumen de cantrol por unidad de tiempo, b,, menos la cantidy, t
de B que entra en ol wolumen de control por anidad de tiempeo, b, dol ', v pxpresa que la diforencia entre los Hujos de cantidad de movimiento
ser ignad a lo variacion de B con respecto al tiempo, es decir: "E galen v los que entran es igual a las fuerzas exteriores que actian
e i (dﬂ) enbre el volumen de control.

dt La magnitud 3, en el caso de lo ecoacion de la energia mecinics,
es |n energin clnétics, B = mu®/2 y esta ecuacidn se enuncle como: el
g::'u i energin cinetica que sale, menos el que entra es igual a la variacion de
T g}nargfa citdtica con respecto del tiempo de un sistema fijo de fluido,
i {mu®/2) /dt)s La eeuacién de la cnergla mecinica para un sistema
fijo de p-l:l!'ﬂl..lll-ﬂbl express que la suma del trabajo por unidad de tiempo
{potencia) que el exterior realiza sobre sistema fijo de fAuido 3- P, o3
;guy.l a la variacion de la energia cinética con respecto al tiempo de dicho
slstema, matematicamente:

(1% (ému"*))s => P

Por tanto, la ecuacidn de la energia mecdinica para un volumen de control
se escribe como:

(& &

Los principios de la mecénica se pueden formular a partic de
esta ecuacion general. A continuacion se expresan los tres principlios
de la mecénica: conservacin de la masa, ecuaciin de la cantidad dg
movimiento ¥ ecuacion de la energia mecdnica.

En ¢l caso del principio de conservacion de la masa, Ia uLa.gnim;['.'-
B es la masa, B = m. Este principio se puede enunciar como: el fujo d@j
masa que entra menas el gue sale debe ser igual a cero, 08 decir | s
por unidad de tiempo se conserva. Considerando que el fnjo de ImasH,
como se presenta en o capitulo 3, se express como b = pud = G o
principio de conservacion de masa s eseribe comao;

-G, =0. (7.3)
G u? — =Y P, (7.5)

donde el flujo de energia cinética se define como 7 u® /2.

0 resumen, se ha aplicado el principio de conservacion a tres
leyes fundamentales de la mecinica v se han obtenido tres ecnaciones
que relocionan entre si las varinbles del flujo. En la tabla 7.1 se muestran
eilas eeuaciones para nn velmnen de control con miiltiples entradas y
salidas de Hujo.

En este caso, se estd supeniendo que el exterior ni anade ni quita masa
por unidad de tiempo del volumen de control v que no hay ni generacidn
ni destriceidn de masa, es decir (B /dt); = 0.

En el esso de la ecuacién de la cantidad de movimiento, la
magnitud B es la cantidad de movimiento B = mu v la eenacion de la
cantidad de movimiento se puede enunciar como: ¢ flujo de la cantidad
de movimiento gue sale, mepos el que entra es guel o la varlaclon de
la cantidad de movimiento con respecto al tiempo de un sistema fijo de
fiuido, {d{mu)/di},. La segunda ley de Newton expresa que la suma de-
fnerzas exteriores, ¥ F.;, sobre un sistema fijo de Auido es ignal a la
varigcidn de la contidad de movimiento con respecto al tiempo de dicho
slstema, o8 decr,

7.5.2. Aplicacién a la propulsidn a hélice

En esta seccifn se aplica la teoria de cantidad de movimiento a

la propulsidn a hélice, Las hipdtesis sobre el movimiento alrededor de la
d hélice para aplicar la teorfn de cantidud de movimiento son las siguientes:
(rﬂ {m“])s = E-F:w s considers flujo estacionario, es decir indepeadiente del tiempo; por
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velocidad de Hujo aumenta segin se aproxima & la hélice v sigue

Tabia 7.1. Principlos fundamentales de la mesianion, o | ! h el *
_elerdndose corriente abajo debido a la potencia que la hélice comunica

Principio F) b (%J Eeitneitin " A fiujo. Dado que el Huido se acelera, la presion disminuve hasta el
- . —— ano inmedistamente anterior & la hélice, p~ donde se produce un
iy m ] 1 Y0 -G =0 ento local de presion al paso de la corriente a travis del disco de

de masa
Sepunda ey T T T F Yo ey = e =3 Foy
che Mewton : =

Conservacidn 1,
de npeepia Efl"

1 helice; de modeo que en la seecion mmediatamente posterior a la hélice
presidn ¢s mayor, p*, Finalmente, dado que en la estela la velocidad
oo sumentando, la presin disminuye nuevamente hasta sleanzar la

1 1 1
ﬁau! 5 - 1T E.EG_,'HE—E&EG‘:;E—-EP,H

Lamio esta teorin no puede ser empleads para resolver Hﬂllﬂ.l:‘.iﬂﬂgi:
transitorias como por ejemplo aceleraciones, arrangue y paradas dg
funcionamicnto de la hélice; se supone que €l fujo es incompresible ya
que las velocidades del fluido son pequeiias v no aparecen efectos de
compresibilidad I:-&t desarrollo es valido como se presenta en el m.pit.ulqﬁ
para velovidades de flujo hasta nimeros de Mach en torno a 0.3); &
desprecian los esfuerzos viscosos (no se incorporan los efectos de ja
resistencia de los perfiles de las palas) v las fuerzas gravitatoring (son
desprecishbles comparadas con las fuerzas dominantes gue actiian sobre
el Hojo).

Para abordar el problema se define un volunen de control cuya
directriz tirme la direccion del movimiento; en las secciones transversales a
la direceion del movimiento se asume que el Hujo es wudforme, es decir, que
el cada seccidn transversal las propiedades del Aujo, velocidad, presian,
densidad, ete., son constantes y no cambian por tanto de un punto a obm
de la seceidn.

_?'T__R
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En la figura 7.7 ge muoestra una hélice v el volumen de control
sobre el que se aplican las eenaciones de un sistema abierto; el volumen
de control tiene upa seccitn transversal cireular. La seccién corrients
arriba, seccidn (00), corresponde al flujo sin perturbar que posteriormente
&5 capturado por la hélice; en el plano de la hélice se consideran dos
secciones: la seccidn (17 inmediatamente antes de la hélice v la seccidn
Justamente posterior al plano de la hélice, seecidn {17); finalments:
corriente abajo, cuando el Hujo recupern la presidn del Aujo sin perturbag,
se encuentra la seccidn (2). En la figora 7.7 también se muestra &
evolucion de la velocidad v la presion del Hujo a lo largo del e
longitudinal del volumen de control. Come se representa en la figura 7.7,

Figura 7.7. Volumen de control para el andlisis de una hélice aplicndo
fa peorie de canthilad de movimiento.

Dado que el volumen de control considerado es un volumen Auido
[ho hay intercamobio de propiedades fuidas & travds de las paredes
laterales), la ecuacion de conservacion de masa representa la conservacion
del gasto masico de una seccidn transversal a otra del valumen de control,
Por tanto, considerando las seeciones corriente arriba y corriente abajo
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de la hélice, se tiens que, (fo — Gy = 0, ¥ leniendo en coenta que |y
densidad es constante se puede cseribir: i

i dae = wady = wypdy.

Las furrzas que el exterior ejerce sobre el volumen de contml sog
la traccidon T y las fuerzas de presion que actian perpendicularmente 3
cada una de las superficies del volumen de control, cuya resultante sobre
todo ¢ volumen de control es nula. Para una demostracion detallada se
dehe consultar la referencie Bramwell et al. (2001). Por tanto, la tiniea
Fuerza que ¢l exterior ejerce sohre ol volumen de control es la traceion de
la hélice, y estableciendo la ecuacion de la cantidad de movimicnto axial,
ecuacion { 7.4}, se tiene que Gattp—Gogtine = Ty dadogque G = G = G
resulta linalmente,

Glug— ) =T. (7.6}

La dltima ecuscion a considerar es la conservacidn de energia
mecanics; como la potencia que el exterior ejerce sobre el volumen de
contraol s la potencia que la hélice comunica al Auido, teniendo en cuenta
que la potencia se puede expresar como el producto de la fuerza por la
velocidad, se puede escribir que la potencia que la hélice comunics al
fluido es P = Tuy, y por tanto la ecuacicn (7.5) se reescribe como,

1 1
iﬂeﬂg - Egmﬂgn =T,
o bien,
1
2{;{"1 — o) = T, (7]

Sustituyendo en esta ecuacion el resultado de la ecuacion (7.6), se tiene,
T + ) = 2Ty, v despejanco la velocidad en el plano de la hélice
se obtiene Analmente:

et e (7.8)

W = 9

Es decir que la velocidad en el plano de 1o hélice o5 el valor medio de
la velocidad no perturbada v corriente abajo, lejos de la hélice, Por otra:

parte, el flujo definide en el volumen de control ez un flujo incompresible
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formado por lineas de corriente sobre las cuales se puede aplicar la

ernacion de Bernoulli. Ahora bien, como hay una aportacion de energia
unidad de tiempo en el plana de la hélice, y esta aeuacidn siolo se
puede nplicar entre las lineas de corriente situadas entre (oo , 17) v (17,

2. Se elige una linea de corriente cunlgqulers del volumen de control y al
aplicar la ecuacion de Bernoulli entre (oo , 17 se obtiene la expresion:

1

Poo. + mm Py + 5o,

5" El].f.l'f fll‘ W 2:||
AR L. o

Pl P = Poo F 50,

snmando ambas ecuaciones se obilens,
LY |

pi — oy =gp (08 —ul).

Como la traceidn que proporciona la hélice se puede escribir en la forma,
T=A [pf =17 = EPAI (3 — ) -

ipualando esta expresidn con la ecuscidn (7.6), v considerando G =
pip Ay, finalmente se tiene,

g Ay (s — 1) = 2:3-4!{ }

o bien, simplificando:
1
=g [tz + o) -

Este resultado es idéntido al obtenido en la ecuscidn (7.8), lo que
indica que la ecuacion de Bernoulli no aporta informacion adicional; e
importante recordar que la ecuacion de Bernoulli es una ecuacion que
representa ¢l balance de energin mecanica y, en este caso, al emplear la
ecuackn de la cantidad de movimiento v Ia de conservacion de energin
mecinics, ln eouacidn de Barnoulli o8 une combinaeitn lineal de ambag.
Finalmente, empleando la expresion (7.8) en ls ecuncion de conservacion
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eilo es vitlide cuando wgfua > 1 (e decir enando wy > ug ), va que
iy < e, Tesulta gue el rendimiento propilsive es mayor gue la
nddad, resultado que no tiene sentido fzico. En el limite tedrico on
aue e = Wi, S0 verifica que, mp = 1, sin embargo, en ests situscion
s traccion que produce la hélice es nule, 7' = 0, ecuacion (7.6), v la
epicia g transmite al Huido también es nula, P = 0, ecuscion (7.7),
Otro aspecto a destacar es que cuando la velocidad s, e mucho mayor
U theg, 18 traceidn de la hélice es grande pero ol rendimiento propulsive
B isminuye rapidanente; esta (iltima observacion estd relacionada con
alrunos conceptos presentades en el capitulo anterior; en concreto, en
1 seccion 6.3 se ha presentado que existen dos formas de conseguir un
determinado empuje: con nna velocidad de salida del propulsante elevada
¥ un gasto misico de propulsante moderado o con un elevado gasto
mdsico y velocidad de salida moderada. Ahora, teniendo en cuenta la
H[.‘E'E'Hlﬂll del rendimiento propulsivo, ecnacitn (7.013), s muestra que s
forma de generar una determinada traccion a pa.rtlr de un gasto misico
plevado y una velocidad de salida mayor pero lo mis corcana posible a
la velovidad de entrada, wy, hace que el rendimiento propulsive sea lo

mis gramde posible.

de masa, de cantidad de movimiento y de energia mecinica se obtiong of
sistemia de ecuaciones: '

(r = gy Ay, (T.9%
T =2G (4 — x), (7.10}
F =Th,. {7.11

En resumen, mediante la aplicacidn del principio de conservacion
se ha desarrollado la teoria de cantidad de movimiento aplicada 5
lag hélices, que gueda resumida en tres ecnaciones fundamentales
teenaciones 7.9, 7.10, 7.11) que relacionan las variables que intervieneng
en el proceso de produccidn de traccion en la hélice. Notese que aungue:
se dhispone de tres ecuacionss en ellas hay siete pardmetros relaciumqm;
(67, o too, 11y, A T' ¥ P), v por tanto, para poder resolver este sistemg
£5 nocesario conocer a priori cuatro de ellos. Para scabar de entender
la utilidad de esta teoria, en los ejemplos 7.2 v 7.3 se presentan dos
problemas de aplicacidn,

7.5.3. Rendimiento propulsivo
El rendimiento propulsivo, como se define en el capitulo 6, es =
el cociente entre la potencia atil para la propalsion v la potencia 11
suministrada a la hélice. Teniendo en cuenta gue la potencia ti] para la
propulsion es T, el rendimiento propulsivo se expresa comao: Lo
=-‘I
i ] 09
== (7.12)
_ 04
Dado que o potencia suministrada por la hélice e P = Ty v que
la velocidad en el plano de la hélice, uy, se relacionn con la velocidad 0T
corriente abajo, en la estela, uwy, ¥ la velocidad de la comriente sin ok 4
0.5 0.75 Lo 125 1.k L% 20

perturbar, w., mediante la expresidn (7.8); el rendimiento propulsiva
ge puede eaeribir commeo!

i
Flgura 7.8. Rendimicnto propulsive en funcidn de ln relaciin  de
ETH.,-.;,. = 2 : wvelocidedes vy M-
Tlwa t 1) 142

T = (7.18)

En la figura 7.8 se muesira el rendimiento propulsive en fuuriﬁh;
de Ia relacion ws/i.. Fn esta figura se observa que la ecuacién (7.13]
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anplo 7-3
' .gwk‘in de caza de ln Segunds Guerra Mundial tiene un sistemsa
onlsor basado en una bélice de didmetro 225 m. El sistemna motor
‘ mcmnﬂ & la hélice una potencia de 1178 kW, La seronave voela a una
Jocidad de M. = 0.39 y una altitud de 4877 m. En estas condiciones
" pide caleular: (1) gasto misico que atraviesa la hélice, (2] traceidn que

eoduce 1a hélice y (3) rendimiento propulsivo,

Solucidn
1] Para obtener el gasto mésico que atraviesa la hélice es necesario
wbtener la velocidad del Hujo en el plano de la hélice. Introduciendo In

o weitm (7.9) en s expresion (7.10) se obtiene:
T = 2pug Ay (1 — ) -

De ln couscion [7.11) T' = P, e igualando eon | ecuacidn anterior se
obtiene:

Ejemplo 7.2
Un avion de caza de la Sesunda Guerra Mundial tiene un sistems
propulsor basado en una bélice de didmetro 2.5 m, La traccion g
produce la hélice es 9000 N. La aseronave vuela a una velocidad o
M, =0.30 v una altitud de 4877 m. En estas condiciones se pide enlegla
(1) grsto mAsico gque asraviesa la hélice, (2] potencia gue se necesity i
{3} rendimiento propulsive. .
Solucion

(1) Para determinar o] gasto mésico es necosario obtener 1a velocidad uy
el plano de la hélice, Introduciendo la ecuacidn (7.9) en (7.10) s obtiege:

T = 2 Ay (1 = Y ) 5
T
0, "
gue es una ecuacion de segundo gradoe con la velocidad en el plano d.p,
hétlice como inedgnita,

— Upyily,

P = Zpuf Ay (1) — tiso),

g P
e ¥y =10, 204, Uy = Uty
donde, p = 0.745 kg/m®, u,, = 125.1 m/s y A; = 4.9 m?. De las dos _':::,. g una ecuacidn de tercer grado en la velocidad en el plano de la

PSR L

soluciones solsmente una tiene sentido fisico, v es aguella que cumpla
wy > 1. Esta solucidn es vy = 13433 m/s. Por tanto, el gasto misico E';
e

i =ttt — —— =10,
Las soluciones de esta ecuacion son dos raices complajas ¥ la solicidn
real 1y = 134.12 m/a. Por tanto, ol gasto misico es:

(7 = pootirAr = 490.6 kg/m”,

G = 4914 kg/m*,

{2} La potencia es simplemente P = Tuy ¥ por tanto,

P=1T982kW. J:ﬂ} La traceidén os simplemente, T' = Pfu;, resultando, por tanto:

(3) El rendimiento propulsive depende de la velocidad corriente abajo T =8782.7 N.

que se obtiene de la ecuacion (7.8) v por tanto, A
{4) Para obtener el rendimiento propulsive es necesario primero obtener

1a velocidad corriente abajo wg, segin:
iy = Py — it = 1431 m/5.
Por tanto, el rendimiento propulsive es, n, = 0,93,

-

te = 2y — 1. = 143.5 m/fs.
Finalmente, el rendimiento propulsivo, ecuacida (7.13) es:
s = 0,93,
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el T0% 0 75% de la envergadura de la pala como seccidn de referencia.
El valor del paso puede ser fijo v entonces se dice que es el dngulo de
calado de la hélice, o variable cunndo se tiene la posibilidad de cambiarlo
¢n vuelo mediante la rotacidon de las palas de la hélice alrededor de s

gje longitudinal.

Si ademas de tado lo anterior se considera un flujo real, los efectos
viscosos en la capa limite de los perfiles de la pala influyven también en In
traceiin ¥ la potencia, de modo que estas magnitudes también dependen
de la viscosidad del fuido p... Finalmente, tomando en consideracidn
que la velocidad incidente relativa de cada perfil es una composicion
de las velocidades de translacidn y rotacion, para velocidades de vuelo
menleradas la velocidad en la punta de la pala puede aleanzar Gellimente
condiciones sinicas, por lo que aparecen efectos de compresibilidad:; que
hasicamente implican un awmento de la resistencia de onda de los perfiles
de la punta de la pala, asi pues, las curvas de la bélice también dependen
de la velocidad de propagaciin del sonido a.. En definitiva, hjada la
forma de la héllce, pala, perfiles v tomion geométrica, f,, se puede
establecer que;

7.6, Curvas caracteristicas de una hélice

La teoria de cantidad de movimiento proporciona un models
demasindo simplificado de la hélice, ¥ los resultados que ohtiene debey
ser congiderados como una primera estimacion. (ra aproximacion mis
detallada para analizar el comportamiento setodinfmico de la hélice g
la teoria del elemento de pala, que combinada con la teoria de cantidad
de movimiento proporciona un modelo todavia matematicamente sencilly
pero bestante mids realista. En Houghton & Carpenter {19693 v Von Mises
{]HSIEII s¢ pueden encontrar los detalles part.:itula.n::- de estas herramientas
bisicas para el andlisis de hélices. A pesar de que existen modebos muy
sofisticados capaces de proporcionar resultados con mayor nivel de detalle
para poder tener estimaciones fiables del comportamiento de la bélice ex
necesario recurrir & la experimentacion, siendo este el cardcter de loa
resmltades relativos al comportamiento de las hélices que se presentan en
esha Seecion,

Lag curvas caracteristicas de una  hélice son  aguellas  que
proporclonan la traccidn que produce la hélice y la potencia que necesita
en funciin de los pardimetros que definen su comportamiento. Segin se
ha visto, al emplear la teoria de cantidad de movimiento, dada una hélice,
la traccién que proporciona v la potencia que consume = funciones que
dependen de la densidad del fluide donde se mueve oo, de la velocidad
& la que se traslada 1wy y de su didametre D, Por otro lado, el campo de
velocidades que incide sobre un perfil de la pala de una hélice, depende
fuertemente del valor de Ja velocidad de rotacidn, n, ¥ como ¢l campo de
velocidades determina completamente las [uerzas que aparecen sobre la
pala, o5 patente gue tanto la traccién como la potencia consumida por
Iz hélice deben depender también de este pardmetro.

Es de caperar que ignalmente las sctusciones de la hélice dependan
de la orientacidn respecto de la corriente de los diferentes perfiles,
orfentacion que consta basicamente de dos contribuciones: el paso

T = [y poc, Bag, D, 1, Bp, foa, Gou ),
P = folpog: Uy D, 1, Oy, flog, 8),

v aplicando el andlisis dimensional, al igual que se hizo en el capitulo 4, se
obtiene la signiente dependencia funcional de variables adimensionales,

= @l {J. HI'I;. R'Er Mﬂ-] ]
ip = i":.g {J_- I:il:n Re, "'ilj 1

donde, op es el coeficiente de traccidn v cp el coeficiente de potencia
definidos como:

seométrico o torsion con la que se construye la pala, 8,(r) v el paso de la T _

pala, & que determing el dngulo de paso de cada elemento de pala, #irl, o mr (7.14)

aegin, #(r) = dy(r)+ 0. El paso de la hélice se suele definir generalimente P

como el dngulo que fornna I cuerda de la seccidn en la punta respecto el cp = m1 (7.15)
+

plano de rotacion', sunque hay autores que suelen escoger la seccion on

Bl 2/ 2) = (), por lo que, EI'[HI,".E} = iy

8¢ suele considerar gue ol paso peométrico en la pumts de s pala es nubog
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donde, las variables adimensionales son, J quees el parametro de avaneg de avance J en el que se snula ep | [cumpliéndose en general gue
de la hélice, definido como: < Jy). Normalmente la curva de traceidn se suele aproximar por

ana recta, o = erp (1 —J/J4) v la curva de potencia por una paribola
o = cro (1 (1 J)°).

' En la figura 7.9 también se muestra el rendimiento propulsivo gue
aresenta un maximo. Esto es asi perque en el entorno de parimetros

= Mo
Fie -5 {T.I.
donde, Re = poni¥ /i, es un mimero de Reynolds ¥ My = nD/a
(1 /(wax ), un gﬁmem de Mach a_m::imiu 4 la velocidad en l‘“ Phimfg de swance muy pequencs para una veloeidad de rotacidn constante, la
de In pala. Eunmri}uru.ndu las ecunciones (7.14) y '[?':15}' el rendimienty welovidad de vuelo es tan pequena que la potencia propulsiva, T,
propulsivo, eruacidn (7.12), se puede expressr come: piende a cero; en cambio, para valores del pardmetro de avance elevados,
e (J, By, Re, M,) J gs ol dngulo de ataque geomdtrico el que se hace muy pequedo y
W= “ H'n H_:a M) Jas fuerzas aerodindmicas tienden a producir traccidn nula e incluso
I i 4 4 i

negativas por lo que el rendimiento propulsive se anmla y se hace negativo
de donde se deduce que también depende de las mismas variables: ara estos valores de braceion.

e = Pa ), dy, Re, M,). 0.4 .' L0

En general mientras la velocidad de la seronave sea moderada v ol i R B L
paso geométrico también (de forma que se evite ls entrada en pérdida de
los perfiles de la pala), Ia influencia del mimenn de Reynolds es pequeiia 01| ke Bl il B ¥ L 0.6
¥y oen primera aproximacion desprecinble, Ademas, si se supone que lo
velocidad de 1o asronave o= lo bastante pequetn se pueden Elﬂspnxi:r.E o (04 ——-Jo4 &
también los efectos de compresibilidad, por lo gue esta justificade I 5
considerar que ¢l mimero de Mach no influye. Bajo estas condiciones lag i
curvas caracteristicas de una hélice dependen del parimetro de avanee J : ' B
v del puso de la pala, @, L

En la figura 7.9 se muestra la wariacion de op, ¢p ¥ 7 oD el % di ol
parametro J para un valor de paso fijo. Se puede observar que, para un s . i | : n

paso fijo, a medida que el pardmetro de avance J sumenta, los cocliclentes,
de traccin v potencia disminuyen, y esto es asi porgue al aumentar ol
parametro de avance, ¢l dngulo efectivo de entrads de la corriente en la
punta e la pala anmenta, ya que ¢, = arctan (J/7}), lo gue implica tl'l:li;;
ol dngnlo de ataque geométrico disminuye y esto conduce, en general,
# fuerzag aerodindmicas méds pequefias. El coeficiente de tracciin s
amla para un valor del pardmetro de avance que se denota Jy; en este.
punto cp > 0, ya que a pesar de que la hélice no produzea traceiin los:
esfuerzos viscosos absorben par y por tanto potencia, El coeficiente déE
potencia también se anula, denoténdose como Jy &l valor del pardmetro

F‘i%l‘;n}f.ﬂ. Curvas earactarfaticss de una hélice {adaptada de Von Mizes
1 ’

En la figura 7.10 se muestra la influencia del paso en las curvas
- taracteristicas que definen el comportamiento de la hélice. En general,
manteniendo constante ¢l pardimetro de avance al awunentar ol paso
- Brumétrico, sin bacer que entren en pérdida la mavor parte de las
- Becciones de la pala, la traccidn de la hélice, figura 7.10(&) v la potencis,
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figura 7.10(k), ammentan. En cambio enandno el paso aumenta la enen
del rendimiento propulsive se desploza hacia la derecha.

(a} (b} (e}

Figum 7.10. Efecto do lo wveriscidn del paso, 8, eobry lis curvae
enractersticas de una hélice, Influencin sohre [a) cooficiente do traceion,
{h) roeficlents de potenein ¥ (o) rendimbsnto propulsive.

7.7. Regimenes de funcionamiento de la hélice

Bn funcion del valor del parametro de avance J. el fineionamiento
de la hélice cambin sustancialmente. En la Hgura 7.11 se muestran
los regimenes de funcionsmiento de la hélice a partir de las curvas
de wvariacion con J del coeficiente de traccion y del coeficiente de
potencia, donde se distinguen tres regimenes diferentes: propulsor, freno y
molinete, v en la figura 7.12 se muestra para cada uno de estos regimenes,
las fuerens aerodindmicas que aparecen en una seccitn representativa de
la hélice.

Fl régimen propulsor (0 = J < Jj, op > Oy ep = 0}, es el
normal de funeionamiento de la hélice. Al comunicar potencia a la helice
[ep > 0) ésta produce una fuerza de traccidn que propulsa la aeronave
(ep > 0}, En la figura 7.12(a) se indica que, en razdn del angulo de
la velocidad incidente, la fuerza resultante aerodinamica, . da lugar &
una componente en le direecion de avanee de la seronave, la traceion &, ¥
otra en el plano de rotacicn, la fuersa de arrastre, f, que produce un par
que debe ser contrarrestado por la potencia que proporciona el sistema
motor,

El régimen de freno ( < J < o op <O0yecp > U}rﬂ’-“”ﬂﬂ“’fhﬁ
porque al comunicar potencia a la hélice (ep > 0) se produce una fuerzi
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e I
. Jy | J;T

I I Hérimen Régimen
: Régimen propulsor + Freno + Molinate
i [] L]

Figura 7.11. Regimenes de funcionamiento de ynp héliee.

de traccion que tiende a frenar la aeronave (op < 0), empledndose este

tipo de régimen onando se desea frenar la aeronave, es utilizado, en
general, en el aterrizsaje. En la figura 7.12(b) se mmestra la situacion
en ¢l régimen de freno; para ello el pardmetro J ha aumentado tanto
que ahora el dngulo de entrada de la cornente, @ es tal que la traceion

T, aparece en la direccion epuesta a la del régimen propulzor. aungue

no es ast en el plano de rotacion donde sigue apareciendo una fuerza de

artasgtre, i, cuyo par tiene gue ser contrarrestado por la potencia que

:"i_:.:mu.ulm; ol sistoma mator.

El régimen de molinete (J > Ju, or < 0y ep < ), 8¢ corncteriza

porgue es ahora la helice la que prodoce potencia (cp < 0}, apareciendo

también una fuerza de traccion que tiende a frenar la acronave (op < 0),

En la figura 7.12(c) se muestran las velocidades y ferzas en un pertil
e la bélice funcicnando en el régimen de molinete frenante; en esta
gituaciim ¢l pardmetro de avance J ha aumentade tanto gue la resaltante
serodinfmica produce una traceion T en direccidn eontraria al avanee de
o geronave y una fuerza de arcastre, A, tal que produce un par que genera
potencia y permite, por tanto, mantener el giro de las palas. Es decir,
¢l fluido en su paso alrededor de la hélice estd frenando a la aerenave y
osth comunicando potencia a la hélice.
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(b)

4 i

Pl de ruiufit:i_l

{e)

Figura 7.12. Faguea de Merzas en og regimenes de nciosemicno de
s hélice (a) propulsor (bY freno (o) molimete frenante,

7B Control de paso de bilices I

7 8. Control de paso de hélices

La curva de variacion del rendimiento propmlsive de una hélice con
¢l parametro de avance presenta un maximo, lo que implica que desde
¢l punto de vista operacional, ¥ teniendo en cuenta que en condiciones
pormales la veloeidad de rotacidn de la hélice permanece practicamente
gonstante, solamente para una velocidad de vuelo determinada la hélice
funciona en el punto de rendimiento miximo. Por ello, los sistemas de
;-pmpulsiﬁtl a hélice pueden v suelen disponer de un sistema para modificar
¢l angulo de paso de las palas, &, de forma que se pueda mejorar el
rendimiento propulsive en un range mayor de velocidades. Dependiondo
del tipo sistema de control del paso de las palas de la hélice éatas pueden
ser de paso fijo, de des pasos v de paso variable.

En la hélice de puse fijo, ¢l pase es constante en todes las
eondiciones de vuelo, de modo que la orfentacion de cada pala es fija
v 1o se permite su giro alrededor de su eje longitndinal, De esta forma,
wilo para una condicion de vuelo la bélice funciona en el méximo del
I.mnd:imierlhu propulsivo, que se aleanza en J* véase Bgura 713 a), siendo
#ate valor del pardmetro de funcionamiento el gue determina la veloeideod
de vuelo a la gue conviene volar la mayor parte del tiempo, y que
normalmente es la velocidad de crocero.

En la hilice de dos pasos se incorpora & posibilidad de fijar dos
pasos e funcionamiento; uno para bajas velocidades, 8 v otro para
altas, fog, véase figura 7.13(b); considerando la vardacion del rendimiento
propulsivo con el dngulo de paso 6, ignra 7.10{c), es evidente que dg 5 ha
de sor menor e -913. Durante el despegue v ol asceneo de la aeronaw
se emplea el Angulo de paso &, ya que al ser la velocidad de voelo
pequena la mayor parte de las secciones de los palas estdn a angulos
de atagque moderados v globalmente se produce traceidn elevada con un
par moderado. En el momento en ol que se aleanzan altas welocidades
las secciones de las palas comienzan a enirar en pérdida ya que con
ol dngulo de paso pequeiio @ ensegaida aparecen Anpulos de atagque
elevados por lo que la traccién y el rendimiento propulsivoe decrecen. Por
tanto, en réghmen de crucero, cuando la velocidad es mucho mayor que
tn el despegue, se cambia el paso de Ia héliee a un valor mayor #y 2, para
que, como ha sumentado ln velocidad de vuelo, el dngulo de ataque de
lus seceiones de la pala ses tal que las fuerzas serodindmicas prodiszean
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elovada tracciin } par moderade, De estn manera, la hilice funcions P
el rendimiento méximo en dos pardmetros de avance, J7 v Ji, ¥ ﬂdfl[mr
BB CONEigue que entre estos dos parimetros de avance, en el inr,mualﬁc
{J7, ). el rendimiento sea un poco mis uniforme que en el caso e
paso fijo.

La héhice de paso variable dispone de un sistema de control que
permite ir variando el paso de la hélice de forma continus manteniendo g
velocidad de givo de ln héliee constante. Dado que 1a velocidad de giro s
constante, a medida giie lo veloeidad de vuels aummenta el pa.r.fhugt,_m-
de avance también aumenta, y por tanto, conociendo las curvas de
rendimiento. propulsivo se puede determinar cual es el paso que, parg
cada velocidad de vuele, hace que sea maxime el rendimiente propulsiveg
Asi pues, en el sistemea de control se utiliza este tipo de informacion parg,
seleccionar el paso y conseguir que la hélice funcione en la envolvene
de mdximos de la familia de curvas de rendimientos, figura 7.13{c). Este
tipo de hélice permite ademds poner las palas en bandera v proporcionar
inchiso inversion de empuje; de este modo, en el caso de fallo de motor
de una aeronsve con varios motores, la hélice del motor que ha fallado
s coloca en bandera, posicidn que corresponde a un dAngulo de paso de
aproximacdamente 907 de manera que, las coendas de las secciones de la
pala quedan practicamente alineadas con |a corriente incidente de modo
gue fsta es la deica componente de velocidad que incide sobre ellas (la
hélice no gira). De esta forma se disminuye la resistencia de la héliee y
se evita gue la hélice entre en régimen de molinete, 1o cual implica que
el mmotor dafnado no es arrastrado por la hélice y por tamto se minimizan
las posibilidades de aumentar los dafos sobre dicho motor. Durante ¢l
aterrizaje e sistema de control coloca la hélice en régimen de freno,
colocands un paso negativo de forma que aparsee una traccidn negativ
que aaiste al proceso de frenado de la aeronave,

ty

(&) (k) ie)

Figura T.13. Curva de rendimienta propalsive pars una hélice de: ()
pase fijo, (b) doble paso v (] paso variabie,

al turboeje. En la fgura 7.14(a) se muestra el esquema conceptual del
gistema motopropulser formada por bélice ¥ motor alternativo, y en la
figura 7.14(b) se presenta ¢l esquema equivalente pars ol gistema de hélice
y turhoeje.

En ambos casos, ¢ sistema motor produce una potencia Py
y mediante un sistema de transmision mecinica, se comunica dicha
potencia a la hélice, El sistema de transmision mecanica consta de
wies, rodamientos, cojinetes, caja de engranajes, ete, que indudablemente
producen pérdidas, de modo que la potencia que llega a la bélice, P, se
puede expresar en funcion de la potencis que produce el sistema motor
[alternativo o turboeje), segin,

-F=T]'I!P.h:|'r

donde, 3 es el rendimiento de la transmision mecdnica empleada para
transferir la potencia del sistema metor al sistema propulsor, cuyo valor
es inferior a la unidad, m =< 1. De todos los elementos del sistema de
transmision la cajn de engranajes es sin duda el elomento indispensable,
pues gracias a este mecanismo se puaden adaptar las velocidades de giro
del sistema motor ¥ la hélice.

En un motor alternativo ls velocidad angular de funcionamiento
suele ser del orden de 1000 & 10000 rpm, mientras que la velocidad de giro
de las hiélices suele estar en torno a 1000 rpm. Es preciso pues, emplear
cajas de engranajes con relaciin de reduccion pequedia, por lo gue el
Peso v los problemas relacionados con la habilidad y mantenimiento del
sistema son pegqueiias.,

7.9, Sistema motor asociado a nuna hélice

Para producir la traccién que realiza la hélice es pecesario
comunicarle una cierta potencia. El sistema motor es ¢l responsable de
producir esta potencia, existiendo blsicamente dos slternativag ol motor
alternativa ¥ el turboeje. En este capitulo se desarrollan los principios
bésicos del motor alternative v en el capitnlo 8 se exponen los referentes.
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En mn turboeje la velocidad de giro sucle estar entre 10000
30000 rpm, micotras que la velocidad de giro de la hilice es la misme
que en el caso anterior, unas 1000 rpm, lo que exige emplear cajag do
engranajes con relacion de reduccion mas grande, Jo que leva as !
un incremento de peso v de las dificultades respecto a la fiabilidad ¢ ;
mantenimionto en comparacion con e] caso del motor alternstivo, Alors
bien, esta deficiencia se compensa con el hecho de que los turborjes
presenfan un relacidn entre la potencia suministrada ¥ peso del motge
inicho mas eclevacka que el motor alternativo.

ge los hermanes Wright en 1903 hasta la década de 1940, El primer

o muestra la evolucion temporal de Ia relacidn entre p-crteuc:&. ¥ peso
de los motores alternativos de uso en aviacion, pudiéndoss apreciar que

-y motor alternative aumenta dicha relacidn hasts aleanzar 134 w/N, con
' pdimicntos motopropulsoses en tormo al 25 . Este progreso se debid

T Propulsor

Marar

g
o | Alternative

A partic de los anos cuarenta la propulsidn a chorre empezd
n ser una alternativa real a los sistemas de propulsion a hélice y
motor alternativo, pues a pesar de que indeialmente su rendimiento
;i;:i;rnt.nptﬁpulunr ern inferior, la relacidn entre potencin y peso del

Potencla mac-.ﬁ.nh:‘-n Potencin mecdnica " for era bres veces superior al easo de bélice con motor alterpativo,
QUi ipatobin £ b Syt prashine-ol sofoe Ly Emm:im Ao esta ||:Iiff_Lr'E!:u_':iI:t:l en la relacion entre potencia v peso, junto
() weon el rapido crecimiento ¥ mejora del rendimiento motopropulsor,

; la propulsion s chorro s ha implantado como sistema de propulsion

—— Propulsor Turboege para la teenclogin aeroespacial, de modo que actuslmente el sistema
o 'i“u——“‘“ le propulsion compuesto por hélice v motor alternativo se emplea casi

o I U r’fj r— _h\\u mg“l :l:fmiF;_:;unnnLe en aviones y helichpteros ligeros, v en aviacion deportiva v
m “-_,,7“‘_/ | m, e recreo, La envolvente operacional més habitual del tipo de aeronave

Propuleante u{mpada con este sistema de propulsidn estd definida aprocimadamente
R J [,mm‘!'ﬂa il por velocidades de vuelo de hasta 500 ki/h y hasta 4000 m de altitud.

que lega & Is hilice P W que produce el turbocje Fi Fl motor alternative es un dispositive que realiza un ciels de

potencia con un gas, en general aire mezclado com un combustible
i.'mrmalmenw gasoling o diesell; también recibe el nombre de motor
e combustion interna porque los procesos termodinamicos que ocurran
Suceden en el interior de uns cdmara de combustion, mientras que en los
sistemes de propulsion a chorro los procesns termodindmicos seurren en
Uta sorie de componentes interconectados entre | por los que circula un
Mlujo continue, es decir un sistema abierto. En los motores de combustion
Anterna hay que diferenciar entre los de encendide por chispa v los de
encendido por compresion; en el motor de encendido por chispa se quema
1 mezela mediante la chigpa de una bujia, mientras que en el motor de

(b}

Figurs 7,14, Esquema coneepiunl de un sistoma motopropalsce bhagade
ez (i} v y motor alternative, (b} hélice y turbosje.

7.10. Motor alternativo

Loz sistemas de propulsion compuestos por hélice v motor
alternative fueron la tnica opcidn disponible desde el primer vuoelo
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=T e .’ N 7.11.1. Componentes
— PW : TPEJT:;E;M”T En la figura 7.06 se muestran los principales componentes de
i o : « on motor de cuatro tiempos. Bésicamente el motor de cuatro tiempos
: vonsiste en unas levas que accionan las valvulas de admision (derecha)
" agan - Mator alternative ! f gy - E:dﬂ escape [imjuierda) por donde entra ¥ sale una mezcla de aire y
E. i -5'_1 qustible, Lo bujia es ol elemento responsable de generar la chispa
? a0 £ e ipieia la combustlin de la megcla, La cimara de combustion es el
& pspraric eomprendido entre las wilvulas v la cabeza del piston, que es el
116 glemento que realiza un movimiento rectilineo alternative, haciendo que
1 chmars de combustion varie de volumen a medida que se desarrollan los
1T J: L I y procesos del ciclo del motor; ¢l pistdn dispone de una serie de segmentos

ge garantizan por un lado la estanqueidad de la cimara de combustion
; pnr otro lado facilitan que el rozamiento del pistin con las paredes de la
camarn sea lo menor posible. El pistén o émbolo se nmeve entre el punto
muerto superior (PMS); v el punto muerto inferior (PMI}, modificando
el yolumen del cilindro v mediante un mecanismo de hiela-manivela
s transforma el movimiento alternativo ascendente y deacendente del
pistén o émbolo, alojado en el cilindro, en un movimiento de rotaciin del
eje o cigiietial. El carter soporta los diferentes elementes del motor.

P 10 20 30 40 50 60 T 20 00 000
Afin

Figira T.15. BEwvalueion histarics del peso por onided de psoteneis
v remddimiento global de los motores altermebved comporados eon
turborrepctores v turbofanes (adeptadn de Mattingly CHO06) ).

encetlido por compresitn se comprime la mezels a presién y temperaturs
tan elevadas que |a combustidn se origina de forma espontinea. Dado que
los motores de encendlde por chispa tlenen una mayor relacion entre Ja
potencia con respecto al peso, son éstos log que se emplean en la indostria
acronAutics, [

711.2. Ciclo termodindmico

La mezela de aire y combustible sufre un proceso termodinamico
meéis o menos complejo en la chmara de combustidn, que tiene naturalesa
ciclica, es decir, se repite con un determinado perfodo. El cielo tplco
del proceso recibe el nembre de ciclo termodinamico, y asoviados a
los diferentes motores de combustion interna existen diferentes ciclos
termodinimicos. El ciclo termodindmice del mator de combustion interna
e euntro tiempos recibe el nombre de cicle Oito, En Moran £
Shapiro (1999) se pueden encontrar los aspectos formales del cdleulo
termodinamico del ciclo Otto de aire estindar.

7.11. Principio de funcionamiento del motor
alternativo

En un motor alternativo se obtiene energia pracias a la combustion
de una mezela de aire ¥ combustible en ol interior de una chmara o
cilindro de volumen variable. Entre los diferentes motores de mmhuzﬂiﬁ!;[ S
interna que existen, el motor alternativo de cuatro tiempos es el E:iE't-EEIlE-'
mis utilizedo en los motores de aviacion y de automocion, siendo este
tipo de motor el objeto de estudio de esta seccin, a fin de conocer 1:15‘
Fundamentos para obtener uns estimacidn de la potencia gue =0 puede.
extraer de un motor alternative v de la traccidn que se dispone en funcidn
de Lo transmisidn de potencla.

En la figura 7.17, se muestran las diferentes posiciones del cilindre
a lo largo del ciclo ¥ también las diferentes etapas de las gue consta el
ciclo termodindmico tedrico o ideal. El ciclo termodindmico representado
& un diagrama gque muesira la presién en el interior del cilindro en
funcién del propio volumen del eilindro; el ciclo comienza, por ejemplo,
- ton el émbolo en el punto muerto superior con las dos vilvulas cerradas,
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Figura 7.16 Compomentes principales de un medor de coatro tempos,
(1} Levas {2) Bujia (3) Vilvulas de sdmisifn v escape (4) Cdmara de
comnbmeticn {5) Sepmentos (6] Embolo o pistén (7] Biels (8) Cigiiesial
191 Cirenito de refhigerscion,

¥ & continuacion, con la wilvula de admisién abierta ¥ la wilvula da
eacape corrada, figura 7.17{a), el piston desciende desde el punto muerto.
superior al inferior ¥ 1ln megels de aire y gasolina entra on el cilindro, esta
etapa s denominada de admision, v se caracteriza por hacerse a presiin.
constanbe.

La siguiente etapa recibe el nombre de compresion, v en la misma,
con ambas vilvalas cerradas, el eilindro asciende desde ol punto muerto
inferior al superior, comprimiendo la mezcla, figura 7.17(h); ¢l motor
debe realizar por tanto un trabajo sobre la mezcla para consegnir que su
presion aumente en el proceso de compresion.

En la sigujente etapa, combustion, con las dos vilvalas cerrades
s¢ procluce una chispa en la bujia gque inicia la combustion de la mezela;:
vease figura 7.17(c). Tedricamente, la combustion se produce a volumen
constante, es decir, #] cilindro no se mueve mientras se libera la energia
quimica del combustible aumentando la presion v temperatura de la
mezela gue se transforma en una mezcla de gases quemados.

1. Principio de funcicnamiento del motor alternativo 2RY

La elevada presion empuja el cilindro desde el punto muerto
porior al punto muerto inferior con las vilvolas de admision y
ape completamente cerradas, comenzandn la stapa de expansidin,
fignra T.17(d). De este moda, la liberacion de energia quimica se traduce
pn un proceso de expansidn gue representa un trabajo que la mezcla
de gases realiza sobre el motor; desde la elevads presidn aparecida por
s combustidn, la presion disminuyve durante la carrers desde ¢l punto
prto superior al inferior.

Finalmente, en la etapa de escape, con la vélvuls de admision

errada y la de eseape abierta el pistin asciende desde el punto muerto
uferior hasta el superior, evacuande los gases quemadaos de la combustion
por la vilvula de escape al exterior; en la figura T.17(e) se muestra la
yariacidn de presion con el volumen del cilindro durante esta fase.

Obsérvese que el ciclo se completa en ouatro tiempos: admision,
pomIpresicn, expansion v escape, correspondiendo cada uno a una
translacion del cilindro entre los puntos muertos superior e inferior, de
forma que ol cigiieiial da dos vuelias completas por ciclo, Otro aspecto
fundamental a destacar os que sdlo on la expansion se obtiene trabajo,
mietitras que en la compresion se cede trabajo; desde el punto de vista
termodindmice se puede decir que el tiempo de admision ¥ parte del de

eseape tienen lugar a presion constante, que las etapas de compresion

v expansiom son isentripicas (no implican disipacion de energia ¥ son
procesos ideales) ¥ que la etapa de combustion ¥ parte de la de escape
son & volumen constante, Eo la figora 7.18 se muestra la evolucion
termodindmica de todas las etapas del ciclo ideal de cuatro tiempos.

En general los motores suclen tener més de un cilindro. De este
mode s obtiene mas potencia v el funcionamiento del motor es mas
repular va que se uniformiza el pico de potencia que se prodoce en la
otapa de expansion mediante ol deealaje de los ciclos de cada cilindro,
Por cjemplo, en un motoer de cuatro eilindros el ciclo termodingdmico
se desfasa en cada cilindro en una etapa de forma que siempre hay un
cilindro en la otapa de expansion, la fnica que genera trabajo. De esta
manera la produceidn de potencia es mas uniforme suavizandose los picos
ide potencia extraida del motor en cada expansian.
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Figura 7.17. Etapas del motor altersative de ceatro tiempoa, Oicko Chitod
{a) admiskin, (b) comprestdn, (c) combostidn, (d) expansion y (¢) escape.
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Figura 7.18. Diagrame termodindmico (presidn velumen) del clelo ideal
Chito de copnbmstiin interme.

7.12. Sistemas auxiliares de los motores alternativos

En la figura 7.19 se muestra un motor tipieo de aviacién donde
s puede abservar que el motor, ademds de estar compuesto de varios
cilindros, dispone de otros sistemas suxiliares goe tienen como objetivo
garantizar ¢l funcionamiento regular ¥ contimue del motor alternativo.
Entre los sistemas auxiliares de un motor alternativo cabe destacar
alimentacion, encendido, lubricacién, distribucidn, refrigeracion ete,
alguncs de los cuales se describen brevemente a continuacion (uma
deseripeion mas detallada v profunda se pueden encontrar en Arlas-
Paz Guitidn (2000), Alonso (2002) v Pérez Bello [2002]).

La funcidn del slstema de alimentacion es lenar ] eilindro con la
mezcla de aire ¥ combustible, para lo cual consta de elementos tales como
el depdsito del combustible, cirenitas de tuberias, filtros de combustible
v mire, bombas y e carburador. El earburador es el elemento mdis
importante del sistema dé alimentacion porque es el responsable de la
correcta mezcla entre el combustible y el aire.

La funcion del sistema de encendido es producir la chispa en la
bujia en el instante adecusdo para iniciar la combustion de la mescla.
Este sistema estd compuesto de diferentes elementos como bujias, cables
eléetricos, baterin, motor de arrangue, distribuidar, ete,
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i-""ﬂﬂ"m mantener las temperaturas de trabajo en niveles aceptables para
ol buen funcionamiento del motor. Para ello, se dispone del sistemna
de refrigeraciin euyn funcién es facilitar ] iotercambio de ealor con
'ﬁl gxlerior mediante ¢l nso de un Huido. Exdsten diversos sistemas de
refrigeracion y dependiendo del filnide que empleen para refrigerar se
Eﬂji"i_fﬂ]] en: refrigeracion por alre, agua o mixta,

7.13. Potencia en el eje del motor

En Ia fignra 7.3 se representa i eilindro con ona mezcla de
Hses producto de la combustion del aire y gasoling, la zona del cilindro
geupada por el gas tiene un volunen V oy el gas estd o presion p oy
temperatura T, La presion, al actuar sobre el émbolo, ejerce una fuerza
que lo desplaza hacia abajo realizando un trabajo sobre el sistema
exterior ol gas, es decir, sobre €l motor, esta fuersa es, F = g A, donde
A et la seccidn del émbolo. El trabajo que realiza el gas sobre el émbolo
ge expresa como dW = F - de, siendo de el vector desplazamiento del
embolo, asi teniendo en cuenta que la variacion de volumen debido al
desplazamienta del émholo se escribe como dV = Adzr, el trabajo es
dW” = pdV, lo que indica que cuando el volumen de la clnara de
combustion dismionye, es decir el gas se comprime, JdV < 0, entonees
la variacion del trabajo es negativa, dW <2 ), y por tanto el trabajo lo
realiza ol exterior sobre el gas. En cambio cuando el volumen aumenta,
s decir ol gas s expande, la variacion de trabajo es positiva y, por
tanto, ol trabajo lo realiza ol gas sobre ol exterior. Asl pues, teniendo en
eienta e ciclo tenmodindmico del motor de combustidn Interna, véase
la figura 7.18, solamente en las etapas de compresion y expansion existe
‘una variacion de volumen y por tanto un intercambio de trabajo entre el
- exterior y el gas de la cAmara de combustion.

Figurs 719 Motor de aviscién comvencional Rotax 812 de cuatro
cilindros, potencis. T0 KW s 5500 rpm {cortesla de BRP-Rotax).

El conjunte de elementos que regula la admision v escape de
la mezcle en el cilindro es el sistema de distribucidn: Las vilvulas de
admisitn y escape, abren ¥ cierran el paso del nire o gases de combustion
hacia y desde el cilindro y deben cerrar herméticamente el eilindro en o
momentos que el ciclo o requicrn, s como soporiar alias temperaturas
por estar muy cerca de la camara de combustion. Un resorte las mantiene
cerradas v se abren en el momento oportuno por la accion de las levas,
e o0 accionadas por el drbol de levas.

El sistermna ce Inbricacidn se necesita para minimizar la energia
perdida por friccidn mecinica ¥ proporciona el nivel de lobricacion
necesario para que el desgaste de los diversos componentes moviles sea
ler mids pequeio posible y evitar tambien que las piezas con movimiento
relativo entre ellas, debldo a la friccidn, puedan legar o griparse. Otra
funciim del sistema de lubricacion es mantener la temperatura de los
elementos de la chdmara de combustion en valores aptos para su correcta
funcionamiento. El sistema de lubricacién suele disponer de un depdsita
para el lubricante, tuberias, vélvulas y bombas para conseguir gue e
lubricante obtenga las presiones de trabajo adecuadas,

El sistemn de refrigerncidn o8 necesario ya que durante la
combustion las temperaturss que se alcanzan instanidpeamente en
algnnes puntes de la cAmara de combustion pueden legar a ser del
orden de 2000 °C, Aungue las temperaturas medias son menores debida
a lo expansion de ls mezcla, las paredes del eflindro, wilvulas v nlrﬂ-ﬁ
componentes cercancs han de funcionar a elevadas temperaturas, siendo

Tanto ¢n la etaps de compresiom como en o de expansion la
presidn gue se ejerce sobre ol émbolo no es constante y varia a medida
e of volumen cambia, Asi, en la etape de compresion el trabajo cedido
por ¢l motor sl gas se expresa como:

W,.:f;;;{l«’]di’: —ﬁp{v}dﬂ

donde, p(V) depende del cielo termodindmico v empleando los modelos
tenmodindamicos apropiados debe ser caleulada (para el ciloulo del ciclo
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Fignra T3 Esquema conceptual temuodinimics del piston de un motor
e eombustin Interma.

Fignra 7.21. Definicidn de la presidn media shectiva,

termodindmico del motor de combustion de cuatro tiempos se puede
consultar Moran & Shapiro (1999)). En el contexto de esta aproximacién,
o4 snficiente saber que W, representa un trabajo que recibe el gas dol
cilindro ¥ que pierde el eje del motor. Por contra, el trabajo en la etapa
die expansion, W, se esoribe como:

Wo= [ pvyav,

donde, p(V') es también una funcion & determinar mediante el analsis
termmerlindmico del eiclo. FEste trabajo lo recibe ¢l eje del motor cedido
por el gas del cilindro.

El trabajo neto obtenido en el ciclo es:
Wip = W, + W,

donde, W, e positive, W, nepative, s bien W, es mayor que W, ya
que la presion durante Ia etapa de expansion es mayor que la presion
de la fase de compresion. Desde el punto de vista de la interpretacion
peométrica de las intesrales, el drea encerrada por las curvas del diagrama
termeadindmico s proporeionsl al trabajo neto abtenido en un ciclo, véase
fignra 7.21. Aplicando ¢l teorema del walor medio del calculo integral o8
pusible encontrar el valor de une presidn constante de forms que al dres
encerrada entre las curvas sea la misma. En la figura 7.21 se mnestra la
equivalencia entre el trabajo tedrico v la presion media efectiva.

mizmo trabajo que e producido por el ciclo. Empleando esta definicion
s pusible caleular el trabajo entregado por el ciclo como:

W =p¢f¢w — porRh,

donde, B es ol radio del émbole v la distancia entre el punto muerto
superior v el punto muerto inferior o carrera del émbolo. i ademas se
define e volumen de un cilindro o cilindrada unitaria g, como § = w/2°h,
¢l trabajoe realizado por el cicle v recibido por el eje del motor es,

W = pag. (7.17)

Como se ha comentado anteriormente el movimiento de trans-
lacién alternative del embolo eg teansformado en giro mediante el
mecanismo de biela-manivela, El trabajo por unidad de tiempo, potencia,
que se extrae del motor depende de la velocidad angular a la que gira
¢l motor, Ademds, teniendo en cuenta que el piston sube y baja una
ver por cada revolucion v que el eje del motor gira a n revoluciones por
sepunde, en la unidad de tiempo se completan 1 /2 eiclos, de manera que,
la potencia que se extrae de un cilindro cuyo eje girs a n revoluciones por
sopumco e, P = nW/2, donde, W es el trabajo reallzado por el motor en
un cicky. Si el motor tiene N eilindros, la potencia total, Fr, que produce

; " : | i :
La presidn media efectiva, p,. es una presion constante y feticia & IOl BaeN W (7.18)
cuya integracion entre los puntes muertos superior e inferior produce el Bl i :
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!
Se define la potencia tedrica del ciclo como la potencia que genery LoD E- o 4 . Citlo ideal
el motor por el proceso quimico v termodindnico tedrico del ciclo y e 0.00  Cirlo real
obtiene reemplazando la expresion del trabajo, ecuacidn (717), en la il i
ian (7.18), de do : Pérdidns termmieas
expresidn { ) R > & 0TS v pérdidas por combuestion
Fp = Nopg=3p, 5 o4
o8
donde, ¢ = N g e3 la cilindrada total del motor. La potencia produocids i':E[ 729
por el motor depende de la velocidad de giro del motor, n, de la presidn < E g e
media efectiva, p. v de la eilindrada total del motor, Q. B
7.13.1. Potencia del ciclo real e
El viclo que se ha descrito es una idealizacion de la realidad y ¥y = V3 = PMI Vi = ¥, m PM3

por tamto, el ciclo termodinamico real presenta ciertas diferencias con
ol ciclo termodindmico tedrico o ideal. La figura 7.22 muestra el ciclo
tedrica v ¢l ciclo real en un disgrama presion volumen. Lag diferencias
gue existen entre ambos ciclos se deben a las pérdidas energéticas que
aparecen durante las diferentes etapas del ciclo. Par ejemplo, la potencia
tedrica del ciclo s¢ ha obtenido considerando que se ha aprovechado
toda la energia disponible de la combustion, v no es asi, va que parte
de la energis disponible en el combustible se pierde porque no todo el
combustible se quema. También, existen pérdidas de origen térmico ya
gque no toda la energia que se produce en la combustidn se aprovecha
en aumentar la presion, pues parte @ pierde en transferencia de calor al
exterior (el sistema de refrigeraciin se encarga de evacnar este calor para
mantener la temperatura del motor dentro de los niveles que aseguren
su correcto funcionamiento). Hay otras pérdidas en el cielo real gue son
debidas a varios factores, Por ejemplo, 1a combustion de la mezela no es
instantdnen v en la realidad se produece de forma continua a medida que el
embolo ¢ desplaza, por lo gue no ocurre a volumen constante, lgualmente
el escape de la mezela quemada o se reallza a volumen constante y s
produce antes de alcanzar el punto muerto nferior apareciendo una caida
de pregidn adicional, Ademas existen otras pérdidas debidas a la Frieeidn
v disipacion de energia mecdnica como, por efemplo, la friceidn entre los
sepmentos del piston v el propio pistdn, €] rozsmiento de los elementos
moviles como cojinetes y rodamientos, ete.

Todas estas pérdidas se suelen determinar medixnte experimenta-
cidm, v s¢ cuantifican con un rendimiento que relaciona la potencia real

Figura 7.22 Comparacién entre ol cico ideal ¥ real de un motor de
cotnbustitn interna de cuatro tiempos en ol que se muestran be pérdidas
bérmicas, de combustiin, de escape y debidas a quoe Ta combustiin no o8
instantines.

com la potencia tedrica del ciclo. La potencia real gue se obtiene en el gje,
Puo, se expresa en funcidn de la potencia tedrica del eiclo, Py, segiin,

Para = 1P, (7.19)

siendo, m; el rendimiento interno del motor. El rendimiento interno
engloba las perdidas wsocindas al ciclo real y, como todo rendimiento,
es gsiempre inferior a la unidad (Jos valores habituales del rendimiento
interno de motores alternativos son tipicamente 0.30 << 5 < (L40).

En la figura 7.23 se muestra un esquems de la curva caracteristica
de potencia real del motor en funcion de la velocidad de giro del cighenal
n. En general, por motivos estructurales v de fiabilidad la velocidad de
giro del motor sucle estar limitada a una velocidad npge, normalmente
especificada por el fabricante.

7.13.2. Efecto de la altura sobre la potencia

La potencia en el eje del motor depende de las condiciones del

aire con que se desarrolla el ciclo, pues como la combustion depende de
la cantidad de aire que entra en el cilindro, la wriacion de densidad del

aire modifica la potencia producida. A medida que la densidad del aire
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Fn el caso de un sistema de propulsiin a hélice con motor alternativo,
ta teaccion disponible se obtiene a partir de ln potencia disponible que

proporeiona el motor.

En la figura 7.24 se muestra la configuracion habitual de un
sisterna propulsor de hélice con motor alternative donde ademas se

\ndican los diferentes rendimientos que intervienen en la transformaciin
de potencii.

Lo

Tpiam L
Tip " T
|
Figura 7.23. Curve caracteristica de la potoncia en luneidn de wlocidad
de ratacidn de wn motor de combustion irterna. —_—
Muotor
e mds pequena, la potencia del motor disminuye porgue la cantidad de o T 9 T ST
aire gue s¢ mescla con el combustible es ienor para el mismo volumen = mm 'd:a] Eumhqrrf.ihh.l
v la combustion se wve dificultada. Se comprende asi, que la potencis | :
que produce ¢ motor depende de la altitud, v a medida gue la slbitad 1
aumenta la potencia dismionye como consecnencia de que existe mencs Tty P Pat Fp

cantidad de aire para ol mismo volumen, menor densidad. En general, log
fabricantes suelen especificar la potencia en el eje a nivel del mar, Py,
¥ para condiciones diferentes de altitud la potencia en el eje del motor,
Py, que se suministra a la hélice mediante el sistema de transmision,
puede estimarse mediante la expresion:

Figura T7.24. Fsquema conceptual del acoplumiento do potenciae ¥
rendimientos en un sistema motopropulser basado en motor alternativo
¥ héilice.

ol Empleando la definicidn del rendimiento propulsive, ecuacion
P, =" 7 ) T :
wlz) = 0 L[ (7.20) (7.12}, la traccion disponible se expresa comi:
donde, gy ¥ #(2) son la denszidad del aire a nivel del mar y a la altitud z, T = %E_
Mg

respectivamente,
La potencia que recibe la hélice P es producida por ol motor y
transinitida a traves de la cajs engranajes ¥ transmisién mecinica a ln
hélice; por tanto, si ¢l rendimiento mecinico de dichs transmision es g, Ia
potencia que llega a la bélice es P = ry Py. Teniendo en cuenta ahoras el
efectn de 1a alturs, eenncion (7.20), ¥ la relacion entre la potencia tedrica
v la real, ecuncidn (7.19), la traccién disponible puede expresarse como:

p Py
T = fpthth——
mmpﬂum

FPara compensar la pérdida de potencia con [a altora muchos
motores alternativos disponen de un sistema de sobrealimentacion, cuyo
objetivo de este sistema es sumentar la densidad del aire que entra al
cilindro mediante un turbocompresor que lo comprime. En general, s
aprovechan los gases calientes del escape para mover una turbina que
comnnica fa potencia necesaria para hacer funcionar el Lurbocompresor.

7.13.3. Traccion disponible

e define la traceion disponible como la traceion que proporcions

un sistema de propulsion ya construido v conocidas sus caracterizticas. donde hay gue considerar que 1, s una funcion del parimetro de svance
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de rotaciin de la hélice.

1.0 T [
— plp =10
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Figura 7.25, Variacion de la traccién de un sistema propulsor basado en
héfice y motar altermativo en fncidn de o alturs v de I velocidad de

vl

En la figura 7.25 se muestra la variscion de traceion disponible
de una hélice en funcidn de la velocidad de vuelo ¥ de la altitnd
de vuele (relacion de densidades). Se puede observar, que a medida
que la velocidad de voelo aumenta I traccion disponible disminuye, v
gue al aumentar la altitud, lo que significa que relacidn de densidades
disminuye, la traccion disponible tambifn disminuye.

i

J, eenacidn (7.16), que depende de ls velocidad de voelo y 1a velocidad

8.1. Introduccién

Las primeros sistemas en emplear propulsion a chorro fueron los
cobetes utilizados en ol Imperio Chine graciss al descubrimiento de fa
palvora, ¥ su uso data del ano 1200 d.C. Sin embargo, no fue hasta 1903
euando Tsinlkovski propuso ¢l uso de los motores eohete v desarrolld ln
ecuncién fundamental del voelo de un motor cohete, ecnacion (6.8).

El primer vuelo de un motor cohete tuvo lugar en 1926 gracias a
los desarrolles de Robert Goddard. A Io large de las siguientes décadas
la imvestigacion ¥ desarrollo del motor cobete continid en Alemania,
Union Soviética v Estados Unidos v hacia principios de la década de
s afiog GO del siglo XX en la agencia precursora de la actual Agencia
Europea del Espacio, culminindose esta carrers espacial en 1969 con
el primer vuelo tripulado & la Luna, la misidn Apollo. Actualmente, el
motor cohete es la base en la que se fundamentan todas las tecnologing
espaciales, especialmente log satélites artificiales, sin log que hoy en dia no
se entenderian aspectos tan cotidianos como la navegacion por satélite,
comunicaciones o prediccion meteoroldgica, enire otros.

La propulsion a chorro no autdnomo se desarrolld de forma
independiente en Inglaterrs v Alemania durante la década de los afios
30 del sigle XX. En 1933 Frank Whittle patenta un disefio en el que una
turbina mueve a una hélice carenada v el Qujo de la turbina es expulsado
mediante una tobers creando un chorro de gas que produce un empaje
mediante un chorro; esta idea es la base del turborreactor. En Alemania,
Hans von Ohain desarrollé el coneepto de un propulsor formado por
un eompresor v una turhina girando solidariamente en un mismo aje,
con un combustor intermedio gue mediante la combustion de hidrdgeno
proporcionaba energia para que la turbina moviera al compresor. El
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desarrollo de esta idea culming en Agesto de 1937 con el vaelo del Heinlg]
Heo 178, que se convirtio en la primera aeronave propulsadsa s chorro,

Como ya se estudit en el capitulo 7, seccidn 710, la propulsidn
n chorre significd un gran hite en la historia de la fecnologia
arroespacial ya que hasta 1940 la propulsion de las acronaves se basaba
findamentalmente en el sistema de hélice v motor alternativo, v con g
llegada de la propulsién a chorro la tecnologla aerocspacial fue capaz de
conseguir ¢l vuelo supersonico, ademss de redueir los costes de los viajes
afreos y mejorar la seguridad del transporte adreo.

La reduccion en costes es debida a varios factores; por un lado
anmento de la velocidad de vielo supuse un inmediate descenao do los
tiemupos de vuelo v por otro, dado que la propulsion a cherro ne auténoms
presenta mejores relaciones de empuje frente 1 peso v area frontal de
motor gue el motor alternativo equivalente, es pogible constrivir aeronaves:
mas prandes, Fatos aspectos permitieron aumentar la carga de pago de
las aeronaves v disminair de forma dristica los coeficientes de resistencin
aerodindmica de las mismas, lo coal & su ver condujo al desarrollo de lis
acronaves luseladas de largo aleance y que actualmente forman la base del
transporte adres, (Mo factor beneficioso de los sistemas de propulsion a
chorro es 1ma importante disminoeidn en el mantenimiento. ¥ por tanto,
en los costes, comparadoe con el mantenimiento asociade a los motores
alternativos.

En la figura 8.1 se muestra la velocidad de las aeromaves y
su evolucién a lo lapoe del dltime siglo. En el primer voelo de los
hermancs Wright en 193 se empled un motor con uns potencia del
orden de 9 kW v la velocidad de vouelo fue de 55 km/h. Durante los
sigulentes anns, hasta finales de la Segunda Guerra Mundial, gracias
a los mejoras en ln acrodindmica y en lo teenclogia de los motores
alternativos se consiguid aumentar la velocidad de vuelo hasta los 700
km/h, alcanzancdose potenciaz en torne a los 3700 kW y es en este
punto de la historia de la tecnologia seroespacial donde se alcanzan los
limites del sistema motopropulsor de hélice v motor alternativo. Con
el afianzamiento de la propulsion a chorro no auténomo se dispuso del
salto tecnologico necesario para alcanzar velocidades v altitudes hasta ese
momenio inalecanzables. Aungue posiblemente la primera seronave capaz
de romper la barrera del sonido fue la V-2, en su primer lanzamiento con
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éncito en Octubre de 1842 en la localidad alemana de Peenemunde, ne fue
hasta cinco afios més tarde, en 1947, euando una acronave tripulada, el
fell X-1, consiguid viajar a mayor velocidad que la del sonido. A finales
de los afios 1950 el bombardero estratégice B-T0 consiguid alcanzar en
erneero de forma eontinoa una velocidad igual a tres veces la del sonido
(Mach 3}, En los primeros afios de la década de 1960 se introdujo el
turhofan, cuyos primeros desarroflos s¢ aplicaron en el campo militar,
aungue a finales de la misma década se implanto el turbofan de alta
redacion de derivacidon en la industria del transporie afreo de passjeros.
Este avance fue decisivo para el desarrollo de la segunda generacion de
aeronaves modernas (las aeronaves de fuselaje ancho), lo que supuso el
afiarzsmiento del transporte agren como medio realmente alternativo o
los existentes en ese mamento [ transporte noval v ferroviario).

Epﬂ[‘.l. makar i reeeldn

=

. Epoca motor alternativo
2200 km/'h |
e Apronwes
P-'IJI}E‘I“‘I:I'I. ees
. A Chisrges %]
2400 km/h e Corimis
e km b+
wl Alas supercriticas
Aemonaves tranadnicas
IIII:II'.JHI."].! '—.I:i:——-——--——_"_'__.
%ﬂﬁ{niml

1601 1410 l-':lt'EJ 1030 L9400 1050 D60 107 1980 190%)
Potencia 9 KW 300 LW aoack kW TAGI KW
Figurs 8.1. Evolurion historics de by velockdad de voeedo de ks seronaves

refacionada con dos avences en propalsion {(adaptada de Mactingly
(2006)).

En este capltulo se presentan los dos grandes modos de propulsion

a chorro: aerorreactores ¥ motores cohete. En la seccion 3.2 se
comparan los acrorreactores desde el punto de vista de las actuaciones
que presentan; A continuacion sc deseribe o] fancionamieonto de la
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ol turborreactor son muy parecidos ya que la disminucion que se observa
de la relacion T/ es consecuencia anfcamente del awnento del gasto
con la velocidad de vuelo. En la figura 6.8 se observa que el empuje del
qurborreactor y del turbofan de baja relacidn de derivacidn se mantienen

pacticamente constantes con el nimero de Mach de vuelo, tendencin gue
s debe por un lado a que el gasto mébsico aumenta con la velocidad de
yuelo ¥ por otroe a que el incremento de velocidad, 1, — t., s hace mdis
pequeiio, ya que la velocidad de salida del serorreactor es pricticamente
independiente de la velocidad de vuelo. Ambas tendencias se cancelan
en la expresidn del empuje, T = G (1, — ug ), resultando que el empuje
apenas varia con ¢ mimero de Mach de vuelo, tanto para el turborreactor
commo para el turbarreactor de baja relacicm de derivacion,

turhing de gas, seecidn B3, asl como los componentes del motor 5
reaccion conocido como turborreactor, scocion 8.4, Postoriormente g
describen los priociplos de funclonamiento ¥y conponentes prinvipales
del turbofan, seccion 8.5, turbohélice (turboeje), propfan, seccion 8.6,
¥ estatorresctor, seccién B.7. Se conlinua en la seccicn 8.8 con fg
eomparacion de las actuacionss de los diferentes motores cohetes: ¥ parg',. ]
finalizar, se describen y presentan los principics de funcionamiento ¥
eomponentes principales de los molores cohete de propulspnte quimicg
lignido, seccion 8.9, ¥ solido, seccin 8.9, termoeléctricos, seccidn 811
electrostificos, seccidn 8.12. electromagnéticos, seccion 8.13, nuelearss,
sercion 814, y termosolares, seccion 8.15.

8.2. Aerorreactores

En el capitulo 6 se han definido los acrorreactores como los
sistemas de propulsion a chorro que emplean el Huido exterior para
producie un empuje que impulsa a la aeronave. Con estod gistemas ge
obtienen fuerzas de propulsidn mediante un chorro no autonomo v puedon

- Turhorreactor

Turbofan hajs
relacion

T/E [Nsfkg]
EESZSESES =

teper o no, adicionalmente, hélices que ayuden a producir el empuje ! mﬁﬁmﬁn
TS, ’)
Fn la figura 8.2 s muestra e variacion con o nimero de Mach de _H#J.Lm n
vuelo, de fa relacion entre el empuaje, T, y el gasto midsico, G, de diferentes AR B2 C ,
aerorreactores y sistemas de propulgion a hélice. Se puede observar que ! -'"_“_T?"\_,,_‘__—]—-f"'HE’l“"" corventinmal
tanto € turbohelice, como la hélice avanzada v la hélice corvencional al ﬂ: F = o Iiﬁ Eju i3

alcanzar nimeros de Mach del orden de 0.6 a 0.7 presentan valores de
T/ pequenos debido a que, por efectos transdnicos en lns puntas de las
palas, Ia eficiencia propulsiva disminuye y el empuje producide deaciende.
El turbofan de alta relacion de derivacion muestra la misma tendencia
pero debido a que el fan consigne retrasar los efectos de compresibilidad
on punta do pala comparado con las hélices sin carenar, consigue
mantener una relacién /G aceptable hasta regimenes transémicos. Al
aumentar el mimero de Mach, la velocidad de la corriente aumenta y por
tanto, el gasto gque ingiere el acrorreactor también aumenta. En el caso
del turbofan de alee relacidn de derivacion la disminueiin de la relacion
T/ no sélo es conpecuencia de que el gasto sea mds grande, sino que
también el empuje desciende como consecuencia de la disminucion de la
eficiencia del fan. El caso del turbofan de baja relacion de derivacion ¥

M

Figura 82, Empuje por unidad de gasto en funcidn dal wmers de
Mack de vuelo para acroreeactores cormvencionales v hélices (rdapbnda
e Mattingly [(2006)).

En la figura 8.3 se presenta la variacién del consumo especifico
por unidad de empuje, ep, con el minere de Mach de vuoelo, M, para
diferentes asrorreactores v sistemas de propulsion a hélice. Como se
mencicma en el capitulo 6, evidentemente ¢l consumo especifico orece
para todos los aerorrepctores con el mimers de Mach de vuelo o dicho
en ofras palabras, para conseguir volar més ripido se debe consumir
mis cantidad de combustible por cada unidad de empaje. Nuevamente



274 Propulldn a oypee, . AprorTeastored 275

En la figura 8.4 se pueden observar los rendimientos propulsive,
o, MOtOr 0 tErmico, e, ¥ motopropulsor ¢ global, fug, de diferentes
aerorreactores para vuelo subsénico. El turborreactor y el torhofan de
ain relacion de derivacidn son los gque peores rendimientos presentan
Len esie rigimen, si bien debido al flujo secundario, e rbofan de
paja relacion de derivacion tiene mejores rendimientos, especialmente el
propulsivo, que el turborreactor. Los mejores rendimientos eorresponden
] turbofan de alta relacion de derivacion y al propfan, ya que ambos
ngmnl.ml aproximadamente el mismo rendimiento motor pero el proptan
g mucho mejor rendimiento propulsivo, sin duda debido a que «l
propfan. emples hélices con diselios avanzados pars alta velocidad y
= mta una relacion de derivacion del mismo orden o superior a las
usadas en el turbofan de alta relacidn de derivacidn. De hecho, & pesar
' de que el propfan es un concepto desarrollado entre el final de la década
de 1970 v 1a década de 1980, hoy en dia existe un clare interés en mejorar
pste disenio para alcanzar la madurez tecnologica necesaria que le permita
Cimponerse como un sistema de propulsion competitivo, Actualmente y
gracias al desarrollo de materiales méas eficientes, ligeros y resistentes,

s ohgerva que, en el turbohélice v en la propulzion a hélice el
espeoifico de combustible por unided de empuje, o, aumenta de furmi
muy rapida especialmente en el entorno del régimen transdnico, Eﬂﬂdencjﬁé
que e consecuencia directa de la pérdida de eficiencia de la hélice,
turbofan de alta relacion de derivacidn presenta un consumo eaperifien
mucho menor en el régimen transdnico que el turbofan de baja relaciay d.d-
dertvacton y el turborreactor; solamente & partir del régimen supersinie
el consumo especifico del turbofan de alta relacidn de derivacion s
incrementa rapidamente, legando o aleatizar los niveles de consung
cel turbofan de baja relacion de derivacion, Evidentemente, a partie
del régimen sinico el turbofan comienga & perder eficiencia propulsive
¥ necesita mayor cantidad de combustible por unidad de empuje. Bl
turbofan de baja relacidn de derivaciin y el turborreactor nuevamoents
se comportan de forma muy similar, ¥ presentan los mavores consumaos
por nnidad de empuje en régimen subsdnico. Resumicndo, en el régimen
supersonico es donde las ventajas de estos aerorreactores frente a bﬂﬁ‘
otros sistemas empicza a ser claras, '

4,00 T ST mejoras en la tecnologia de combustion, turbomaguinaria, procesos de
fabricacion, ete, se preve que s consiga anmentar e rendimiento térmico
Turtwefan baj ; 0 mtOr, . basta (LG, y el propulsive hasta (L8 o (L85 gracias a la

e B £ fnearporacien de nuevos disefios de fanes v hiélices de alta velocidad

; Sttt o FpOrac . s v hé e alk felad.
'g A0 F Hiiion Ademds de las tendencias del empuje y el consume especifico de
w60 s convencional combustible de los diferentes aerorreactores en funcidn del niimero de
e ‘Mach de voelo, tambidn e necesario considerar como influye otra variable
: Twholin sita que defi ndicicn de vuelo la ltitud del mismo, Dado que

r— f‘ttlﬁ.l.:ifll'l_ d:rhmlﬂn {Fl.ﬂ N2 TR O 1100 2 Wi I.m’l’llﬂl"ﬂ 11 Ol IMLETIG q'l.'l.

E — los aerorreactores son motores que funcionan empleando un importante

= aliee 4 R : : :
iy avanzadn gasto de aire, sus caracteristicas son sensibles a la vardacidn de densidad
oon la altitud, En efecto, el empuje que proporciona un aerorreactor
ot fepende fuertemente del gaste mésico de aire que es capaz de ingerir, ¥
Cevidentemente, si aumenta la altitud de vaelo, la dengidad, ¥ por tanto,
(.25 | - . | la cantidad de aire por unidad de volumen, disminuaye, por lo quoe el gasto

(L5 1.0 1.5 20 2.5 St v THARGE,
M

Para determinar las fuersss propulsivas es necesario conocer cdinao
e el eiclo termodindmico del asrorreactor asi como las actuaciones
de Jos diferentes componentes del metor. Como se ha expuesio,
para un  aerorreactor  determinado el empuje disponible  depende

Figure 8.3, Conenme sspecifice por unidad de empuje on hincida del
niimers g Mach de voelis para serorresctires convencionales v ebstenias
o propulsinn a héliee (adaptadn de Mattingly 20063,
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Al fﬁll] Tabla &1, Modeles de varacién de empuje, T con le altitud, 2, ¥ nlmero

0.7 = de Mach de vuels, M, para diversos serormnctores (adaptada de Brandt
thoe =0LL402 A0 WA’\&IL\\\ gt al {2004)}). El subindice 0 indica condiciones a nivel del mar segiin la
L.Gp —_— .G atmiafera ISA v Ty, es el empuje proporcionsdo por la hélice.
0.5} : FPropiarn “Fropubsar Moddelo do emipaje
r 0.4+ Turlsorresct Turbormeactor Tz Mop =T (%) , fisa 1
R ! g
o Tarbofan de baja  T(2, M) =T (‘”‘—}) el
(2F Turbolan {haja releeion derivicidn) refneion de derivaciin k.l'-"'l'l iy
it Turhofan de alta T'(2, Mac) =Tu—(ﬂ) sl k=0l
: Turbofun {alta relacién derivacion Bgaltc- d desio i Yo N A0
I:l L L 1 'l 1 1 K 2 3 . = L[]
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1D Turbohélice T2, Mu) = Ti (FL]J # Tz M), ne=l

i

{ambién disminuye como consecnencia del aumento de altitud de vuelo,
pungue de forma mids suave gue el empuje; en general la dependencia
funcional del consumo especifico de combustible con la altitud se hace a
travis de la ratz cuadrada de la relacién entre la temperatura, a la altitud
de vuelo considerada, ¥ la temperatura al nivel del mar, #(z). y aumenta
eon la velocidad de vuelo, aungue dependiendo del tipo de aerorreactor
‘@] ritmo de erecimiento del consumo especifico cambia con el nimero de
Mach (el factor & de la tabla 8.2).

El ritmo de crecimiento méis alto es el del turbobélice seguido
par el turbofan de alta relacidn de derivacion como se observa también
en la fipura B.3. Sin embargo para uns altitud fija y wimeros de
Mach subsinicos, en términos absolutos, e mayor consumo especifico
“eorresponde al turborreactor v al turbofan de baja relacion de derivacion.

Figura 8.4, Rendimiento motor, s, ¥ propulsivo, o, de diferenies
acrarreactores on vuele subadnico. En el grilico tembitn so indican
laa curvae de rendimiento motopropulsor, fyy, tonstante {adaptuda de
Mattingly [2006Y),

fundamentalmente de la altitud v velocidad de vuelo, determindndose
las actuaciones de una acronave a partic de esta dependencia funcional,
Fn ls tabla 8.1 se presentan diferentes expresiones del empuje en fu]]::iﬁ:lig
de la altitud v el nomero de Mach de vuelo para distintos tipos de
aerorreactores. La dependencia del empuaje eon la altitud se considera de
forma general ].:Inrp-urr_'imml a la relacion de densidades eptre la altitud de
virelo y el nivel del mar, p{z}/py. Como se ba mencionado, el modelo de
empuje para el turborreactor y el turbofan de baja relacién de derivacion
es practicamente independiente de la velocidad de vaelo v, por tanto, en

la expresidn correspondiente no aparcee dicha velocidad, En el caso del
turbelan de alta relacidn de derivacion, el empuje si depende del mimero
de Mach de voelo ¥ a medida que &te aumenta el empuje disminuye
Finalmente, en el caso del turbohélice € empuje es la superposicion
del empuje proporcionado por el chorro, en este sentido es igual al del
turbarreactor, ¥ el empuje de la hilice, T, que s¢ estima de acnerdo o
lo que se expoue en el capitulo T.

En las signientes secciones se presentan los principios de
funclonnmiento de los aerorreactores. Primero se presenta el Tuncio-

namiento basico de la turbina de gas como nicleo principal en el
gque se fundamentan los aerorreactores, a contimuacidn se describe el
hineionamiento del turborreactor como sistema de propulsidn a partir
del cual han evolucionado los serorveactores actuales y finalmente,
2 presentan el resto de aerorreactores: turbofan, turbobélice, propfan
\turboeje| y estatorreactor.

En la tabla 8.2 so presenta ¢l modelo de consumo especifico de
combustible, cp, en funcién de la alcdiud ¥ el mimero de Mach voelo,
M., para diferentes serorreactores, El consumo especifico de combustible
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Tahla 8.2, Modelos de variaciin del consomo mpecifics de sombistibla
por unidad de empuje en funciom de la alticod v ndooers de Mach
de vuelo para diversos aerorreactores (adapteda de Muottingly (2006)).
El subindice @ imdics condiciones & nivel del mar segin Is atmbsfern
I5A, Flz) e la relacion eotre I temperatura s lo sléibod de voelo v Lo
temperaturs al nivel del mar.

orf 2. Moo} = {0+ bMag ) /1)

Frogulsor @ b
Turborreschor I |
Turbofan de haja 1.8 03

relacidn de derivacidn

Turbofan de alta id D45
pricn de derivecion

Tur buabilios 2 059

8.3. Turbina de gas

Una turbina de gas o= uns miquina que transforma energin
quimica en energia mecanics, para lo eual dispous de los siguientes:

componentes: compresor, cimara de combustién v turbina. La energly

mecinica obtenida puede ser extraida en diferentes formas, tales

coma potencia en un eje, alre comprimido, empuje, ete, ¥ son

amplisamente utilizadas en muchos campos tecnoldgions, empledndose

para proporcionar potencia g generadores eléctrions, asronaves, trenes,
ote.

En la Agura B.5 se¢ muestra el ESCUCIa funicional de una burbins

de gas. El aire entra en la turbina de gas y el primer elemento que se

encuentra s el compresor, que gira a alias velocidades y proporciona
energia mecdniea a la corriente Auide que se traduce en un aumento de
la presion ¥ de la temperatura del aire (en la seecidn 8.4.1 se deseriben
los tlpos de compresores existentes y su arquitectura mds bésica); a

vontinuacion el aire entra en ln cimara de combustidn o combustor, donde

ae mezcla con €l combistible vy se produce la combustion aumentando a
temperatura y, por tanto, la energia térmica del aire (en la seccion 8.4.1
se: presenta unn descripeion detallada de las caracteristicas y los tipos de
camaras de combustién exlstentes). A continuacién, el flujo pasa por
la turbina cuya funcidn es extraer parte de la energin térmica y de
presion que contienen los gages provenientes de la chmara de combustion
y trasformarla en energia mecinica (también en la zeccidn, 8.4.1 se

4. Turharreactor 1

: tan las caracteristicas mis importanies de las turbinas empleadas
,-:Elﬂ los serorreactores), una parte de la energla extraida por la turbina
e emplea en mantener ol compresor en funcionamiento y el resto de la
.:Energ[a puede aprovecharse para otros fines, como por ejemplo, propulsar
gna aeronave o mever un generador de energia eléctricn. En particular,

en ¢l contexto de la propulsion, este excedente de energia se emplea para
propulsar la aeronave mediante diferentes métodos que dan arigen a los

diferentes tipos e arrorresebores.
o presnt Turhin

i Fr] S

Entrada de Alta presion
combastible —fhlm tem peratirs

Fignra 8.5, Ezquemna funcional de una tuebing de gas.

8#.4. Turborreactor

Un turborreactor es en esencia ima turbina de gas a la que se
le afiaden un difusor de emirada que acomods ln entrada de aire al
compresor v una tobers de sallda que acelera el Aujo de gases quemsndos
transformando la energia térmica y de presidn de los gases, a la salida
de la turhina, en energia cinética de un chorro, véase la fgura 8.6. Como
en In turbina de gas, parte de la potencia que la turbina extrae de la
corriente fluida es empleads para mover el compresor, y el resto es usado
para acelerar el chorro en la tobera produciendo ¢l empuje sobre el motor.

En la fipura 8.7 se muestran las etapas por las que discurre e
flujo de aire en su paso por el turborreactor, ¥ se comparan con las
etapas de un motor alternativo, La principal diferencia es que, en cada
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Figura 5.7, Comparacién de los etapes de [a) tuanmml:l:l::r {mmhumun
contimea) ¥ () motor altermative (eombustion inkermitente),

Fipgura 8.6. Esquarna faneional de un tarbormesctor.

cilindro del motor de combustion interna, el gas pasa por las sucesivag
etapas de forma alternativa (de ahf el nombre de motor slternative),
mientras gque en los motores basados en la turbina de gas, ¥ en general
en todos los sistemas de propulsion a chorro, las etapas se realizan
en forma comtinua 8 lo largo de Ins diversos componentes del motor.
Asi, la compresidn, combustién, expansion ¥ escape en el turborreactor
ocurren similtaneamente en diferentes componentes. Se dice pues que ¢l
proceso es continue y gque este tipo de motor es un motor de combustion
continua. En la comparacion mostrada en la figura 8.7, es interesante
destacar que las etapas de admision, compresion, combusticn y expansion
son practicamente iguales on su eoncepto, pero en cambio, la etapa
de expansion presenta una importante diferencia. En el caso del motor
alternativo, la etapa de expansion se emplea para poder volver a dejar el
cilindro en su estado inicial, eliminando los gases quemados de la camara
de combustiin, mientras que en el turborreactor el principal objetivo de
la fase de escape es la produccién de empuje; para ello en la expansion
se emplea una tobera con el fin de acelerar el finido y hacer que aparezsca
dicho empnje.

El ciclo que deseribe la evolucion de las variables termodindmicas
del Hujo de aire en su paso por un turborreactor se denomina ciclo
Brayton. En la figura 8.8(5) se ha representado diche ciclo termodindmico
v en la figura 8.8(b) el ciclo correspondiente al motor alternativo (ciclo
E}hm}l sal come la evolucién de ln presion, temperatura v velocidad
del flujo a lo largo de un turbomreactor tipico. En el ciclo Drayton

la primera etaps se carscterizae por sumentar la presion mediante la
aciion del compresor, ¥ desde ¢ punto de vigta termodindmico ideal, la
compresion se realiza de forma isentrdpics (entropia constante), es decir,
gln disipaciom de energia v de forma reversible, Durante esta etapa la
velocidad del Hujo puede pasar de 250 m/s a 100 m/s, como consecuencia
de la accion de la compresion, la presion anmenta desde practicamente
106 kPa hasta 800 kPa (una relacidn de compresidn del orden de 8] v la
temporatura desde 7 °C hasta unos 250 °C, La combustion se caractoriza
por ecurrir a presion coustante {alrededor de 800 kPa); le velocldad del
fluido & lo largo de la camara de combustion es del orden de 140 m/s
v la temperatira, como consecuencia de la combustion, puede alcanzar
W0 "C. A continuacidn, se produce la expansion del flujo en la turbina
que también se supone que se realiza de forma Bentropica, en esta etapa
la temperatura dismimive apreciablemente, hasta alcanzar valores del
orden de 700 °C, disminuyendo la presidn y aumentando la velocidad
del flujo hasta unos 230 m/s, ¥ después de la turhing la corriente es
descargada a la atmdsfora o travds de la tobera, recuperando la presidn
coil la que el lupe entrd en el motor, La corriente a la salida de ls tobera
queda con una elevada velocidad (del orden de 600 m/s) v también una
elevads temperatura (alrededor de 600 °C). Tanto la epnergia cinética,
tomo |k energin térmien con la que se gqueda el chorro en o estela del

motor, representan pérdidas.
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snbadmico la corriente se decelera segiin se acerca al difusor de entrada,

pl Combistiin e ¢l caso supersinico la deceleracion se produce en la proximidad del
Expansicn . : difusar ¥ s¢ congigue mediante de ondas de chogue.

xn\, E E Ademas, el disefio del difusor de entrada debe presentar un

CFIEHD‘I.TE- il i comportamiento acrodindamico que sea poco sensthle al desprendimiento

{Compresor) . : de la corriente, incluso en condiciones de desalineacitn del eje del

1/p o L4, | motor respecto i I cortiente lbre ncidente. Bl desprendimiento de la

a mm Tmi_lr_t'ﬂtufﬂ [ ; ‘-.:ﬂ' Elm corriente implica pérdida de actuaciones del difusor v creacidn de flujo

<= Prosion [kFa) ',FJ desprendido que puede alectar al resto de los componintes, especinlmente

A "fnhmrl.u.d |m‘|r?| ] al coMmpresor.

Por dltimo, ¢l difusor debe proporcionar una corriente lo mas
miforme posible, lo que es especialmente critico ya que s el fujo no
‘e uniforme, se encnentra perturbado, v con un elevado contenido de
turbulencia, el funcionamiento del compresor se ve alectade, pudiendo
llegar a producir nn mal funclonamiento e incluso fallo del mismo por ¢l
elevado nivel de vibraciones.

Cada difusor se disefia para funcionar de forma ptima en una
determinada condicion de vuelo de modo que, dependiendo del égimen,
subsnico o supersanico, para ¢ que se disefia nna aeronave, exigte 1o
gran diferencia en la forma geométrica v en la operacion del difusor.
Evidentemente, cuando un difusor opera fuera de su condicidn de vaelo,
su eficiencia disminuye y esto se traduce en un sunmento de resistencia v
de pérdida de capacidad de deceleracidn de la corriente. En la fisura 8.9
a0 mestean dos difusores Emlﬂu:-idma en aerorreacbores; e la ngra H..*Eil{a"l
ap representa un difusor subsémico que suele ser un conducto divergente
que, como se describe on la seceion 3.8.4, produce une deceleracion de
|la corriente ¥y un aumento de la presion; en cambio, en el disefio de un
difusor supersdnico se incentiva la apariciin de ondas de choque para
consegir decelerar la corriente y comprimir el fiujo y, como so presenta
en fa seocion 3.8.5, las ondas de choque pueden ser oblicuas o normales.
En la figura 8.9(b} sr muestra la forma tipica de wn difusor supersdnico
(ue emplen ondas de chogue oblicuas para conseguir la deceleracidn
de la corriente. Tambifén en el caso supersdnico el difusor se disefia
pura una velocidad de vuelo determinada, por lo que para velocidades
diferentes aumenta la resistencia v disminuye la eficacia del difusor; en
general existen diversas formas de mejorar la situacion, bien generando

(k) {e

Figurs B4 Clodos termodindmicos de: {a} mn turborrenctor {cielo
Brayton) v (b) non motor alternativo (ccle Otto). (¢} Evolucidn de la
tempreratiuee, presitn v velocidad a lo largo de un turbormesctor,

8.4.1. Componentes de un turborreactor

A continuacidn se describen los componentes hilsicos del turbo-
rreactor, componentes que son comunes 8 todes los acrorreactores ya
que ol turbarreactor constituye el nicleo en el que se basan log diferentes
desarrollos que se han realizado en propulsién a chorro no anténoms.

El primer componente que encnentra el fAujo de aire que ineide
sobre o aerorreactor es el difusor, viase figura 8.9, cuyn finalidad es
deeelerar la corriente, asi como prevenir el desprendimiento y uniformizar
la corriente de entrada al compresor,

La deceleracion de la corriente es necesaria porque of ndmere de
Mach de funcionamiento de un eompresor axial suele encontrarse en e
& 0.4, mientras que ¢l fan de los turbofanes suele trabajar en tomo &
niimeres de Mach del orden de 0.7. El proceso de deceleracidn de la
corriente depende del régimen de vuelo, ya que, mientras que en vuelo
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un sistema de ondas de chogue mis complejo ¥ con un nimero mavor dy
ondas de chogue oblicuss, o hien variando la posicidn del cone et ral
para adaptar el sistema de ondas de cheque en cada velocidad de vuelg,
Aparte del difusor supersdnico de tipo conico, existen también otrg
difusores supersinicos con secciones rectangulares en los que se gensray
ondag de chogue normales

() )

Figurn 5.9, Formas babitusies de difusores: () subsinico v {h)
supersinben.

El compresor es el elemento responsable de comprimir ¢l flujo, de
manera que en su paso por el mismo, fa corriente aumenta su presion y
temperatura (el compresor proporciona un trabajo al Hujo). El objetivo
principal del compresor es dejar el Aujo en condiclones de alts presion
para eonseguir gque la combustion posterior ocurra en un velumen s
pegquenio ¥ sea antosostenida. La relacidn entre la presion & 1a salida del
compresor con respecto a la presion a I entrads es ol pardmetro mis
importante pars definir las actuaciones del compresor. Esta relacidn de
presion para un compresor de tipo axial suele presentar valores en torno
a 101 o 151, v pudiendo aleanzar en cssos muy particulsres valores
miximos del orden de 30:1, ver Mattingly (2006).

Existen dos tipos de compresores: axiales y centrifugos. En
un compresor axial la eomponente principal de velocidad del finjo es
paralela al eje longitudinal del compresor, mientras que en nn comprosor
ventrifuge la componente principal de velocidad del Aujo aparece en
la direccién radial. En la actualidad los motores de reaccidn emplean
cotpresores axiales, anngue en los primeros motores de resccion se
empleaban compresores centrifugos porgue los axiales todavia no habian
alcanzado el nivel de madures tecnoldgica necesaria. Las ventajas que
tiene el compresor axial comparado con el centriligo son que presenta, en
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general, un rendimiento mayor y que para un mismo didgmetro exterior, el
fiujo masico que es capaz de ingerir es mucho mayor; este (itimo aspecto
ki sido dercisiva para la imposicidn de las turbomaguinas axiales, ya
gue en general para el mismo empuje el drea frontal de un compresor
cemtrifugo es mucho mayor que el axial, por lo que la resistencia asociada
al mismo también es mayor.

En la Agura B.1I0 s¢ muestra ¢l esquema de un compresor
axial, que consiste en un conjunto de rotores y estatores, véase la
figura 8.10{a). Cada par rotor-estator define una etapa de compresion
v carda rotor y estator esta formado por un conjunto de alahes dispuestos
circunferencialmente. Los alabes, en eierta forma, son alas con mayor o
menor torsidn y cuyas secclones transversales son perfiles acrodinimicos.
Ei rotor se encuentra unido al eje, de manera que gira de forma solidaria
al sisterna compresor-turbing. El estator, por coptra, se encuentra fijo
on la carcasa exterior del motor. En la figura 8.10{b) se muestra un
detalle tridimensional de la configuracién de un compresor axial en rotor
v estator, asi como de los Alabes de los que esta formado,

El Hujo en su paso por el compresor s encuenira con un
griuliente de presion desfavorable (la presidn aumenta en la direccion
del movimiento), rasin por la que los dlabes de los compresores suelen
presentar muy baja curvatura, ya que ol gradiente de presion desfavarable
hace que sea el desprender la corriente. Debido al gradiente de
presion adverso y pars conseguir una compresion eficiente se requiere
do un proceso de compresion progresiva. Como consecuencia de esto,
los compresores presentan un mayor nfimero de ctapss gque las turbinas;
por ejemplo, el turborreactor GE-J70 tiene 17 otapas de compresion y
3 etapas de turbina, con una relaclén de compresion conseguida en el
compresar de 12,9:1.

Después del compresor viene la chimara de combustion, que e
donde g0 miesela ¢l aire con el combustible y se produce la combustion de
dicha mezcla, El diseno de la cimara de combustion debe contemplar
criterios como son tamaho minimo, que la combustidn sea eficlente
dismimmyendo en lo posible la emisidn de contaminantes, que las cargas
mecanicas v térmicas sean pegquefias para garantizar una vida operativa
de gug componentes lo mis larpa posible, asegurar la estabilidad de la
Hamia v obitener distribuciones de temperaturs controlables a la entrada
de la turbina,



Etapa
(a)

Fignra 810, Subeompanértes de un oompresor axial, (o) Hotor v estator
& (1) viets tridirmensional de un compresar el

Las edmaras de combustion estian formadas por tubos de Hama que
son los componentes donde se produce la combustion. En ba figura 8.1]
s muestra un tubo de llama de Hujo axial v tres conliguraciones tipicas
de tubos de llama para formesr la cidmara de combustitn. A traves del
imyectar de combustible se introduce en ls cdmara de combustion o
vombustible atomizado v vaporizado; dado que la combustion se realiza
en régimen subsinice v el Aujo de aire tras el compresor se caracteriza
por elevadas velocidades, a le entrada del tubo de Hama se sitis un
difusor de corriente que aumenta la presion v disminuye la velocidad,
viwse la figura 811, se debe destacar que como la corriente u la entrada
de la chmara de combustion es subsdnica, el difusor es un conducto
divergente. Tras el difusor el Hujo de aire se deriva en dos: flujo primario y
secundario, quedando la reaceitn de combustion confinada en el interior
de un revestimiento por ¢l que s mueve el flujo primario: entre la
carcasa del tubo ¥ el revestimiento interno circula el Hujo secundario
cuya mision principal es refrigecar el tubo de llama. En la zona del
flujo primario, como consecuencia directa de la combustion, se aleanzan
temperaturas muy elevadas, por lo que el revestimiento interno suele
disponer de arificios que permiten la entrada del Aujo de aire secundario
de menor temperatura, consiguiendo de esta forma refrigerar buena parte
del Hujo primario. La sona en la que el commbustible es invectado en el flujo
primario suele dizenarse para forzar un fuerte proeeso de recirculacion
y de creacion de turbulencia que facilite el proceso de mezclado de la
corriente de aire con el combustible atomizado. De esta forma se evita

A Turborreactor
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Figura 8.11. Fsgquerna de un combustor,

En las figuras 812 (8), (b} ¥ (c} se muestran diferentes
configuraciones de tubos de llama denominados respectivamente: anular,
tubular v tubular-anular. En la configuracion tobolar la combustion
se produce en el espacio que deja el revestimiento interior, sin
que exista separacion fisica entre cada una de las entradas de
combustible, véase la figura 8.12(a). En el caso tubular, cada entrada de
combustible se encuentra confinada en un revestimiento independiente,
fignra 8.12(h). Finalmente, en la cimara de tipo tubular-anular la
combustion acontece en cada rovestimiento interno de forms separada
del resto pero el flujo secundario es comin a todos los tubos de lama,
figura 8.12(c). Actuslmente, en la propulsién aeroespacial se emplean
fimdamentalmente las cimaras de tipo anular o tubular-anolar, debido
aque, en general son mas liperas que las tubulares.

La turhina tiene como ohjetivo extraer potencia de la corriente
fluida, que en parte s2 emplea en mover el compresor. La turbina, al
igual que ol compresor, es un elemento mecanico giratorio formado por
un mipmero determinado de etapas, donde cada etapa esth formada por un
rotor ¥ un estator, cada uno de ellos con alabes de formas aerodinamicas
para la extraccion de potencia de la eorriente fluida, La turbina se
encnentra conectada mecAnicamente con el compresor mediante uno o
varios ojes, dependiendo dol mimero de eompresores y turhinas.
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- — - Revestimiento o Enibrada ade combastibile

Figurn 8.12. Chmarss do combastidnm hahitsales: {n} pnoler, [b) tubulae
¥ {e) tubalar-anolar.

En su paso por la turbina el flujo de gases procedentes de g
corbustion e encoentra con un gradiente de presidn lavorable (la presiog 1
disminuye en la direecion del movimienta), lo gue justifica que los dabes
de las turbinas suclan presentar elevadaa curvaturas va que el gradients
de presion favorable hace gue sea mds diffell que se despremdas s corriente,
viéase la fpora 8,13, Asi al amnentar la curvatura del perfil, las fuersag
aerodindmieas se hacen mas grandes v, por tanto, ] trabajo especifico por
unidad de etapa o8 mayor comparndo con ¢l easo del compresor v como
comsecuencia de ello, o mimero de etapas de las turbinas es menor que
¢l mimero de etapas de compresion. Fn cambio, los dlabes de la turbinag
se encientran con una corriente de Lemperatura elevada, v debido a la
elevada velocidad de rotacion de 1a turbing (del orden de 10000 rpm) los
ilabes se encuentran sometidos a elevados esfoerzos contrifugos; ndemis
Ia elevada curvatura de los dlabes hace que las fuerzas aerodinamicas
tambifn secan elevadas, El material con el que se construven los dlabes
debe ser capay de soportar tanto altas temperaturas como elevados
esfuerzos, situncidn que scelora los procesos de osidacidn, v dependiendo
del ambiente de funcionamiento, pueden resultar tambidn incentivados
los procesos de corrosidn por elevada temperatura. Por ejemplo, se ha
comprobado que tras 2300 horas de vuelo a baje altitud en dlabes
gin recubrimionto do Niguel-Aluminio puedon quedar dofados de forma
irreparable. En la figurs 8.13(8) se muestra un dlabe sin recubrimientos de
tipo Niquel- Aluminio v otro dlabe con recubrimiento de Niquel- Aluminlo
despuds de 2500 horas de funcionamiento s puede apreciar el evidente
deterioro del dlabe sin recubrimiento,
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Debido & la elevada temperaturs de funcionamiento de la turhins,
jou alabeg situados en las primeras etapas disponen de sistemas de
refrigeraciin pars disminuir su temperatura. El sistems mis habitual
consiste en extraer aire frio y a elevada presidn del compresor, sangrado,
e invectarlo a través de la base del dlabe de turbina, que sucle estar
hueco para acomodar este gasto de aire ¥, & través de ranuras y orificios
situados on sus euperficies, terminar saliendo a la corriente principal,
figra 8.13(c). La inyeceitn de aire frio en los dlabes de turbins tiene dos
objetivos, por un lado se disminuye su temperatura y se com=igne elevar el
rendimiento motor o térmico del serorreactor ¥ por oiro, proporcionan
energia o la capa limite del dlabe de forma que es mds dificil que se

desprenda.

Figura 813, (n) Alabie de turbing (b) Detericm de los dlabea debido al

efecto de ln clovadns temperataca v cargas (segiin Meetham (1986)) (e}
Rigtema de refrigeraciin emplendns en los dlahes die las turbinas,

Determinados acrorreactores requieren disponer de un empuje
adicional en ciertas circunstancias, por ejemplo, durante el despegue en
un pista corta o en una maniobra de evasién en situscion de combate.
Los serorreactores de las serchaves que asi lo requieren disponen de
algin sistema para conseguir disponer de este empuje adicional. Estos
sistemas son muy empleados en aeronaves milltares, ya que requicren nna
mavor variabilidad de los niveles de empuje disponible que las aeronaves
de nso civil o transporte. Bésicamente, existen dos formas de conseguir
aimnentar ol cmpuje: inyeceitn de agus y posteombustion.
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El aumento de smpuje mediante inyeceidm de agua se basa eg Entrada i i

introducin agua o una mwezcla de agoa vy aleohol en el compresor o en

la cAmara de combustion. El aumento de empuje se obtiens porgue al Estabillzador
introducir apna sumentn no s4lo o gasto, sino que también la presion ey M de llama
b camara de combustion. Fate tipo de téenica puede llegar a consepnir i
aumentos de empuje del orden del 50% en manicbras de despegue. i TR =
; = ; st ich
L postecombustion se basa en afadir combustible a la mezcla de H e

pases quemados antes de llegar a la tobera de salida. La postcombusticn
#d podible porgue lo mesels aire con combustible que queda tras la
combustion principal sigue teniendo aire suficdlente para poder realizar
otra combustion adicional. El postcombustor es el elemento responsable
de consegnir aumentar la temperatura de los gases de escape para gue
al aer expandidos en 1a tobera alcancen una mayor velocidad de salida
¥ por tanto un mayoer empije v consiste bisicamente en un conducto
relativamente largo situado entre la turbina v la tobera con una entrada
de combstible ¥ un estabilizador de llama, véase ln figura 8.14. Log
estabilizadores de llama son de formas romas v su mision es generar la
suficiente recirculacion vy turbulencia de Hujo para faeflitar la estabilicdad
ide la combustion, De esta forma, se puede consegnir mantener una llama
estacionarla dentro de una corrlente cuya velocidad, aungue sulsdnlen,
es5 mayar que [a velocidad de la llama. El wso de los estabilizadores de
lama tiene como inconveniente la caida de presin que producen en la
eorriente, logque exige encontrar un oonpromise entre la caida de presion
¥ la estabilidad de Hama para determinar o] drea de estabilizadores a

etnplear,

Figura E.14. Sigtemns do postoombimtidn para anmento do - empajo
tamnbian sombustor de un estatormescion.

gupersinice se usan {oberas convergentes-divergentes. Lo primern s
simplemente un conducto convergente que se emplea en aeronaves
subsinicas v en motores de bajo empuje, siendo la variable de disefio que
suele decidir su uso la relacidn de la presion en ls salida de la turbina
con respecto o la presiom exterior, empleandose este tipo de toberas
cuando esta relacion es baja, inferior a dos. Las toberas convergentes-
divergentes se suelen cmplesr cusndo la relacion de presiones en la tobera
es alta, lo gue en general ocurre en asronaves supersnicas con requisitos
de elevados empujes; estas toberas convergentes-divergentes no son de
peometria fija v suelen disponer de mecanismos que permiten variarla v
agl, s¢ habla de toberas de geometria varinble cuando existe la posibilidad
de variur la posicion de la seccidn de drea minima o garganta y ol dogulo
de la parte divergente, manteniéndose la direccion del chorro, véanse las
figuras B.15(a) v 8.15(b). En cambio se dice que ana tobera convergente-
divergente es vectorial cuando tiene o posibilidad de orientar el chorro
en diferentes direcciones, veanse las figuras 8.15(¢) v 8.15(d), pudiendo
ingluso ayudar a frenar la acronave invirtiendo el sentide del vector
empuje ademds de proporcionar fuerzas verticales durante el despegue
v aterrizaje. El ejemplo mas famoso es el motor Pegasus de Rolls-Rovee
empleado en el caza Harrier.

Li tobera de salide es el elemento responsable de scelerar 1o
corriente para conseguir elevadas velocidades del Aujo, que permitan
crear un empuje sobre el acrorreactor. Para conseguir altos valores de
empuje por unidad de gasto es necesario que la velocidad de salida del
chorro sea alta, lo ewal implica que la energla cindtica del chorro ses
grande, de modo que, la tobera debe ser eapaz de producir un descenso de
presion en un proceso de expansidn gue permita a los gases procedentes

de la combustio b veloeidad,
MISLION aUMentar su S 8.4.2. Determinacion del empuje en un turborreactor

Para aeronaves en réglmen subsdnico se emplean toberas

convergentes mientras gue para acronaves que funcionan en régimen En esta soceidn se presenta ln aplicacidn de la tears de volimenes

de comirol que se ha presentado en la seccidn 7.5 al cdleculo del empuje
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Figurn 8.15 Tobera de salida de peometria wariable: {a) sgimen
subsonico v (B régimen supersanicn. Tobera de salida de empuje
vectorial: {c] régimen subsdnico v (d) régioven de smpuje en reversa,

g4, Turborresctor ani

tnrborreactor al ala. v por tanto, el exterior realiza una fuerza de reaccion
gobre @l valumen de control igual al empuje T. Ademds, a través de este
anclaje se introduce el combustible gue es megclado con el gasto de aire
ingerido, El gasio de combustible se denota como Gz v Ia welocidad con
ls que se introdoce con w,. La seceidn posterior del volumen de control
V. presenta dos flujos: el flujo de salida de los gases resultantes de la
combustidn del aire y el combustible, A, v la parte del entorno fluido
gue rodea al turborreactor, Aq. El Hujd de sulida del turborreactor s
caracteriza por presentar uns velocidad w, v una presion g, en general
diferente de la presidn de la corriente sin perturbar, p..; el gasto en
la seceidn de salida, (7, s, por tanio, &, = gu,d,. Se supone que
el flujo en la seccion de salida del entorno del turborreactor tiene una
velocidad we ¥ una presidn po,, yo gue; aungue es perturbado por la
presencia del turborreactor ésta es despreciable en la mayor parte de los
casos, el gasto asociado a la seecion Ag es, por tanto, (s = potieds.
La presencia del motor apenas perturba las propiedades de la corriente
libre corrients arriba y la finica perturbacibn que produce es que parte
del Hujo es desplazado feera del volumen de control por la presencia del
turborreactor v genera un Hujo saliente de masa con velocldad w, que
50 denota oo !'.?,j.

de un turborreactor. En la Agura 816 se muestra un serorreactor y
un volumen de control que esta dividido en dos: el volumen de contral
asoviado al aire que es ingerido por el motor V; ¥ el volumen de contral
global que corresponde al entorno fluido del aerorreactor, V. La sscciin
corriente arriba del turborreactor se divide también en dos: la superficie
AL que corresponde a la seccidn de flujo que termina siendo ingerida por
el motor, v la seecidn A;, que representa el fujo que al pasar alrededaor del
turborreactor; wna parte es desplazada hacia € exterior del volumen de
control ¥y y la otra parte configura la corriente en la seecidn posterior del
turborreactor. Bl gaste asociado al Aujo ingerido por el motor se denota
coma {2y el asocisdo a la seecidn A se escribe como . Teniendo en
cuenta, que las condiciones del Hnjo corriente arriba del turborreactar
SO0 Uoe. Poo ¥ ooy &l gasto ingerido por el motor es, G = pted v el
gasto del entorne del turborreactor corriente arriba es, (7] = potix Al
En el velumen de control V, esta inmerso parte del sistema de sujecion del

Figura B.16 Yolumen de control pars s determinacion del ampaje
produciids por un turborrenctor,
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seeciom de salida G,y Gatte. Las luersas exteriores que actian sobre el
olumen die control son las de presidn ¥ la correspondiente 4 la reaccion
de la sujecion del motor, es decir el empuje, El principio de cantidad de
movimiento, wase la Tabla 7.1, aplicado al volumen de control 'V, es,
¥, G, — 3 Goth = T Fom. v queda por tanto:

(G + G = Gy — @) tig, + Gty = T+ P (A + A — Ag) = pa

Teniendo en euenta la definicidn de las seeciones se cumple q
A+ A = Ay + A, expresidn it s puede eseribir como:

.'4| —..r‘l: = ..'q_.. — A. [E..l_]'.l

Aplicando la eonservacidn de masa al volumen de control, Vi, véase Jo
Tabla 7.1, s¢ obtiene:

Gy=G+G;, (8.2} Fl término (G — G1) i dél lado izquierdo de esta cxpresién se puede

expresar como ((3y — Gy )i = pates (A — A,). Empleando la eenacion
(B.4), considernndo la expresion (8.2) del gesto de salida y teniendo en
cnenta la ecuacion (8.1) en los términos de presion, se obtiene la expresion

que expresa que el gasto en la seecion de salida del turborreactor es ipual
al gasto de aire ingerido por el meter, mis ol gaste de combustible. Lo
conservacion de masa, cuando se aplive al volumen de control del entorng

del motor, V., proporciona la relacion:
G+ Gt G- G-0h -G =1, (8.3)

¢ introduciendo en (8.3) In scuacion (8.2), se obtiens que, Gy =G — Ga,
y empleando s expresion (5.1}, resulta:

Gy = pPating (A, — A4). (8.4)

Fsta expresion muestra quoe el gasto de Hujo desplazado por el motor
depende de la diferencia entre el drea de fluido cordente arriba que
termina ingiriendo el motor ¥ la seecidn de salida del turborreactor, v
como en general se cumple 4, ¥ A oxiste parte de flujo cortente arriba
gue es desplazado por la presencia del mrborresctor.

La fuerza resuliante se obtiene de la aplicaciin de la scuacion de
balance de cantidad de movimiento al velumen de control V,, v para ello,
by que considerar que los fujos de cantidad de movimiento que entran en
el volumen de control son: Guts., G, cortiente arriba v el asociado al
combustible G, Dado que la velocidad con la que entra el combustible
en la ehmera de combuation es pequeiis ¥ que o] gasto de combustible
comparado con ¢l de aire que ingiere €l motor tmmbién s pequeno, el
fAujo de cantidad de movimiento de combustible que entra en el volumen
de control, G,u,., es practicamente despreciable comparado con el flujo
de cantidad de movimiento de aire que entra en el turbarresctor Gra ¥
por tanta, no eés considerado en la ecuacitin de balance. Por otro lado,
los flujos de cantidad de movimiento que salen del volumen de contrl
son: el asociado al Hujo desplazado Gyuy v los correspondientes a la

para el empuge del turborreactor come:

Tes |:'|:: -+ G:-] the — Glio [F# e F‘T} "4"'-'

En general ¢l consumo de combustible G suele ser del orden del
2% al 5% del gasto de aire que es ingerido por el wrborreactor, es
decir, que, 7 % G, v por tanto, G + G, = . Ademds, en condiciones
de funcionamiento normal la seccidm de salida del turborreactor suele
tener la misma presion que el entorno, B, = Bo, situacion en la que se
dice que la tobera del turborreactor estd adaptada. Empleando estas dos
simplificaciones, la ecuacion del empuje se rednee a:

T = G ity — tes) -

Ejemplo 8.1

El turborreactor J-85 se ha empleado en aeronaves militares como el T-
38 v el F-5, Su desarrollo ¥ primer vaelo es de la década de 1950, Sin
embarpo, todsvia sigue siendo wsado v la Fuerza Adrea Estadounidense
prevé emplearlo hasia el ano 2040 (actoalmente s emplea en aviones
de entrenamiento ). Se considers un avion T-3% que voela a una altitad
de 12000 m y a un opimero de Mach de 0.7. Supimicendo la tobera
adaptada v el gasto de combustible despreciable comparado con el
wasto de aire ¥ considerando que el empuje varia con la altitud de la
forma, T{z) = Tap(z)/ . donde, Ty representa el empnje a nivel del
miar, determinar: (1) la velocidad de salida del chorro para ln version
willitar sin posteombustor y (2) la velocidad de salids del chorro para la



version militar con posteombustor, En In siguiente tabla se detallag
caracteristivas relevantes del moter a nivel del mar. Las cantidades oy
paréntesis corresponden a la version militar,

Pesa X 1R0-200 kg
Didmetro - O4Em
Etapas de compresion B
Eaapma e turhing 2
Empuje a nivel del mar 12 kN (18 kN)

E : o :
n:impmgnnu!mmdﬁlr mar 17 kN (22 kN)

J-85 sin posteombustor J-85 eom pasteombustor

Propulsitn & ohnre

--}I Para ¢l caso de versién militar con postcombustor, Ty = 22 kN, la
welocidad de salida del chorro es uw, = 753.2 m/s.

1 .'.51- Tilrbﬂfﬂll

El turbofan es un disefio de acrorreactor gque pretende ser un
gompromiso entre el turborreactor y la propulsion & hélice. El turbofan
pongiste en un difusor de entrada, fan, nicleo del motor (compresor,
pamara de combustidn v turbina) turbing para ¢l fan y toberas, vhase
f-h figura 8.17. El turbofan se earacteriza por presentar un fujo primario
(micleo del motor) ¥ un flujo secundario (fan). El flujo primario es ol
andlogo sl flujo en im turborreactor, con la diferencia que el fan es
e primern ciapa de compresion; o Hujo sceundario se separa del flujo
primario ¥ simplemente es comprimido por el fan ¥ expandido en una
tobera asociada al flujo secundario, sin que haya combustion alguna
mplicada, El fan & una hélice carenada en un condueto, por lo gue
ol flujo axial de aire a la entrada del fan puede aleanzar nimeros de
Mach del orden de 0.5 mientras gque la relacion de compresion que suele

Solucidn : i :
En I condicion de vaelo dada (M, = 0.7 3 2 = 19000 m), Ia velcidad! groporcionar es del orden de 1.5 a 2, ver Hill & Peterson {1941).
de vielo e Difusar Fan
thoo = Mgt = 2065 w's . —
Aunque la velocidad u., no corresponde exactamente a la velocidad en &gﬁh . miedin d_,-f""’_“rbm Tobern m
la seccion de entrada del motor, el gasto en una primers aproximacion chet mire =
so puede cseribir como: secunrlarig Coenpiresor
o O e ——— _Dﬂ
” = ll'-m.m.T = ].['.2 kﬂllllﬂ.| Entradn J Wiloebdad
do adre J o mudia
donde, I} = (145 m, es el didgmetra del motor. Teniendo en cuenta que s L ‘ =
el empuje en condiciones de tobera adaptads v ol gasio de combustible
L Entrada de _*

desprecinble, se puade expresar come, T = O (s, — ta), la velocidad de

salida del chorro es:

(1) Para ¢l caso de version militar sin postecombustor, 1 = 18 kN, la

velocidad de salida del chorro es u, = 653.8 m /s

Figur 8.17, Baquernas funclonsl de un turbofus,

La relacidm entre ¢l gasto médsico del fujo secundario v el fujo
primario recibe o nombre de relacion de derivacidn y para evitar [a
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aeocindas al régimen transdnico, en vez de emplearla en acelerar el chorro.
Ademds, dado que el mido que genera un sistema de propulsion a chorro
s directamente proporcional o la welocidad de salida del chorro, los
pbofanes son, en general, menos ruldosos que los turborreactores,

En la figurs 8.18 se muesira la configuracion de un turbofan,
Ceneral Electric GE) v las fonnas habituales de los Alabes de turbofan.
En peneral, los dlabes del fan reciben una corriente que el difusor de
entrada consigue decelerar hasta mimeros de Mach del orden de 0.5,
Ahora bien, =i se tiene en cuenta la velocidad de give del @, junto con
su gran didmetro, el ndmero de Mach local de la corriente en 1a punta del
Alabe del fan puede Begar & alcanzar [eilmenie condiciones supersiinicas,
en torno a 1.6, Debido a gue el régimen de funcionamiento de los alabes
del fan e= transdnico v supersénico bajo, la forma de estos dlabes difiere
pstensiblemente de loa dlabes de compresor, véase la figura 8 18(a). Las
alabes del fan deben ser disefindos para tener buens relaciin resistencia
frente al peso, buen comportamiento mecinico ante impacto, elevada
vida a fatign, ete, Las cargas estructurales a las que se ve sometido el
fan son elevadas debida a vibraciones e impacto (el fan debe soportar
gperando de forma continua el impacto de pajaros). En la figura 8.18(b)
se observa el disefio convencional de un dlabe del fan equipado con
elementos rigidizaclores para minimizar lns vibracksnes, con poca torsion
v, en general, de seecion delgada, siendo los elementos rigidizadores una
fuente de resistencia acrodindmica v que dificnltan el equilibrado del fan.
En disefios més acinales, véase ln Apura 8.18{c), se emplean dlabes de
elevadn torsion y cuerda grande con lo que eonsiguen prescindir de los
elementos rigidizadores |laterales.

necesidad de tener que emplear eajas de reduceiton pars adiptag I
velovidad de give de la turbommgquinaria a la de la hélice suelen spr In
sulicientemente pequernios, del orden de cinco a sels, ver Hill & Petersgy
(1991 ), pudiendo alcanzar vialores tan elevados coma 17:1.

Desde el punte de vists mecanico, el turbofan es s complejs
que el turborreactor. La turbing consta de dog partes: turbina de algg
presion ¥ turbina de baja presion. El Hujo resuliante de la eombusticy
s enenentra oon la turhina de alta presidn y la potencia que s exirge
en In expansidn es empleads en mover el compresor de alta presid,
posteriormente, el Hujo se sigue expandiendo en la turbing de baja presiag
y & potencia extraida se emplea ea mover el compresor de baja preside Y,
dependiendo del tipo de configuracién mecinica, ¢l fan. La confipuracidn
mas convencional es la de dos eles concéntricos: nno que commmics 1y
turbina de alts con el compresor de alta presion y otro que couecta la
turbing de buja presion con las etapas de baja presion del compresor v
el fan. Tambidn existen disefios con tres ojes independientes, uno pars of
lan, otre para el conjunto compresor v turbing de baja presion (gropo
intermedio) y el tercero para ¢l compresor y turbina de alta presicn,

La principal ventaja que presentan los turbofanes comparados
con los turborreactores es que ticnen un menor cotsumo de combustible
para un mismo empuje y velocidad de vuelo en la region del régimen
transomico. Esto se debe aoque primers, el turbofan dispone de un fluje
secundario movido por el fan de manera que ¢l Hujo de aire total que pasa
por el turbofan es mucho mds gresde que el de un turborreactor con o
mismo empuje (el turbofan crea ef empuje moviends una gran cantidad
de aire, del cnal ln parte méas importante no eonsume combusatible) ¥ en
segundo lugar, la eficiencia motor o térmica del turbofan es mayor que
la del turborreactor, pues el chorro se deja en la atmostera con menos
cnergin, tanto térmics como cinética. El turbofan dispone de unas etapas
de turhina para producir la potencis necesaria para mover o] compresor
¥ otras etapas adicionales son empleadas en mover el fan. por lo que lu
corriente gue se expande en la tobera tiene menos temperatura v poar
tanto, menor velocikdad en la seccion de salida en cunparacion con un
mismo nicleo de turborreactor. por ello, lag pérdidas de energia cinética
y termica en el chorro son menores. En owrns palabras, parte de la
energin disponible en el chorro o3 movida hacia la parte delantera del
Lurbofan donde se encuentra el fan que es mds eficienie a las velocidades

8.5.1. Clasiflcacidn

La relacion de derivacion del turbofan B se define como la relacidn
entre ol gasto mdsico del Aujo de aire secundario G, ¥ el flujo de aire
primario, ( s decir:

 Gasto masico del Hujo seeundario G,
* Gasto masico del flujo primario o’

Die acnerdo con el valor de ln relacion de derivacion, los turbofanes
s¢ pueden clasificar en turbofanes de baja ¥ alta relaciin de derivacion.
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en ver de pequeios gastos a alta velocidad. En este tipo de motor el
fan tiene un didmetro grande v por tanto el motor es menos compacto
¢ indnee uns resstencia acrodindmics movor, comparada con la de un
rurbofan de baja relacidn de derivacion. Al ser el fan més grande as
palas gue lo forman son grandes y requieren disenos aerodindmicos y
patructurales especificos, ya que son mas propensas a problemas de hielo,
imparto de ohjetos extrafos ete, Ademas, comparado con el caso de
baje relacién de derivacion, ¢l fan requicre mayor potencia ya que debe
mover uns mayor cantidad de aire, por o que la potencia extraida por
Ia turhina de baja presion es mayor, lo que significa que la velocidad v
remperaiura del chorro en ln seecion de salida son menores para ef mismoe
piiclen. Fato se tradues en oficioncias térmicas mayores ¥ menor roido
que =it equivalente de baja relacion de derivacion, aunque evidentemente,
para que estas ventajas sean reales son necesarias velocidades de voelo
menares que las de funcionamiento de un turborreactor o un turbofan de
baja relacion de derivacion, Los turbofanes de alta relacion de derivacion
se emplean sctualmente en aviacion comercinl para mimeros de Mach
cormespondientes al régimen stbstinico alto,

Figura 8.18. (a) Turhaofan GES0 (mortesin de General Electric Aviation],
(b} dfabes de fan convencionales (¢) dlabes de fan de coerda pramie
I:ﬂl!apbu.'lm e Hill & Peterson |:'F.H'E'T}|}I-

Eo un turbofan de baja relacion de derivacion (B~ 1.5), ol
gasto del Hujo secundario y primario son pricticamente del mismo
orden, es decir, sblo una pequeiis parte de aire pasa por el condueto
del fan. Este tipo de acrorreactor presenta un fan de didmetro pegueiio
¥ el motor es mis compacto, de modo que In resistencia. acrodindmica
prodlucica por la superficie frontal del motor es menor comparada com la
b up Lurbiofan de alta relacién de deeivacion. Histdricwnente, fueron los
pritneros turbofanes gque se produjeron v representan una evolueion del
turborreactor para mejorar ol consume especifico por unidad de empuje a
velocidades moderadas. El avance en mejoras de los materiales empleados
para la fabricacion de turbinas permitic elevar la temperatira de entrada
a la turbina, lo cual a su vez hize, que se pudiers emplear este exceso
de energia térmica para mover etapas adicionales de compresion que
pronta derivaron en un pequenio fan para mover el Bujo secundaric.
El turbofan de baja relacion de derivacion se puede entender como la
transicion natural entre el turborreactor v los turbofanes de alta relacion
de derivacion, Fste tipo de motor actualmente se emplen en aeronaves
de alta wolocidad, casas militares, ste.

En un turbofan de alta relacién de derivacion (8 ~ 6), el gasto del
flujo secundario es mucho mayor que el primario, de modo que una gran
cantidad de aire pass por el conduocto del fan, y por tanta, el empuje se
produce consigulendo grandes gastos misieos s baje vwlocidad de chorro

8.5.2. Empuje de un turbofan

En la Bzura 8.19 se muestran los volimenes de control elegidos
para determinar €l empuje que produce un turbofan,

S¢ ha de considerar gque en el caso del turbofan, se tionon
reslmente dos cherros, el primario y el secundarho; ast pues, siginlendo un
rionammiento similar al de la seocion 8.4.2, s obtiene que la expresidn
del empuje de un torbofan es:

T= {ﬂ"‘b‘ () 1 — €5 10 + {ﬂl == .f-":-u]'-"'!-a
+ Gt — U] + (Pie — Poo ) Auss

donde, 1y, ez la velocidad de salida del flujo secundario v g, la presion
de salida del flujo secundario. Para nna demostracién mas rigurosa se
pueden consultar las referencing Flack (2005) o Archer & Saarlas (1996).

En ¢l aso de suponer que lag presiones a las gque sale el fluje en
las seceiones de salida de ambas toberas, tanto en el Hujo primario comao
el seeundario, es la del ambiente ((oberas sdaptadas, ps = p., = o) ¥
que el consamo de combusiible es mucho menor que € gasto de nire, ol
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Figura 8.19. Esquema conceptual de s creacidn de empoje en un
turhofan.

erpufe que proporcions un turbofan se puede expresar como:
T=0G 1y — o) + Gy (10 ) -

Ejemplo 8.2

El turbofan PW4000 o8 una familia de asrorreactores desarrollado por
Pratt & Whitney v que equipa asronaves como el Airbus A310, A3SDD
v Boeing BT4T v BT77. Se considera un avidn Airbus A310 que vuela a
nna altitud de 10000 m y a un miimero de Mach de (.83, En condiciones
de ercero, ¢l gasto del flujo primarioc es G = 1358 kg/s. Suponiendo
tohera adaptada v gasto de eombustible despreciahle comparado con ol
gasto de aire v considerando que el empuje varia con la altitnd, segin
T{z) = Toplz)/pn, donde Ty representa ol empuje a nivel del mar, asi
como, que la veloeidad de salida del Aujo seeundario es un 10% mayor
gque la velocidad de salida del primario, determinar: (1) velocidad de
sallds del chorro primario y secundario, v (2) relacién entre el empje
del primario con respecio al secundario.

#.5. Turbofan E1Ee)

TPWANN _
Empuje (nivel del mar} Ty 185 kN
Miamotrs del fGun 24 m
Relagian de derivasin o0 =5

RPM rotor de baja presion 4000 rpm
REM rotor de alta presion. D03 mpm

Frapas de turbina (HF) 2
Ftapeas die turbina {LP) 4
Solucion

(1) La velocidad de vuelo correspondiente & la condicidn de voelo M, =
(.83 y = = 10000 m, es:

thoy = Mogy/ 7T = 248.5 m/s.

El empuje, en condiciones de tobera adagptada y gasto de combustible
despreciable, se puede expresar como T' = G (4, — ke |+ BG (fu, — g )
donde 1o relacién de derivacién es, B = 3 ¥ f = L1, Despejando la
velocidad de salida del chorro primario, w,, de la exTresion ANLerior se
e e

_ Tz} +ual(1 + B _
“=TeavBn

'?E% + e (1 + B

- e = 104.8 0/,

Gl+B[) f

v la velocidad de salida del flujo secundario es, u,, = fu, = 329.8m/s

(2) Bl empuje del Aujo primario es, T = G {1, — i) = G970.0N ¥ el del
flujo secundario, T, = BG{fu, — ti] = 55211 N. Por tanto, la relacion
etre ¢l empuje del primario con respeeto al seeundario vs:

l-tl

— =L R,

Te
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8.6. Turbohélice, propfan y turboeje

Fn esta seccidn se presentan des tipos de aerorreactores basadog

en la propulsién mixta de chorro y hélice: turbohélice y propfan. Comg.
actualmente los fabricantes de motores construyen wn inicu aicleg

pomiin sobre ¢l que afaden los aceesorivs necesarios para oftecer ;gnw-
Eul'hl:lf"_]:!ﬂ como turbohélives, dadas las similitudes con el til-r'buh&]m:”

también se describe el turboeje; aungue el turbosie en si mismo pe
representa un sistema de propudsién va que realmente sy mdsidn o
proporcionar potencia mecdnica en forma de giro de un eje mecinion

(el turboeje se sucle emplear para mover el rotor de los helicopteros),

B.6.1. Turbohélice

Un turbohélice es bisicamente una turbing de gas en la que Ta

mayor parte de la potencia obtenida s emplea en mover una hélice; sa

vansidera ua sistema de propulsion mixta ya que pacte de la propulsitn
se obtiene mediante la halice ¥ otra parte, mediante la expansion del
chorro en la tobera. En la figura 8.20 se muestra el esquema funcional
de un turbohélice congistente pn una hélice v un fiujo primario o el

central (turborreactor), donde, & través de un difosor, enfre o Aire gque

&5 oomprimido en un compresor, posteriormente es mesclado con un

combustible, ¥ tras la combustion, expandido en una turbina y acelerado
en una tobera prf.hrlut."lr-rn{‘]n el chorro de salida

El turbohélice puede considerarse unn extension del concepto de
turbafan!, va que la hélice e= capaz de mover un gasto de aire mchs

mayer que el turbofan y las welocidades con las que descarga el chomra
e la salida de la tobers sou wesores, Bl fujo o traves de o hélice,
aquivalente al Hujo seenndario de un turbofan, pusde ser del orden de 25
30 weres ol del finjo primario, y para garantizar el correcto funclonamiente
dela hélice hahitualmente se suele disponer de un sistema de control para

regular el paso de las palas, véase el capitulo 7. Para mover la hélice es

necesario anadir etapas de turbing adicionales, pues aungue la I'.Llrhl'l:l-tl-'

i proporciona potencia a la hélice paede ser parte integral de la lurhmh'-_

TEe importante destacar gque histOricamente of turbol@lice s desarmolld antes que

el tuebafan, sungue en Lo presentacion adoptoda o este libro se b preferido sogiir

unn linen basada e of equilibrio entre velovidad de salida del chorro frente a gasto
mikslon mseunire, enve de b eseuencis histdnea,

g6 Turhohilics, propfan ¥ rbsoeje i

de gas, actualmente mucheos furbohélices tienen una turbina libre en un
gje conofntrico que ¢ conecta directamente a la hélice, de forma que ésta
pueda girar independientemente de ln velocidad de gire del compresor. La
yelocidad de rotacion de la bélice debe mantenerse entre clertos valores
por diversas razones, por un lado, para que la hélice sea ebciente es
geeesario give la veloeidad on la punta se mantenga en régimen subsinico,
y por olro s dehe evitar que los esfuerzos centrifugos aleancen niveles
que puedan datinr las palas y asi garantisar la integridad estruceural de
la hélice. Come desafortumadamente la velocidad de giro de la hélice gue
gatizfare eatas reatricciones 3 bostante inferior a la velocidad de giro de la
turbing, resulta necesario emplear cajas de engranajes para transformar
1a velocidad de giro de la turbine a la velovidad de giro de In hélioe. Eatas
cajas de redimecion deban de ser capaces de proporclonar relaciones de
transformacion én el entorno de 15:1. En el cazo del turbohélice, la caja
de reduceion se considera parte del motor; mientras que en 8l caso de
un turboeje (helicopteros) la caja de reduceidn se encuentra separada ¥
alejada del motor,

L velocidad de salida de los gases de escape de los turbohélices
eg poqiedia porgue practicanento toda la potencla de expansidn se
ba empleado en el compreser ¥ la hilice; s pesar de esto el chorro
contribiive al empuje total, 81 ben su contribucion suele ser menor del
0% del empuje tortal. La configuracidn del torbohélice incentiva un
mayol tragvase de potencia desde la turbina hacia la parte delantera
dande se prodites Ja propulsion mediante hétice, en vez de hacla o chorro

 de salida, de forma gue, en el turbohélice &l empuje se produce mediante

It ereaciin de un gran gasto masion y pequeas velocidades de salida

Considerando que el terbohélice incerpora un sistema de contraol

de pase, caja de redecreitno v turbina libre adicional, existe un aumento
de peso considerable cusnde se compara con el turborreactor del misme

tunaiio, del aeden de 1.5 veces superior, A pesar de esta dilerencia de

- pesi, e turbobélice e2 mucho mas eficiente a bajas velocidades de vuelo

¥ on aplicaciones que requieran slevadas prestaciones, como por ejemplo
dorante el despege v ol aterrizaje especinlmente en distancias cortas.
Debide a que las hélices presentan drcas fromtales mayores gue el drea

frontal del turborreactor v, dado que los turbohélices suelen ser més

- pequenos en longitud comparados con el turborreactor squivalente, el
ompresor empleado en el turbohélice saele ser de tipo axial con, al
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menos, una etapa de compresion centrifuga. ya gque es dificil fabrie;
dlabes pobustos parn las etapas finales de compresores axiales pequesios
En definitiva, ¢l turbobélice como sistema de propulsidn se emples gy
acromaves subsonicas con velocidades de vuelo modestas, en el entorng de
T kb, En aviacion civil son empleados en acronaves para transporte
de prsajerns entre destines cortos ¥ gque emplean aeTopuertos con pistas
cortig ya gue ol turbohélicos prescnta buenas carneteristions on atmjmﬁ
¥ despegue en distancias pequofiss. N
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£.6.2. Empuje de un turbohélice

I'ara determiner el empuje que produce un turbohélice se ha de
congiderar por un lado el empaje que produce la bélice v por otro, d
debide al fiujo primario del nicleo central del motor. En la figura 8.2] se

mmestran los vohimenes de control elegidos para detenminar este empuje,
v siguiende un razonamiento similar al de la seccidn 8.4.2, se obtiene la
expresion del emapuje pars un turbohélice:

donde, Th ez el empuje gue saministea b bélies. Suponiendo un

Tunclonsnlento con tobera adaptade, es declr, presidn en la seccibn de
salida igual a la presion ambiente, p, = po. ¥ despreciando e consumo

gt Torhobdliee, propfan v torlaoege w7

de combustible, (7 % (7, o empuje del turbohélice queds comao:
T =G, — vt | + The

Parn obiener esia expresion se supone despreciable |la interaccion entre
o Bujo de la hilice y el del Hujo primario. Ademias, suponiende conoeids
lo potencis mecdnica que produce la turbine libre, 5, el cmpuje de la
hetlice se puede expresar como:

\ F
Tho = (8t} i

donde, 1, s el rendimiento propulsivo de la hélice v 5, el rendimiento de
& transmision mecanica. Como se expone en el capitulo 7, el rendimiento
 propulsivo es uns funeidn del pardmetro de avanee, J, de modo que dada
una hélice v, por tanto, su didmecro, asi como su velocidad de gira, ol
- rendiinbento propulsivo es una funcidn de la velocidad de voelo ...
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Figure 521, Esquema coneepdual de e ereacidn de smpije en on
turboldion,

8.6.3. Propfan

El propfan es un motor que combina las ventajas de un turbohelice
¥ un turbofan. Por un lado, es una evolucion del disefio de un turbohdlice
porgue presenta hélices disefadas para altas velocidades vy por este
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motivo, tambifn recibe ¢l nombre de fan sin carenar, v por atro |
reprasenta una extension del concepio de torbofan en el que s
aumentado al mdsime la relacion de derivacion. De hecho, este tipi ey
moter también recibe o] nombre de turbofan de oltra elevada relacian da
derivacion, pudiendo aleanzar ésta walores del orden de 20 a 30,

Conno e sabido, los turbobélices no se emplean normaltente o
aeronaves de alta velocidad en régimen transdnico porgue debide g ﬁ
aparicion de la rezistencia de onda asociada a la velocidad transénica de
las puntas de pala, las hélices pierden efectividad, El propfan mejora |y
situacion mediante el empleo de on pimero elevado de palas con ﬂi{ﬂlﬁ.
(la punts de la pals estd curvada hacia atrds en el plano de rotacion |,
emplean perfiles delgados y disefios especiticos de punta de pala. De osta
forma las seronaves equipadas con propfan pueden aleanzar velocidades
de vuelo que se aproximan a M = 0.75. Para mantener ol rendimiente
propulsive de la hélice durante diferemtes condiciones de vuelo disponen
de un sistema de control de paso que les permite cambiar la orientacitn
de lus palas y por tanto de los perfiles acrodindmicos v en general constan
de un par de hélices on contrarmtacion.

Figurn q.09. CE3Q ]]-rrq.l-:fl.u en i MelDoonell Peagglas MIRUHEB
{Cortesia Burkhard Dombkn),

(oda la energia térmica obtenida por la combustion de la meecla aire y
enmbistible es extraida en la turbina v la velocidad de salida de los gases
e pricticamente nula, mientras que el caso del turbohélice los gases de
gseape son expandidos en una tobera produciendo una parte de empuje.
{(ra diferencia es que en el turboeje, la eajo de engranajes forma parte
el vehiculo en el que se instala y no del motor en 51 mismo, como ocurre
an el caso del turbohélioe.

El turboeje, come s menciona en el capitulo 7 se puede emplear
en la propulsion a bélice como sistema motor, pues frente al motor
alternativo, tiene la ventaja de ser, para la misina potencia producids,
mucho més compacto v ligero, También se emplea como sistema para
proporcionar potencia a las palas de helicdpteros y hélices de barcos.

Actualmente casi todos los turboejes presemtan un turbina libre
para producir la potencia, disefio gue tiene dos Importantes ventajas,
pues permite conectar directamente a la turbina libre uns hélice,
desacoplando este sistema del conjunto compresor v turbina, v ademds
separa la parte de turbina en dos secciones: la de alta presion, conectada
directamente al compresor, v la de baja presion, turbina libee que produce
s potencia mecdinica. Esta separacidm facilitn ol mantenimiento porquse
permite actuar sobre la turbina gue cequicre mis mantenimiento |turbing
de alts presion) de la turbina con menos mantenimiento (turbina de baja
presicn), Hoy en dis easi todos los turboejes se desarrollan v fabrican en
un finico formato, independientemente del uso que reciban, ya sean como
turbehélices o turboejes, y dependiendo de la aplicacidn para la gue vayan
g ser usados, of fabricante proporciona los correspondientes accesorios.

El propfan tiene ecomo primer objetive disminuir el consume
de combustible, v a pesar de conseguirlo, liene como imporiante
incanveniente el nivel de ruido que produee. El primer disefio de propfan
fue desarrollade por In NASA en los afios 70 v empleado en un DO
9, posteriormente General Electric desarrolld el GE3S con dos rotores
coutrarrovatorios situados en la parte de la turbina, véase la figura 8.22.
Actualmente, debide al elevado precio del combustible ¥ el interés en
la reduecitin de emisiones, existe un renovado terds en el desarrollns
de propfanes mejorados pars seronsves comerciales de transporte de
pasajercs. Asl, empresas come Boeing y Airbus estdn evaluando nuevos
desarrollos de esta idea para implantar en sus faturos disenos de
ACFONAVES.

B.G.4. Turboeje

El turboeje s puede definir como una turbing de gas disefiuda
para producir, dnica y exclusivamente, potencia mecinica en un eje. En
vierls maners un turboeje se diferencia muy poco de un furbobélice,
siendo la principal diferencia entre ambos que en ¢l caso de an turbogje
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En la figora 823 se muestra el turboeje CTT que ha sido empleg s
heliciptoros como el Bell 21457, Sikorsky §-T0C y Sikorsky S0
wmismo turboeje e3 comercializado por General Electric Aviation pee .
empleado como turbohélice, por ejemplo en los aviones CASA ONLog
Saab 340 y Sukhoi S-80. En la figura 8.23 se puede abservar 1a cnj
engranajes situada en la parte delantera dol motor v convctada o] fﬂ#
potencia del turboeje, asi como las dos turbinas de dos elapas cada 1ime.
el compresor axial de cineo etapas v el compresor centrifugo de 1a il
eLapa. i

ertrady Taberm ';h.l.u.-lu
e alme

Entrada === [ Veloumidnd
de aire L ‘ muy alta

Erntradi de
coambastihle Croantagstor

Figura 824, Esquema funcional de un estatormeactor.

 altos niimeros de Mach de voelo, supersinicos, porgue el incremento de

esitin conseguido a estas altas velocidades es mayor, Habituslmente ¢l
difusor superstnico de un estatorreactor suele ser una superficie conica,
véase [a figura 8.9(b), que se encarga de formar un sistema de ondas de
ehoque qie consigne inerementos de presion elevados v una deceleracion
de la corriente adecuada para la posterior combustidn, Evidentemente, la
pelacian de compresion gque se wleansa depende de la velocidad de voelo
y de Jas caracteristicas del difusor, lo que es un lnconveniente porque
implica que el estatorreactor es incapaz de generar empuje alguno sin una
weloeidad de vielo que sea capaz de conseguir comprimir adecuadamente
la carriente, Habitualmente, el estatorreactor debe ser montado en una
aeronave gue le proporcione la velocidad de vuelo necesaria para poder
funcionar o bien ser empleado como parte de un motor hibrido capaz de
cambiar de modo de fiincionamiento entre turborreactor v estatorreactor.
Un ejemplo hien eomocido ez el del turborreactar J58 de Pract & Whitney
empleado para propulsar a la seronsve Lockheed SRT1 Blackbird. Este
motor funciona como un turborreactor con posteambustor hasta alcanzar
un mimero de Mach elevado, situacidn en la gue el fujo es deriwadao
directamente hacia o postcombustor evitando pasar por el compresor,
viumiara e enmbaation y turbine De esta formn, el motor funciona como
an estatorreactor con o postcombuster actuandoe como o combustor del
ESLALOITERCLOT,

Fignrs 8.2 Despieze del turbocie OT7 {cortesfa de General Electric
Aviation ).

R.7. Estatorreactor

Fl estatorreactor es el nerorreactor mis simple de todos va que.
carece de turbomaguinaria. En In figura 8.24 se muestra el csquema del
migmo, limitado abora a difasor de entrada, chmara de combusticn y
tobera. Bl funcionmniento es andlogo al de los olros aerorreactores, o
aire eobrs en el difusor de eutrada donde se decelera par, a contimacion,
entrar en la camara de combustion donede es mezaclado con un combnstible
para posteriormente fransformar ls energia térmica saleanzada en o
eombustion en encrgla cindtica del chorro mediante sy expansion en ln
tobwra de salida,

Una de las dificultades en ¢l disefio de un estatorreactor es ol
difusor de entrada, ya que como la combustion debe suceder o un nmers
de Mach entre 0.2 y 0.3, el difusor debe ser papag de comprimir el aire ¥
tecelerar ln corriente hasta aleanzar estos valores del nimero de Mach.
De beeho, el funcionamiento del estatorreactor consigne ser mis cficiente.
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a2 Propulsidn a
Una vez que la cordente ha sido comprimida vy decolerads op e
difisor de entrada, el aire es mezclado con el combustible que os inyoctady ot _Nuclesr
en forma de fino spray pars posteriormente realizar la combustitn ey In 1" "Quimio
camars de combustion en la que los estabilizadores de lama ayue Wik
a manfener ¢l proceso de combustion, véase la fisura 8.14. Dado que U I i i
el estatarreactor carece de turhomaguinaria no presenta limitaciones tan P o i Elactromnugnético
SEVITAS on cuanto a temperatiura de fin de combusiidn que tienen los o e E ”
acrorreactores (Lo temperatura gue se aleanza al final de la combustiig LS - s g
puede llegar w alcanzar 3000 K). Coow los materlales setualinenty 107 f
empleadus en las edmaras de combustion pueden soportar temperatiras wol 1
hasta 1200 K, para conseguir wns combustion con ternperaturas tag 10% o, ] 1ot 1
- w

clevadas es necesario disefiar de forma adecuada el patrén de la inveceisg
de combusiible para que en las proxcimidades de lag paredes opuesde g
corriente de apantallamicnto de aire frio gue permita la refrigeracion de
lns mismas.

Flegura £.25. Relacdn empuje peso del motor cobete en funcidn o
impuleo especifico [adaptada do Mattingdy [2006]).

y la ventaja que proporciona este método es que la fuente de energia
primaria e encuentra separads del propulsante, siendo el principasl
ptractivo de estos sistemas que, en principio, cualquier cantidad de
energin eléctrica pusde ser afiadida & una determinada cantidad de masa,
reclucicndose por tanto, e consumo de masa de propulsante, es decir
mejaran ol impulo espeetfico del motor rohete.

La fuente de energia para la propulsion elécirica puede se
aceesible desde el espacio (energla solar) incorporada al vehieulo (haterias
eléctricas) o incluso traida desde la Tierra (eombustible nuclear). De
eatn forma los motores eohete son capaces de consegair un uso mibs
thiciente del propulsante v son capaces de obitener altos niveles de impulsoe
especifico, hasta 10% segundos, Sin embargo, e uso de una fuente de
energia separada del propulsante implica gque deben existir sistemas
adicionales para consegnir transformar la energian primaria a energia
eléctrica v poder acelerar el propulsante. Por otre lado, para alcansar
elevaudas velocidades de salida del propulsaule o8 necesario proporcionar
uns potencia muy elevada, Desde el punto de vists practico, los motores
eobele eléctricos vy electromagnéticos proporcionan empujes pequeios
porgque se encuentran limitades por el peso del sistema de potencia
¥, debido a esto, presentan relaciones de empuje fronte al peso, como
miximo del orden de 107%. Les motores eohote de tipo clectrostdtico
o electromagndético convierten energla eléctrica directamente en energla

8.8, Motores cohete

En el eapitulo 6 de introduccidn a los sistemas de propulsion se
definen los motores cobete como sistemas de propulsion a chorro que.
na necesitan de un Huido exterior para acelerar el chorro v producir
empije, Los motores cohete son autdnomes, ya que pueden funcionar
independientemenie del medio exterior,

En la figurs 8.25 so mmestra la relucion de eInpLje con respecto
al peso del motor cohete en funcién del impulso especifico, Se observa,
que existen dos niveles oy diferentes de empuje, por un lado estén
los motores cohete quimicos v nueleares, con altas relaciones de Epje
ton respecto al peso, y por otro los motores cohete termoeléetricos,
electromagnéticos ¥ clectrostiaticos, con baja relacién de empuje frente o
peso. Log motores cohete quimicos estéan limitados fundamentalmente por
aspectos energéticos va que la cantidad de energin que se puede liberar
durante la combustion estd determinada por ol com portamiento quimice
de los propulsantes. Esto implica que los motores cohete quimicos v
nucleares presenten menores impulsos espectficos, va que lueen un peor
nse de la masa de propulssnte.

Lios motores coliete de tipo eléctrico o electromagndtion consigien
aumentar la energia cinética del propulsante mediante energin eléetrica
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1T bipropulsante e un oxidante liguido v un combustible lguido
'-.--"" El bipropulsante que se empled en los madulas del Apalln
I|‘iﬁ,.,iu. eomo oxidante oxigeno Oy ¥ como combustible A7, (hidrocarburo
figuide parecido al gueroseno). Dentro de los bipropulsantes existe una
pateporia denominads propulsantes hipergdlivos que son aquellos en los
&ue la combustion se inicia espontineamente cuando ¢ oxidante v el
gombustible entran en contacto. Aunque los propulsantes hipergolicos
tienden a ser dificiles de manejar, los motores cobete gue los emploan
guelen ser aencillos de controlar y muy fiablea. Por ejemplo, la monometil-
idracina con el tetradsddo de nitrdgens es un propulsance hipergdlico gue
' ha sido empleado en la segunda etapa de fa version 3G del Ariane,

cinética del propulsante sin la necesidad de aumentar Ie temperatges
del fluido de trabajo. Por este motivo, es posible aleanzar elevdae
velocidades de salida de chorre sin incurrir en limitaciones de urtggr"
térmico en los materiales de lus cdmaras de combusticn. :

En las siguientes secciones se desoribe ol principio de finciona
miento de los principales motores coheter motores cohete quimicos de
cobustible liquido y solide, motores cohete eléctricos, termoelictricos,
electromagnétioos y electrostaticos, nicleares y termosolares, -

8.9. Motor cohete quimico de combustible liquido

Este tipo de motor cohete transforma la energia ouimiee,
contenida en un propulsante gquimico en forma liguida, mediage
s combustion a elevada presidn  produciends gases a una elevady
lemperatura (2600 °C a 4000 “C ). La energia térmicn de estos pases
o8 transfommads en energiz cindiica en la tobera del motor cohete
alcanzandose velocidades de salida del chorro muy elevadas (1800 m /s &
4300 1n /5], 1

El combustible liquido empleado es transportado en depdsitos y
habitualmente es necesario disponer de un sistema de alimentacion para
que el combustible lguido pueda aleanzar altas presiooes que permitas
una correcta combustitn. Algunes motores eohete de combustible lguida
san capaces de operar de [orma repetitiva v ser apagados v encendidos
en &l momento gue se requiera. La mayor limitacion para que los motores
cohete de combustible liquido sean eapaces de funcionar durante periodas
largos. supwriores a | hora, s la correcta refrigeracion de la camara de
isorn bustidn .

§.0,2, Sistema de alimentacidn

Los reguisitos que debe satisfacer @l sistema de alimentacion de
in modor eohete de combustible liquido son, por un lado, transferi
¢l propulsante deade los fangues de almacenamiento a la cAmara e
eombustion y, por otro, proporcionnr s presion sdecumda al propulsante
- pura su correcta combustion, Existen bdsicamente dos tipes de sistemss
de alimentacion, de gas presurizado ¥ de turbomagoinaria. Los sistemas
de alimeniacion de gas presurizado se emplean en aplicaciones de bajo
empuje v peso, ¥ pequedios incrementos de velocidad, como por gjemplo,
an miziones de conirol de actitud (véaze la seccidn 11 5.2 del capitulo 11)
dado que la relacidn de la corga de pago o la masa total del vehiculo
s mayor cotmparada con el sstema de albmentacion de turbomaguinas,
Este ultimo sistema de alimentacion se emplea fundamentalmente para
aplicaciones que requieran grandes cantidades de propulsante, elevados
empujes @ incrementos de velocidad superiores a los 3000 m/s, tal es el
vass de log vehiculos lanzadores.

En la fimura 826 se muestra un motor cohete de propuilsante
ligguidle eon un sistema de alimentacion de gas presurizado. En oeste
gstema s dispone de un depdsite con gas a muy elevada presidn (se
seden emplear gases comao hidrdgeno o belio 2 unos 30 MPa de presicn );
8 través de un sistema de valvolas de regulacion el gas presurizado
transtiere la presion a los depdsitos del combustible y oxidante en estado
liquidn, que son impulsados hacia la camars de combustion donde se
realize la combustion s alta presion. Entre las ventajss gue aporta
#bo sisteme comparadoe con el de terbomaguinaria se encuentran la

8.9.1. Propulsante

Los tipos de eombustible liquido empleados son bisicamente doss
manspropulsantes y bipropulsantes,

Un monopropulsante es un tnico lignido que contione tanto o
oxiclente como el eombustible, que cuando e debidumente catalizadn se
descomipone en gas caliente, Un mowopropulsante muy babitual e Ja
hidracing (Noffy) empleado en la tercers etapa del Ariane [V,
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simplicidad en cuanto a tuberias, wilvulas, eic, la simplicidad eg el
sistema de control ya gque el mimero de elementos es mucho menge
\Ia presencia de turbomaquinas implica complejidad, aumento de pegs,
control extra del sistema de fas turbomagquinas asi como uni combustidy

adicional ).
e
Cins ] .
ilia % -gf _-' _______ Tobsetin
presinn :: E i
: W\
Contmmti

Figurm 836 Sistemas de  alimontacidn  basmdo en gas presurizado
eraplendn aniotores cohete guimioss de combisdBle Hoguidi.

En ln fgurs B.27 se pbserva un motor cobete de combustible
ligguico con un sistema de alimentacién de turbomagquinaria, En general o]
sistema de alimentacion por turbomagquinas tiene una turbina de gas que
produce la potencis necesaria para mover las bombas que suministran
oxidante ¥ combustible presurizados a la cimara de combustion. Las
ventajes gue presenta ol sistema de alimentacion por turbomsguinaris
son: ausencia de depésitos adicionales pars el gas presurizado, Ios
depositos del combmstible y oxidante son més sencillos v ligeros porque
no deben ser presurizados, como en el caso del gas presurizado ¥ parm
clevidos incrementos de velocidad suelen reaultar mis ligeras.

ambea [ Balida gns turhina
e g P e P

Cenerador "_‘_'t__ f‘ _ Carza! Tlﬂn-nl._
- m=  Turbdinn |

; ‘—5'*1;'- cw:nm/_\
Osidante fante [~  Combustién

Chebdante

Figurn K27 Sigtomas de allmentacidn bassdo o turbomeguinaris
erugdencdo on motores cobete quimicos de combustible Heguido.
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g.9.3. Céimara de combustitn

El objetivo que tiene la cimara de combustion es proporcionar
Jas condiciones necesarias para que el propulsante mantenga v aleance
Jas clevadss presiones vy femperaturas necesariss para ik combastion
y ECnersr gas a elevada temperatura mediante la combustion del
propulsante.

Lot componentes de ona camara de combustion de motor cohete
de combustible liguido son los inyectores, sistemas de ignicion y la
gona de combustidn. Los inyectores son los responsables de la cormecia
vaporizacion, stomizaciin, v mezcla uniforme del oxidante y combustible,
y ¢l sistoma de ignicién es el responsable de realizar la igniciim de la
mezcla ¥ mantener la combustién del propulsante. En la zona donde
se realiza la combustion dada la gran cantidad de energia liberada, ge
alimnzan clevadas temperaturas, por lo que es necesario disponer de una
porrects refrigeracian.

8.10. Motor cohete quimico de combustible sdlido

En la fipura 8.28 se muestra el esquema basico de un motor cohete
de combustible solido. En este tipo de motor cobete el propulsante se
enementra almacenado en estado sdlido, rambién denominado grano, que
eatd wlojado dentro de la propis cimara de combustion: of combustible
solido dispone de todos los elementos necesarios para que la combuastion
se produzca. Una vez que se realiza la ignicion, el propulsante solido se
quetni dejando una cavidad interior, que funciona come una cimara de
combustion, por la que los gases calientes resultantes son expandidos a
trawnts de una toboera.

A medida que I conmbustion avanza ¢l volumen del lnieeno interior
anmenta hasta que el ecombustible es consumido en su totalidad. Como
consecuenecia de esto, a medida gue se conswine o combustible, I presion
i la que se realiza la combustion se modifica v, por lo tanto, e empuje
que proporcions el motor también cambia con e tiempo, de manera que,
depeicliends de la configuracion v forma de la seccidn de combustible
silide ae obtienen diferentes leyes de empaje del motor cohete en Funeidn
del Liempo. A medida que el drea transversal del frente de la combustion
anmenta, el empuje que proporciona ol motor cohete también sumenta.
En la figura 8.29 se pueden observar diferentes secciones de combustible
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- de aditives: estabilizadores para contrarrestar la descomposicion
acatalitica, plisticos no explosivos para mejorar las propiedades
pecanicas, supresor de destells para promover una combustion suave
hﬂ]ﬂﬂ temperaturas o ageutes de opacidad pars evitar gue, por
adiacion, s produzca la ignicion interna en impurezas o defectos,
it propulsante heterogéneo dispone una fase oxidante |(perclorato
monico, percloratn potdsico) embebida en ona matriz combuostible
elibutadiena-acrilonitrilo, polibutadieno hidroxil terminado),

Crognbngtibla
iZranc)

Figura 8.28. Esquemva de Tincdonamiento de motores eohete quimbeos de

combustible silido, 8.11. Motor cohete termoeléctrico

El motor cobete termoeléctrico ea el motor cohete de tipo eléotrico
mila 88 asemes al motor eohete de Lipo qu‘:’mim pues se bazn en
seelerar un fluido a través de mma tobera mediante energia eldctrica que

solido y su influencia en 1a ley de empuje en funcién del tiempo,
FProgrear

% s s emplea on ealentar el propulsante. Los motores cohete termoeiéetricos

y HE _ qtan empajes del orden de 0.01 N a 0.5 N y velocidades de salida

o B del chorro del orden 1000 mfs a 000 m/s, siendo los propulsantes

Tiergc Tiernpo ‘pormalmente empleados amoniaceo, hidrogeno o nitrégeno v, dependiendo
- aEe] tipo de principio que se emples parn calentar el gas, se distinguen dos

motores cohete termoeléctricns: el resistojet v ol motor de arco electrico.

Ernpuje

#.11.1. Hesistojet

Tidkogx En el motor de tipo resistojet se emplean resistencias eléetricas

E Erpije pars cafentar ¢l gas. En la fpura 8.30 se muestra el esquena conoeptusl

] = || |doble del fancionamiento de un motor cobete de este tipo. Se emplean metales

if 03 Jures on la construccidn de la zona de calentamiento del gas, y como

. —- — estos materiales presentan elevadas propiedades de conduccidn eléctrica
Tiemmo Tiempo

¥ térmica, se consigue calentar de forma muy eficaz el propulsante, que
unae vez calentado es expandido en una tobera. Este tipo de motor se ha
empleado a modo de demestracion para el control de actitud de satélites.
Come propulsante se snele emplear nitedgeno, amoniaco o hidracina,
aungue en el cago de emplear hidracing, dado gue o2 un monopropulsante
t[l:lﬁnil;m-.l se puede tener simultancamente propulsion eleciricn ¥ qlﬁmi(!tl..

Flgura 8.29, Disefio de seocidn de combustible slide ¢ su malackin o <l
amipuje i funcidn del ticmpo.

El combustible del motor cohete quimico con combustible solide
copliene Lanto el oxidante como el propio combustible, existiendo dﬂ!
tipos bisicos de combustible sélido: o] homogénen v el heterogdnen. Efa
propulsante homogéneo incluye tanto el oxidante como el combustible
on la misma molécula (por ejemplo, una mezela de nitroglicerinn ¥
nitrocelulosa). Ademids, este tipo de propulsante suele contar con olro

En peneral los prototipos que se han ensayado producen pagquends
empujes, del orden de 0.2 N, Desde el punto de vista del disefio presemtaon
mntercambladores de calor con elevadas longitudes de transferencia e
talor, difmetros de la garganta de tobers del orden de milimetros y
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8.12. Motor cohete electrostatico

Fl motor cobete electrostatioo consiste principalmente en acelerar
mediante [uerzas electrostaticas un propulsante formado por particulas
cnrgadas elsctricaments. Las particulas son normalmente iones pogitivos,
ohtenidos a partir del bombardeo por elecirones de un deternminado
propulsante.

relaciones de drea de salida respecto sl area de garganta, muy grandes,
En experimentos Hevados a eabo en el espacio se han alcansado potencias
del orden de 500 W,

Siatema % e % Tohera|
' ! = A s L o w e e mm—m w wa e
poberyia

Proipulsor 40

Figura 8.30, Esquemn conceptunl de i maotor resistojet,

£.11.2. Motor de arco eléctrico

Fn el motor cohete de arco eléetrico se calienta el propulsante me-
diante Ia descarga de un arco eléctrico, véase figura 8.31, posteriormente
¢l gas a elevada temperatura es expandido en uos tobera para produsie
el emipuje requerido. Para producir el areo eléctrico g5 necesario disp-unm*':
de un sistema eléctrico capae de proporcionar elevadas intensidades de
sorriente cléctrica, Normalmente el propnkante empleado es Helio en v
de Hidrogeno, ya que el primero, & pesar de ser mia peaado, es un gas
monoatdmico y por tanto no se disocia.

Trmpaalsor

Flgurs 8.32. Esquema concepiual de wr motar cobete elestrostation.

En la figura 8.32 se muestra el diagrama de funcionamiento de
un motor cohete electrostdtico; mediante una bomba, un propulsante
- elbctricamente nentro es transportado a una fuente de jones donde
mediante bombardeo de electrones, se obtienen dos cortientes separadas,
una de electrones y otra de iones positivos. La corriente de jones es llevada
al acelerador de jones que consiste dsicamente en unos electrodos gue

resirizado : o Tohera

Ry A tire Sl . .
alta intensidad - . . WLTLTJ - establecen un elevado campo eléctrico que acelera la corriente de iones &
bajin tensian il : altas velocidades. El empuje del motor cobete aparece como la fuerza de
Potancia eléctricn y el fmodo reaccidn total a la aceleracion de haz de jones. El acelerador de iones se

- euele mantener a potencial positivo v el @ltimo elecirodo suele conectarse
& tierra, al potencial del vehienlo, Para evitar gue ¢ vwehicolo adgoiers
| WmA carga negativa neta que termine contrarrestando ¢ empuje creado, es
- Becesario que la corrdente de electrones eyectada de la fuente de jones sea
eliminada; para ello, o través de an impulsor conectado a un generador se

Figurn 831, Esquema concoptual de un motor de arco eléctrico.
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De acuerdo a la teoria del electromagnetismo, cnando un campo
magnitico actiia perpendicularmente o una corriente cléctrica aparces
pua foersa, foerma de Lorenz, sobre el medio conductor en la direccidn
perpendicular tanto a la corriente eléctrien como al campoe magnético.
Esta fuerza aparces sobre o] plasma de forma que lo acelera produciendo
un haz que puede aleanzar vwelocidades del orden de miles de metroa por
segundo. A diferencia del motor de iones, este tipo do motor presenta
|a ventaja de dejar un chorro neutro desde el punto de vista elécirico.
La fuerza propulsiva de origen electromagnético s¢ ha empleado en
prototipos denominadas motor de plasma magnetodinamico v motor de
plasma pulsante; en la figura 8,33 se observa un esquema conceptual ded
funcionamirnto de un motor cohete electromagnstico.

cres una diferencin de potencial que hace que los clectrones 22 muevan )
potencial de tierra para, posterionnents a traves de un filamento caliente,
ser climinados del vehionlo.

8.13. Motor cohete eleciromagnético

El motor cohete cloctromagnético se basa en scelerar, medinnte
fuerzas electromagnéticas, una corriente de un conductor elécirioo ey
forma de Huido.

Habitualmente se parte de un gas que ha sido calentacdo hosta
un eatado de plasma, término que se emplea para describir una mesely
eléctricamente neutra de lones, electrones y neutrones Huyvendo en una
corriente Auida n alta temperatura (5000 K). El motivo por el que sa
emplen ¢l gas en estado de plasma es doble, por un lade, ¥ dado que el
plasma un buen eonductor eléctrico, presenta [acilidad para interactuar
con campos electromagnéticos, v por otro lado, al ser un gas, presenty
propiedades de fiuido v es mis ficil establecer un flujo.

8.14. Motor cohete nuclear

En el motor cohete quimico la eoergin ¢s obtenida del propio
propulzante; en cambio en el motor cohete eléctrico v el motor cohete
nuclear ln fuente de energia se encuentra separada del propulsante,

L principal ventaja que tiene el motor cobete nuclear reside en

Slatema
Prtencla |u elevada densidad de energia que se puede disponer comparadn con la
Eléctrion energin gilmion de un propulsante. Dado que la emision de propulsante

rdiactivo es algo impensable, la téenica habitual para poder emplear
un cohete mclear consiste en que una pexquefia cantidad de combustible
nuclear proporcions cnergia a un propulsante como el hidrdgeno, va que
para una diferencis de temperatura Gjn puede proporcionar la velocidiad
e eseape mayor debido & que tiene menor peso molecular,

Eapita
magnitden [ - 1]

: — = Durante la década de 1960 se disefiaron y ensayaron prototipos
[ . e motor cobete nuclear basados en la fision nuclear. En la figura 8.34

1,5 =z _E Plasma 8¢ mnestra el principio de funcionamiento de un motor cobete noelear:
E}E_.. § - - = &= acelerado mediante la fsion de uranio se gesera calor en un reactor nuclear v

& ; - eteriormente esta energla es transferida al propulsante, habitualmente

Lk Arwnin ) hidrdpene. Este tipo de motor cohete proporciona elevados empujes,

entre 40000 N y 980000 N, con impulsos especificos en torno a S0
8 Sin embargo, existen importantes dificnltades asociadas a este tipo
de motor cohete, comoe son lag elovadas temperaturas de trabajo del
Propulsante (del orden de 2500 K), asi como las intensas radinciones y
efecto conjunto sobre la integridad estructural de los materiales del

E campo eléctrion, H campo magndtico, | merza Lorents

Figura 8.3 Esquema conveptial de un motor cohete alectromagretico.
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maotor; ademds de otros problemss como el control del resctor muelege

disetio de protecciones ligeras contra la radincion para permitir vl

tripuladios, otc.
==—=d
Depdsitn % Tobsera
Hidrégeno | i
e — Db ..-a-" % \
Tl e

Regutor nuclanr = x‘“— A pnitalla

Figurn 8.34. Baquema conceptual do un medor termo nuelear.

8.15. Motor cohete termosolar

Hasta la fecha el motor cobete termosolar no ba sido empleado ey

la propulsion principal de oo vehicolo espacial. Un esguema oo

s el i i s . oy, o =i o s, e e
% ——————— A e

e m e  ff——— = —-—--—---::-f---
B [ntercambiador £ttt
g i cador T
oot nmte )

Tohors da salida Viihaudn

Flgura 5.:3% Eequema conceptus! de un motor termosolag.,

il
=

del luncionamiento del motor cobiete se puede observar en ls figurs 8, '_

T
ki .

- 15 Motor cobete tormcsolar K, o

El motor cohete termosolar e un reflector parabolico para
23 encentrar la radiacion solar en un receptor que suele estar fabricado de
i a parecidos al tungsteno capaces de soportar altas femperaturas.
En el propio receptor existe un intercambiador de calor que relrigera ol
qeceptor ¥ recibe el calor necesario para aumentar la temperatura del
tiguido de trabaje, normalmente hidrigeno liguido. El calor capturado
aar ol intercambindor terming calentando al hidrdgeno hasta 2700 K,
e e envindo al exterior & travis de une tobera, Dado que el reflector
parabalico es un elemento grande v uliraligero, que sdemds necesita
Ferto rigides estructural, suele ser desplegado fuera de la atmosters
parn evitar problemas de integridad estructural debido a las cargas
prodindmicss. Ademis, los reflectores deben disponer de sistemas que les
permitan orientarse hacia el Sol. Uno de log problemas mas importantes
de cstos sistemas es ¢l almacenamiento del propulsante o la forma de
fepostar o regenerarlo,

Ejemplo 8.3

8o desen comparar diferentes sistemas de motor cohete y para ello, se
emsidern un motor cobwte guimico (I, = 250 =), nn motor cohete
acléctrico (1, = 600 s}, un motor cohete nuelear de fisidn (£, = S00
'] y un motor cobete electrostation (1, = 2 &). Determinar o] gasto
sice ¥ la potencia s comunicar pars que todos ellos produzean an
o pujc de 100 N asumiendo un rendimiento motor comin de (L5, Suponer
que el empuje v el gasto son constantes con el tiempo,

Solucidn

T gasto méasico de propulsante se determina teniendo en cuenta la
definicion del impulso especifico, ecuncidn (6.3), v asumiendo o empuje
¥ el gasto de propulsante constantes con el tompo se liene qxs:

T

= ——.
I;.ygﬂ

v determinar la polencia a comunicar se debe recordar que el
Tendimiento motor s2 expresa comoe el cociente entre 1a potencin mecinica
tel chorro y la potencia comunicada al dstema motoprapulsor. La energia
fin itica del chiormo de salida, de acuerdo a la teoria de valiimenes de
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easo del motor cobete, se puede asumir que la velocidad de +
aproximadamente la velocidad de salida efectiva, w, ~ .. Por tanto 1
potencis g eomunicar al sisternn motopropulsor, Fi., es

Gy
fo=
A
donde, u, = goly. Empleando estas expresiones se obticne la sipniey
titilin COMLHarativ i,

Motor eohete Glka/s| | Py [WW]
Quimico (L0408 245
Termoeléctrico | 00170 558 P arte IV
Nuclear de fision | 00113 82
Electrostdrico | 0.0081 | 1960

Mecanica del vuelo




9.1. Introduccién

. En este capitulo se presenta una introdueciim a los fundamentos
de la mechnics del vuoelo, discipling que estudin el movimiento del
WViOn COmo respuesta n las Fuerzas ¥ momentos exteriores, sl Pomio
egtabilidad v el control de dicho movimiento., En la fgura 9.1 se
muestra un esquems conceptoal de la mecinica de vuelo y sn relacion
eom las dos ramas gue son su objeto de estudio: las actuaciones v la
patabilidad ¥ control de las seronaves. En este eapitulo se presenta el
pstuclio de las sctuaciones, cuye objetivo es describir el movimiento del
eentro de gravedad del avion como respuesta a las Tuerzas aprodindinicas,
B ppulsivas ¥ gravitatorias que actidan sobre 8L Para ello, se aplican
al avidn las ecuaciones de la mecinica considerandoe que e una masa
puntual, es decir que no se tienen en cuents sus dimensiones, su geometris
i s distribucion de masias, La otra rama de ls mecisics del vuelo, la
estabilidad y el control, considera la aeronave como un silido rigido, en el
que se tienen on cuenta las dimensiones geométricas v la distribucion de
masas para estidiar edimo las fuersas ¥ momentos definen el movimiento
el centro de gravedad v o orientacidn o actitud y velocidades angulares
{-’= la aeronmve. Bl estudio de esta disciplina esta fuera del alcance de este
Entre otras cosas, €] estudio de las actuaciones, la estahilidad v
Auntrol de la seronave sirve para verificar que se cumplen los requisitos de
tlisetio. Por ejemplo, madiante el estudio de actaaciones o2 pogible estimar
_ empuje ¥ la potencia necesaria para volar en une cierta mnd.‘h’:mn de
trucero {vuelo horizontal, rectilineo y uniforme), evalusr el dngolo v la
welocidad en una maniobra de ascenso, detenninar la distancia que puede
volar sin repostar combustible, caleular las distancias necesarias para las
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a aplicarlas al movimiento del avidn, En la seccidn 9.4, se analiza
o vaelo horizontal, rectilineo v uniforme: en la seecion 9.5 s estudian
o maliotiras de ascenso v descenso, v oen la seccion 9.6, o vuelo de
pfaneo, un caso particular de descenso. El viraje en el plano vertical se
senta o ln seccion B8 v en la seccldn 9.9 so describe v analiza un
':'rl"-j'f en ¢l plano horizontal. Por dltimo, se presenta una introduccion al
qclio de las actuaciones integrales, seccion 9010

:

Estahilidad v contrnl

:

# ! Ayida romo stlido rigido
' 9.2, Fuerzas externas sobre el avion
Fusrzag iy ioomseioe . i )
e : alredador del En ¢f eatudio de las actuaciones se considern que lns foeraas
SN eeaebro ot greveednd ' pertias gque aotian sobro el avion son basicamente tres: la straceion

gravitatoria (es decir el peso); la fuerza propulsiva vy la fuerza
gerndinamicn. El peso se caleula como, W = m g, donde m es ls masa del

Mol rndenbo del centoo de graveda)

T Monkmlenboodal iom, que en general es un dato conocido, es la aceleracion debicd
L ;ﬂﬁ&#}%' ) Rotactones y velocidades angulares -, ]fl:u;rq:'ciﬁn ﬁreavflat.nrju terrestre, quoe 1: :‘.IerldFI‘H. vonEtants & ignal :
T A, lredador dil senbro de gravelad

g.8m /s,

Tal ¥ comno se deseribe en los capitules que componen Ia parte
III de este libro, ol empuje que proporcionan les diversos sistemas de
propulsion de aplicacion serondotica depende de la densidad del aire
carreras de despegue v aterrizaje, ete. Ademés, los resultivlos obtenidos: i-m decir, In altitud de vuelo) v de la velocidad de vaelo {o el mimero
del estudio de la mecinica del vuelo del avidn se utilizan para busear fas Mach), es decir que ol empuje disponible puede escribirse comao,
mejor manera de realizar estas operacienes, es decir de forma optima, T...r— Tt (o e ). Segnn el sistema de propulsion esta funcién tiene una
por ejemplo, conseguir un menot consiumo, un mayor aleance, redueir Iy forma u otra, por ejemplo, como se deseribe on ol eapituloe 8, ol empuje
carrera de despegue v aterrizaje, pte Eﬁun proporcionan log aerorrenctores o practicamente independiente de
i velocidad, En cualguicr caso, en este capitulo se supoae gque la funcidn
Ty = Ty (o, e ) 05 un dato conocido del sistema de propulsion del avion.

Flgurs 8.1, Esquems conceptund de la mecdnics del vuels v s relacidn
con los problemns de actuaciones.

El analisis de actuacionss también es bl para comparar aviones
similares entre si, 1o que es de gran interés cuando una compania acred
estudin ln posibilidad de comprar un avidn o otro. En estos casos 5
analizan las actuaciones de todos los sviones enndidatos v se obticnen
criterios para decidir cudl de ellos es el mas adecusdo n los requisitos: al plano de simetein del avion; esto implica que todas las Fuerzas
de la compadifa (aungue, obviamente, hay mds criterios que se deben aerodindmicas estin contenidas en ose plano, es decir, que no existe
considerar como el precio final, costes de mantenimiento y operacion, Tuerza lateral de origen aerodinamicn. Bajo esta hipdtesis v, de acoendo
pte. ). & o presentade en los eapitules de 1o parte 11, ln fuerza acrodindmics
B descompone e sustentacion, L, qun o5 porpendicular a la cormiento
ineidente vy al plano del ala, y la resistencia asrodindmica, D, que es
paralela a dicha corriente, La magnitud de estas fuerzas es:

Farn estimar los fuersss aerodindmicas oo este capitulo se
tonsidera que ln velovidad de la corriente incidente es siemmpre paralela

Este capitulo comienze con una deseripeidn de los modelos
matemdticos que describen de fuerzas que actian sobre el avion. A
continuscion, en ks ssecion 9.2 se presentan las ecnaciones gempriies.
del movimiento de uns masa puntual v las hipotesis que se utilizsn
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A _|P z e N y largo de este capitulo se supone gque ambos son dates conocidos,
pPoothsgt CLs e doependen de la configuracién del avién (configuracion de despegue,
D= %Fﬂ;'ﬁiﬂs“ﬁ.h (6.2 T lsaje o crucero) ¥ se mantienen constates.
| Hay que mencionar que, en general, la polar de los aviones no
e pecosariamente siméerica con respecto al eje de ordenadas, es decir,
e ol cooficiente de resistencia minimo no aparece cuando cp = 0, Sin
embargo, para el andlisis de actuaciones, describir la polar del avion
o acuerdo a la ecuacion (9.3) simplifica el tratamiento matenitico sin
perder generalidad.

donde; o v e son los coeficientes aerodindmices del avidn compl '
vatn quiere decir gque incluven los efeetos de todos os mﬂﬂl_]ﬂ-}lﬂﬂtﬂﬂ

avian on ln generacion de las fuerzas serodindmicas {Iu.e_a—‘-Eaj,Je superfic
serodinfmicas de cola, tren de aterrizaje, ete. ).

En pgeoersl, puede suponerse gque s totalidad de la fuereq o
sustentacion es proporcionada por el ala, con lo cual el cooficiente d
sustentacion puede expresarse Como o = .0+ opp donde los v ."
de €1y ¥ coo corresponden a los estimados para el ala con los métard
presentados en el capitulo 5. En este capitulo se supone que In polar d 1l

BvIOn B EXPress Como:

- 1. Effciencia aerodinamica

Como g0 paede aprociar a lo lorgo de este capitulo, un pardmetro
suma importancia en el andlisis de actuaciones es la eficlencia
werodindmica del avidn, que se define de forma andloga a la eficiencia de
(0.3 perfiles ¥ alas, es decir, B = L/ D, donde ahora, L y 7 son la sustentacion
s’ v In resistencia del avidn completo. Suele ser de particular interés conooeer
donde, cpy es ol cocficiente de resistencia pars sustentacion nuls o o valor de In oficiencia mixims del avién, E,,... que puede hallarse a
cocficicnte de resistencia pargsita, y K el parimetre de resistencia ir de su definicion, e decir, si s¢ escribe la eficlencia como;
inducida, ambos dependientes del mimero de Reynolds v del oim
de Mach. El valor de opp depende fundamentalmente de In resistend
de friceion del avidn completo (ala, fuselaje. superficies de cola, ete )
el coeficiente de resistencia de friccion total del avién ez mayvor qu
ly suma de los cocficientes de resistencia de las partes porque en ;
uniones entre ellas aparecen alteraciones en el campo fiuido gque provocas deg  dey
clectos de interforencia serodindmics. Segin el avion, el coeficiente de b
resistencia parisita varin aprocimadamente entre (0014 pars un a.ﬁ " s
moderno subsénico y 0.04 para una avionets con tren de sterrizsjo fije
(wéase Roskam (1985]).

Por otro ledo, el térming K ¢f incluye la resistencia indueida .,-!:
aparece por efectos de los torbellinos de borde marginal y el aumento de
la resistencla de Triccldn para dngolos de atpgque diferentes de cero. B
valor de K puede estimarse como K = 1/ {mAe), donde ¢ se depoiming
factor de Oswald, que suele tomar valores entre (.65, pars una avioneta
con tren de aterrizaje fijo, ¥ 0.85, para a un avién moderno subsin
(viase Hosoam (1985)). En la literaturn espeeifica de cilenlo de ayio t
g8 pueden encontrar diversos métodos para estimar los valores de los
pardmetros ¢y ¥ K (véase Torenberk (1976) o Roskam (1985)). #

-r.?n:l!'-'m-l"fﬂz.

L g €L
B=5=% i (94)
- maximos de la fluncion & vienen definidos por:
dE f o e — K

B (rm + Hci) " (evo+ K)

ars que se enmpla esta ignaldad debe complirse que egg — K e = 0, de
onde se ohtiene el coeficiente de sustentacion que hace que la eficiencia
dinimica sea maxima:

T

Lot =\ 5> (9.5)

sustitayendo el valor caleulado de oy y #n la expresion de la eficiencia
werodinfmica, ecuacién (9.4), la eficiencia serodindmics méxima resulta

Fras = (9.6)

. 2y f‘-l:ur;lbE ‘
Esta expresidn munestra que para obtener valores grandes de In eficiencia
aorodindmica, se debe disefiar el avion de forma que, tanto epg como K

o maAs pequenos posible,
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ean ol peso, que apunta al eentro de la Tierra, la braccidn que en
- ral 50 supome que coincide con la velocidad de avance y las fuerzas
L rodindmivas de sustentacion y resistencin.

9.3. Ecuaciones del movimiento

Para describir ol movimiento del avidn se aplican s ecuncione o
la dinAmica y un conjunto de hipdtesis sobre la aeronave ¥ su mov|g
Asl, se considera que el avion o5 un enerpo sblide ¥ rigido, que tiey
un plano de simetria ¥ que ¢ intervalo de tiempo consideradn ._':-

tanto, la masa del avion se mantiene constante). Ademis, se supone
sobre ¢l actiian un conjunto de fverzas exteriores v la suinn de todog
momentos s cero, Con estas hipotesis, ¢l avion puede pensarse come uns
maza puntual, tal como s esquematiza en la figura 9.2, donde tambiés
se pone de manifiesto que se considera que las fuerzas aerodindmicas.
y L), son la suma de las aportaciones de todas las partes del avido (g L
superficies de cola, fuselaje, ete.). Por dltime, se admite que la atmig ;
estd en reposo, es decir sin viento, con lo cual el modulo de la velocidsd
del avion con respecto al aire, es igual al médulo de la velocidad
centro de gravedad del avidn, ., es decir, |t = [l

Figura 9.4, Bsquema del movimicnto del avidn representado por wena
iR purital,

Como el sigtema de referencia elegido estd ligado al avion y se
meve con 61, es un sistema no inercial, esto fmpliea que ademias de
Jas fucrzes reales que actian sobre el aviin se deben consilerar lus
fuerzas de origen inercial, como la fuerza centrifuga o la fuersa de Cloriolis
{wéase Pricto Alberea (1986b)), El movimiento de la acronave se describe
mediante la segunds Ley de Newton, que puede eseribirse como:

le

Fignra 8.2 Modelo de masa puntosl de assonawe. F, 4+ F+ B4 By = 0, 9.7)
donde, F, es la fuerza acrodindmics, Fy es la fuerza propulsiva, F; es
la fuerza sravitatorie, Fy os la fuerza de ineccia. Como el sistema e
referencia estd ligado al centro de gravedad del avitn y se ban considerado
T Fuersas inerciales, Ia aceleracion con respecto s este sislema &5 siempre
igual a cero.

En las secciones 9.4, 9.5, 9.6 v 9.8 s¢ analizan el vuelo simétrice
en el plano vertical que consiste en una condieién de vuelo en las que
todaz las fuorzes estan contenidas en el plano de simetria del avion ¥
ademias este plano coincide con o plano vertical Bajo estas condiciones,
¥ de aeuerdo a la figura 9.3, la ecnacidn (9.7) puede eecribirse en sus

Para plantear las ecuaciones gue describen el movimiento en la s
figura 9.3 se presenta un diagrama de enerpao libre de la acronave, donde
el avidn estd represemtado por una masa puntual situada en su cent I:
de sravednd vy que se mueve con velocidad w,,. Se define un sistema de
referencia cuyo origen estd fijo en ¢ centro de gravedad del avidn, el eje
# coincide en direceitn v seutide con la velocidad de avance, el eje y €
perpendicalar al plano de simetria del avidon y apunta hacia el seminls
derecha (entrando en el plano de la pdgina) ¥ el eje = estd mﬂﬂui{ﬁi‘
en el plano de simetria del avidn y completa un triedro a derechas. Eno
el mismo disgrama se han representado las fuerzas que actian sobre el
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componentes cormo: seriben o] movimiento del avion quedan expresadas como;

Th—=0=10, (9.10]

T—D—Wﬂin-';rl}, W-—L=1, (9.11)

donde se ha represeptado el empuje como T, porque es el empojo
pecesario para mantener esta condicion de voelo, Reemplaando las

fuerzas serodinamicas segin las expresiones (9.1) y (9.2), se obtiene que:

e,
Wﬁ:ﬁ"r-f.{-m-g:ﬂ,

donde, por las condiciones impuestas al movimiento, no hay colwpon

r I 1
de fuerza en el eje y. El dngulo ~ se denomina angulo de asiento de &: Ty = EFN”‘E:-'E’ 0 (8.12)
velocidad o de trayectoria v o5 el dngulo que forma 1o trayectosta con of L. .34
plano horizontal, El términe mﬂifﬂ. donde [ es of radio de l.:l._l.nl'n.t.l_u;"ﬁ-' ¥y - .r_;ll":'m”'rn'ﬁ O {9.13)

de la trayectoria, es la fuerza contrifugs que sparcee por considerar gn
siatema de referencia no inervinl que es solidario al avion, Asi planteadas,
las eeuneiones (9.8) v (9.9) describen de forma general un vuelo simétrico
en el plano vertical, 1

Eu primer lugar, obsérvese en la eenactén (9.13) que para un avion con un
peso W, superficie alar 5 v que vuela a una altura donde la densidad del
aire €8 g, 18 wlocidad de voelo depende exchisivamente del cocliciente
de sustentaciin v, como consecuencia directa, del dngulo de atague. Si
por alguna razin se modifics el valor de la velocidad de voelo, w,., el
tnico modo de recuperar e equilibrio y mantener ¢ vuele horfzontal,
rectilinen ¥ unilorme es modificando el coeficiente de sustentacidn, oy, o
lo gque es ko mismo, el angulo de atague, & De no ser asi, la suma de
fuerzas sobre ol aje 2 yano e nula v &l avion experimenta una aceleraciin
vertical, es decir, que no se mantiene e nivel de voelo

Por otro lado, s a partic de s ecoacidn (9.13) se expresa el

8.4. Vuelo horizontal rectilineo y uniforme

En general una buena parte del perfil de vuelo de todos los aviones
corresponde al voelo de crucero, que consiste en un movimiento uniforme
con trayectoria horizontal y rectilinea, como el que se esquemadiza en s
figura 9.4,

I
i coeficiente de sustentaciin como o = 2W/ (peud 9) ¥ se reemplaza
en la polar del avidn, ecuacion (9.3), resulta,
. r T Plung horizoatal &
o o b ep=cpa+ K i
D= Cno pmugns i
=
W ¥ sustituyendo este (ltimo resultado on la ecuscion (9.12), s obtiene:
Flgura 9.4. Esguema de foersas sobre 1 nH
I"lil.';[:#]r::l.m o uul%?:ﬂ;:. 8 aseonare T vasle: hodsinkal oy = ﬁpmHLS Cpay + H;J;MLS. (9.14)

Esti expresion proporeiona o empaje necesario on funcidn de la velocidad
de vuele; ] resto de los pardametros poeden suponerse como datos
conocidos de las carncteristicns del avion (W, 8, cpg v K) v de s

E.It esta configuracion ol dngulo de trayectorin es oulo, v = 0,
¥ no existen fuerzas de origen mercial (la teayectoria es rectilinea v
b velocidad constante), de modo que las eonaciones (9.8) v (9.9) que
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ja ecuacion (9.10) por la (9.11) 30 obtiene que T /W = 0/ L, o hien,

e W oW
o 7 RS S (21}

condiclén de vuelo (pao) . Bl lado derechio de la expresion (9.14) permite
pensar que @ cmpuje necesario, T, cstd compuesto por ol empuje
pardsito, Ty = gl S epo/f2, asaciado a la resistencia parasita, ¥ que
varla de forma parsbélica con la velocidad de vuelo, was el empuje
inducido, T = 2K W/ (paul.5), aseciado a lo resistoncin inducidg,
cuya representacion en funeiin de te, corresponde a una hipérbola, come
ae preseriia en la figura 9.5

Fa derir, para nn avion eon un peso Wodadn, 1o traceidn necesaria warda
pomo el inverso de la efickencia aerodindmica. Se deduee entonees, que el
- pmpuje necesario minimo, Ty gy, 3 produce coando el avion voela o nne
eierta velocidad que corresponde a condiciones de eficiencia asrodindmica
masdima, Fy.

T
9.4.1. Limites de velocidad
Debe tenerse en cusnts que, de scuerdo a la deseripeion de los
Tl capliulos 7 v 8, el empuje que proporcionsn los sistemnss de propulsion,
Ta en meneral presenta ciertos limites, v ademas depende de Ia velocidad de
yuplo (0 €l niimero de Mach) v de la demsidad del aire a la altura de vuelo.
Para eotender las limitaciones que impone este lwcho se considera un

avion oo vuelo de crucero & une cerra altitud, ouvo sistema de propulsion
presenta una ourva de variscion del enpuje miximo disponible, T, con la
velocidad como la que se muestra en la figura 9.6 en linea de trasos, Eo e
- misme gistema de ejes s muestra of empuie necesario, T, para mantoner
la condicidn de vuels horizontal rectilines v uniforme en funcidn de la
- welocidad, eeuacidn (9,14). La region del plane en fa cual se verifica gque
g = 1, define el rango de velocidades en las cunles es posible volar en
' condiciones de crucero, ya que en ese rango e sstema propulser puede
- proporcionar o empuje necesario. Los puntos donde so eruzan lns curvas
' definen los limites de velocidad entre los cnales ] avidn puede realizar
- vielo de crucero a la altitud considerada. Entre esos limites se cumple
e Ty — T, > 0 esta diferencia se denomina exceso de empuje v es
la cantidad de empuje remanents que puede proporcionar of sistema de
propalsidn ¥ que el avion puede utilizar para realizar alpuna manichra
Cque requiers empuje adicional, como por ejemplo un ascenso | véase la

Figurs 9.5 Fmpuje necesario purn ol vuelo horfroaial  pectilinen ¥
uniforme

Las eeuaciones que describen el vaelo horizental, rectilineo ¥
unifarine se pueden interpretar de la siguiente forma: el sngnlo de ataque
{0 el coetiviente de sustentacion) del avidn determina In welocidad de
wviele, ceuacion [9.13), v la velocidad de vuelo determing ol empuj
necesario para mantener dicha condicion de vuelo, ecuacidn (9.14). Por
ejemplo, s o avitn estd volando en una cierta condicion A moatrads
en ln figura v ol piloto deses mantener ¢l vuelo de crucero,
anmentar la velocidad hasta e g, debe disminnir ¢l dngulo de ataque
simultaneamente ajustar el empnje al valor que dicta la expresion {9-14

Fl hecho de que el empnie paeisito, Th, sumenta con ls velocidat
de vuelo, micntras gue el empuje inducldo, 15, disminnye Con g, TOSHE
en gue es posible volar a dos velocidades diferentes, {:m-rnﬁpuu-:llmtﬁf_
angnlos de ataque diferentes, con un misme valor del empuje, y Que &
clupiije necesario presenta un valor minimo, tal como s observa el
figura 9.5. A partir de las ecuaciones del movimiento s proaibile --:._:
on qué condiciones el empuje necesario es minime: En afeoto, dividiend

El punto de interseccidn de la derecha define la velocidad maxima,
o e, @ partir de la cual ol sistema de propulsion ne es capaz de
Broporcionar €] empnje necesario para weneer In resistenecia aerodindmica
'_Q-E la aeronave. Para velocidades, e, = Yne max B0 cunple quee, T = T4,
¥ la aeronave no dispone de empuje suficiente pars mansener el vuelo de
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= puede chservar en la eenacion (9.14), el empuje necesario depende
2 la densidad, v por lo tamta de Ia altitod de voeln. A medida gque In
Biricnd crece ¥ la densidad disminuye, la curva de empuje necesario s
L eacdada a velocidades mayores, tal como se muestra en la figora 8.7{al.
“oar otro lado, de wcverdo a lo explicads en los capitulos 7 v 8, a medida
. » erece la altitud, el empuje disponible decrece, En la figura 9.7(a)
S preacota un ejermnple de este comportamiento, Como consecuencia, so
ahserve que la velocidad maxims se hace mas pegueia, gue la velocidad
winima por limiteciones propulsivas s hace més grande y el excess de
e disminaye,

crucera, Siel piloto disminuye el dugalo de atague por debajo del aly
COMTespondiente & e @ resultado €3 que Ja seronave no prodype
suficiente sustentacion para compensar ef peso v eomienza o descendae

Andlogamente, existe una velocidad minima, e min, Por del
de la cual el sistema de propulsion no es capaz de proporcionar el em
necosario pars vencer Ia resistencia acrodindmica que aparece. Diel
modo, si el piloto mtenta anmentar el dngulo de ategue para dismi
la velocicad por debaje de t, e, 18 seronsve oo produce suficieng
sustentacion para compensar el peso y comienss a descender,

28 Entrada en piérelinda i

Fleresn de ainguje

—_—ed e

“m,;.uln I‘:'I'ul LI AT
fa} {h)

Figura 0.7, Varlacidn de be condicidan devislo con o albitod paes el voelo
Iniwizostal pechiliee y aniforma: (a) empaje necesario ¥ dizponible ()
determinacidn del techo de la seronme.

Figura 9.6, Empuie necessrio y disponible en el vuels horizontal
rectilines ¥ anifarme.

Cemno e indica en la fgura 9.6, existe otra limitacion Hﬂ.-l
velocidad mintma de voelo que es la velocidad de pérdida definids en s
secitn 5.7. Como se explica en parralos anteriores, en vuelo de erueero :
velocidad se controla modificando el coeficiente de sustentacion, e dedn
el angulo de atague. Sin embargo, todos 1os aviones presentan un ch
coeficiente de sustentacion maximo que define la velocidad de pé
iy, seein la ecusciin 5,17, Par velocidades menores que la de pé
avion no genera suflciente sustentacion para mantener el voclo horiz
rectifines v uniforme Dependiendo del avion, el sistema de propul
Ia altitnd de vuelo, la velocidad minima de vielo puede ser por me
propilEves, th pig, © por motives acrodindmicos, i,

A medicla gue se consideran altitudes mavores la tendencia de las
s de empuje necesario v disponible contima segin lo deserito hasta
a una clerta altitud ambas curvas son tangentes en un punto, tal
o se puede observar en la figura 9.7(b). A esta aktitud ol avidn no
IEhe mas exceso de empuje, por lo que no tiene capacidad de realizar
mEuns manichra gque requiera empuje adicional, como por ejemplo un
melo de asconso, Fata altitud se la define como el techo de de la aeronave.

emplo 9.1

i avidn realiza an vuelo horizontal, rectilines v uniforme, con una
tlocided do 180 km/h v a una altitad de 3000 m. Este avion tienc
. envergadurn de 8.5 m, uns superficie alar de 904 m?* y una masa de
ik, Se conocen los signientes datos de la acrodindmica de este avidn:

9.4.2, Efecto de la altitund de vaelo

Hasta abora se ha considerado que ¢l vuele de crucero se meal A
nna cterta altitud doode la densidad del gire es po.. Sin embargo,

¥
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serodindmica maxima, cuyo valor se calonla con la expresion [9.6),
= /AR = 942 Mediante la ecuacion (9.15) se obtiene el

rp = 436 + 0.21, epg = 045, e = 0.7 ¥ 80 asume que el coeficients gy
resistencia total del avidn es oy = cpg + epe. Considerando condi .::—
ISA, caleular (1) el Angulo de ataque del avion, (2) la traccion que de 3

[:I:I'ﬂ|:|ur-|'_1mll-!.r el sisteana de propulsidn v (3] el valor del minime empyia i W "
necesario ¥ ln velocidad comrespondiente para realizar voelo de cricern e G624 N.

In altitud considorada.

Solucian

(1) Para determinar el dngulo de atague se emplean las eounciones
del vuele horizontal uniforme ¥ rectilines, Se despeja el cocficiente da
sustentacion de ls ecuacion (9.13),

W Zmyg
Pl d  pecul 8
donde la densidad a 3000 m, segin la atmisfera estimdar, es o

0.900 kg /m®. Conovide el valor del coelicients, se despeja el dngulo e
atagque correspondiente de kb curva de sustentacion de la acronave,

n esta condicion de voelo el valor del cocliciente de sustentacion
s ol aptimo ¥y se calouls mediante la ecuacion (9.5), e decir, que
ep e =y cimf K = 0.85. Despefando la velocidad de s ecuacion (9.13} y
peemplazando el valor del ep g, resulta gue la velocidad correspondiente
al minimo empije ea:

W = 39m /s,

= {5 ;
% Boad €1 oot

Gl = ey Tl =

=

9.5. Ascenso y descenso rectilineo uniforme

En esta seccion se estudian |as maniobras de ascenso y descenso
wniforme, on las coales ol avidn vuela con velocidad constante y
trayectoria rectilinea, formando un dAngulo de asiento de 1a trayectoria, 7,
constante eon respecto al plano horizontal, En el caso de vuelo vn ascenso
tl dngulo de trayectoria se define como positivo, v = 0, mientras que on
maniobras de desoenso 8 negativo, v < (. En ambos casos de considera
que este Angulo es pequeno, es decir 4| < 1. En la Bgura 9.8 se muestra
un diagrama de cuerpo libre de una maniohra de aseenso uniforme.

£F = Crg 4 CLafy,
p = hanE =4
L

(2) Pars determinar la traccion necesaria que debe proporcionar el
sisterna de propulsion es necesario conocer a curva polar de la AETOILAYE
Teniendo en cuenta que el alargamiento del ala es A = /5 = 7.26, la
polar puede expresarse como: En esta maniobra no existen fuerzas de origen inercial ya que
la trayectoria es rectilinea v la velocidad constante, por tanmto, las
ecunciones (98] v (9.9) que deseriben el movimiento del avidn son ahora:

Tha— D —Wiiny =0, (9.16]
Woensy— L=Ib (9.17)

CI = iT'h Tl
i = Cion + ;‘E'—E = (L5 + (L0626 t':?l.
Empleando el coeficiente de sustentacidn obtenido se ealenla ¢ cxmﬂuﬁem;'f_
de resistencia, resultando que, ep = L0620, Finalmente, el empuje
necesario se obtiene reemplazando estos valores en b eonacién (9.12): donde, T, , es €l empuje necesario para esta maniobra. Bajo la hipotesis
de que el dngulo de trayectoria es pequedo, 5 <0 1, puede considerarse
e cossy =2 1y siny &2, v s ecnaciones de movimiento guedan,

Tyu— D — Wy,
W — Ll

Th = %pmﬂ;‘nﬁcp = TOO N.

(3} De acuerdo & lo deducido en la seccidn 9.4, para que clptje
necesario sen ¢l minimo, el avidn debe volar en |8 condicidn de eficiencia
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decir ol coeficiente de sustentacion ), sine con el empuje que proporeiona
| sistema de propulsian

r

Fipura 58, Eaqnema de fosrsas sobwe | aeronave et viwlo de mecomen

-Lild i i,
T Fignra 9.9, Imterpretacion do la diforencia entre empuje necesario y
idisponible romo Angulo de-inclinscids do la treyectoria en vuelo de
ASCENS0,

De la primera ocuacion se despeja el angulo de trayectoria,

T:-I-F-I- — B
= W Empleando la hipdtesis de que la reslstencia es la misma quo
f el caso de voels horizontal rectilineo y uniforme, a partir de la

mientras que de la segunda ecvacion se deduce que W s L esio 1m il Biacian (9.18), se obtiane que,

qui: €l coeficlente de sustentacion en esta manlobra es aprodmadam
igual al que se requiere en vuelo horizontal, rectilines v wnifo
el coeficiente de sustentacion es el mismo, el coeficients de
también es ol mismo, ya que se obtiene reemplazando el cocficients
sugtenticion en la polar del avidn, Esto quiere decir gue la resistoncia e
virelo en ascenso (o descenso) puede eseribirse come 0 = Tjpan, dong

avhm €8 el empuje necesario pars vuelo horizontal uniforme y rect e
para la misma velocidad v altnra: con lo cual el dnpulo de trayeot
queda comao:

i | Ll e o o B (9.19)
¥ W |[Tme E,Un;. A e 20 ) M“;:S A :
e relacion  proporciona el walor de vy en funcidn del empuoje
jimministrado por el motor, 8 una velocidad dada, v también pone de
nanifiesto que el dngulo v es controlado mediante el empuje.

e define la velocidad vertical como la variaciin de altitnd del
wvign por unidad de tiempo, es decir, w, = dh/dt. De la figura 0.8
¢ deduce que In velocidad vertical puede expresarse como, uw, =
oo By 22 oy, donde se ha considerado que v < 1. Reemplazancdo
M esti expresicn el valor del dngulo de trayectoria proporcionado por la
Hscion (9.19) resuloa:

- TH.,II — :ulhrl.l

T :

Para interpretar esta expresion se plantea ol siguiente ejemplo: '
avidn de peso Woen voelo de crucern a una clerta altitud. Si se 1
mantener osta condicion, ol pilote debe ajustar el gistema de propuliEos
pari que proporcione wn empuje T, 8ol empuje es mayor que e
valor, el avidn sube ya que, segim ls ecuacion (9.18), el angulo de
travectoria es positivo, & > 0 es decir que mientras exista un €x
de empnje el avion puede subir, tal ¥ como se moestra en la fignra %
Por ¢l contrario, s lo traccitn es menor que Lo necesaria para ol yue
horizontal, rectilines v uniforme, el avion desciende. Resumiendo,
ascenso o descenso del avién, no se controla con el dngulo de atague (8

Y t e
M | LR (P2 TR, iy ||
Uy = 7 [ e (2’” Yoot + K o—reg

- Los aviones suelen estar equipados con un instrumento Hamado
Mromeiro que determina esta velocidad en funcion de las varisciones de
:'..-.| 1.
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9.6. Vuelo de planeo rectilineo v uniforme

El vuelo de planen os un caso particular de una maniobra de
descenso en la cual lns fouergas propulsivas son uulas, tal y como se
esquematiza en la fgura .10, Pars su andlisis 22 plantesn las ecuaciones
generales del vielo simitrico, ccunciones (9.8) v (0.9), considerando vaelo
rectilines, uniforme, con un dngule de trayectoria constante y negativo
v empuje malo, es decir,

Ejemplo 9.2

El mismo avion del ejemplo 9.1 comienza una manjobra de ascenso eog
velocidad uniforme a 3000 m de altitud. El avemdmetro del avién indjes
una velocidad com respecto al aire de 180 km/h ¥ el varidmetro indicy
una velocidad vertieal ascendonte de 2 m/e Se pide (1) el dngule de
ascenso, (2] o angulo de atague en estas condiclones v (3) la traceifn
que debe proporeionar ¢l motaor.

Solucidon

(1) ElI &ngulo de sscenso se determina a partir de la geometria definida
por la velocidad con respecto del aire, ., v la velocidad vertical
ascendente, 1., es deeir,

s et (“—) = 00drad =25,
T

—ﬂ"“WﬂiﬂTﬂ;:nq
Woeosyy— L=

donde, vy es el angulo de trayectoria o dngulo de planeo. Despejando la
resistencia v la sustentacion s abtiene:

[} = W siny, (9.20)
L= Weosn, (8.21)
(2] El ingulo de ataque se obtiene medisnte la ceuacion del movimiente
en el efe z, gue para el caso de vaelo de sseeoso aniforme y rectilineos con
angulo de ascenso pequeiio es: '

y dividiendo ambas expresiones resulta;

A= o = =

BT = 1K

Si ademds se considera que el dAngilo de trayectoria es pequenio, Lan y,; =
Y4, con 1o cual g lega a gise:

Lo W,

El,.Fm"EuSGL = W,

por 1o gue, |
oW Y (9:22)
LI E

ur s
¥ teniendn en euenta la curve de sustentacion de la acronave se obticne
el angunlo de ataque como:

= LT ey vad = 4.1°

i

Es decir, que o dngulo de planeo, vy, puede sstimarse eomo el inverso de
Ia eficiencin serodinimica. Se deduce de la ecuscidn (9.22) que cuando
el avion vurla con la eficiencia aerodindmica maxima, Fu.. ¢l dngulo de

planeo es minimo; Tamin = 1/ B

Ej&mph:r_ 9.3

Cusndo mismo avidn de los ejemplos anteriores so encuentra volando
a B0 m de altited, el piloto detiene los motores y comienza una
magiobra de planeo. En esta situacién se pide: (1) el dngulo de
planca correspondiente o una velocidad con respecto al aire de 216
km/h, (2] ol dngulo de deseenso minimo vy s velocidad de descenso
correspondiente v (3} la velocidad de descenso minima y el dngule de
descensn correspondiente.

(3] La traceitn necesaria se ebtiens de s ecuaciin de Newton en Ta
direceidn de movimiento,
Ty e D W= ;,nmui.‘_?cp + Wy = 035N,

donde el coeficiente de resistoncia so ha caleulado niilizando la polar de
este avion, o5 decir, ¢p = opg + K o = 0L0G2.
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4 porrespondiente &l Yamm €8 Ugamin = Uooymin Yemin, donde, U e, €8

l g velocidad con respecto al aire correspondiente al voelo con dngule de
plane minima, Por otro lado, se sabe para planear en esta condicion el

peficiente de snstentaciim debe ser el Gptimo, cp g = \fnmfﬂ' = (L85

-y, dado que, L= W, la velocidad con que debe volar ¢l avidn es:

W

Vegopmin = SW e 436 mys

Finalmente, la velocidad vertical do deseense correspondionte al vuelo

pon dngulo de descenso minimo es:

2

1
t = —— = 45 m s
Pl prnin ﬂmﬁﬂﬂ-ﬂpl B

Tlienes hormontal

Figura %, 11 Bsouems de. feemsas sobee e aeropeve on vuele de plioes
rectilinen v uniforme,

Solucidn

(1) El angulo de planeo se obtiene 8 partir de la ecuacion (9.22), por
que s¢ necesita conoeer la eficiencia perodinamica con la que esta volande
el avitn en estas condiciones. Considerando que el angulo de planen o :Fﬂ A partir de la geometria del movimiento v las ecusciones que lo
q % 1, laecuacién del movimiento en ol eje 2, ecuacion (9.21), es L = Wy describen, la velocidad de deseenso s puede expresar eomo,

de donde se obtiene gue: f

- ( 1 A2 )
W g = et = Thoor = o= | =flectil, S Cpo + H ) (9.23)
= i}mm que para un cierto avion, volando a una altitud determinasda,
dottcde Ia r.iv:mddml a G000 m, segin la atmdsfern estindar, es p. = Ta velocidad de descenso s6lo es funeion de ln velocidad con respecto al
(. T-J:ﬁkg,.-’rn . Reemplagandn i:l eocficiente die sustentacion en la polar del qire, por Io que es posible derivar esta expresidn con reEspecio sty ¢

igualarla & cere, obtenidndose:
:iu.; 4 . 2N+
iy Epmu im0 = K PrglizoS

j}mpejaa:dn- it ¥ Teemplazando los datos de este ejemplo, se obtiene la
velocidad con respecto al alre correspondiente a la velocidad de descenso

mininmis,
13 14 g 9 !
o udmis = (E] i E"ﬂf; = Ji1m/s

Pora, ealenlar ol ingulo de descenso comrespondiente hay que determinar
1& eliciencin acrodindmica en esta condicidn de vuelo, Bl coeliciente de
Sugtencacion ahara o5

awviin, s obtione ¢l coeficiente dr resistencia correspondiente, en — 0. I:E'I’
por lo gque el angulo de planeo correspondiente 4 s welocidad de v -.I-_

U = 216 km/h = G0 m /5, resulta: =1l

L _ 0 ioumd =174
N = - a = (L 129 rued = T.4".

{2} Parn que el angulo de planco sen minimo se debe de cmn'
que la eficiencia acrodinamica sea maxima. Por tanto, reemplazando
expresion (9.6) en ba eenacion (8.22), el dngulo de planeo minimo resultie

L
Yd.awiln = E,_ = 2femp = 0100 e = 617

RRR . L VIO

e la figura 9,10 se deduce gque s velocidad de descenso puede expresa =
[ “ie;— ndmin

COMG, Uy = Uyg 80Ty = HeTe, por lo que la velocidad de descensd
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¢ minimos que debe soportar la estructara de un avidn segiin s eategorin

Obadrvese que ol valor del coeficients de Huuteut-u.t.iﬁn obtenido g % . ]

erme de wto &wmn s asi faera este avidn no Pﬁtlrm volar en feniro de los euales debe utilizarse el avidn para no provocar daiios en

mm:hc:mn de planen, Para los fines de este ejemplo se puede asumir gp sn estricturi como par ejemnplo, velocikdades v radios de viraje minimos.
este coeficiente do sustentacién es menor que ol miximo del avidn. Ag
reemplazando el ¢ en la polar del avidn, se obtiene ol cocficiente de
resistencia correspondiente, cp = 0.18, Por tanto, el dngulo de planes e L La maniobra de viraje en el plano wvertical consiste en una
Tdspa = Epfe1 = D.1231ad = 7.0°% Finalmente, aplicando la definici ity prayectoria circular de radio R, contenida en un plane vertical que so
de la velocidad vertical de descenso resulta: : con velocidad constante (figara 9.11). Bsta maniobrs también
- . & denoining waniobra de looping. Para analizarls, se considers que el
thtin = Mo e Vowami, = 41 176, cambio de altitud durante la maniobra es lo suficientemente pequeiio
. o para poder asumir que In densidad del aire oo varia

9.8. Viraje en un plano vertical

N
- -

9.7. Factor de carga

Antes de abordar ¢l estudio de las maniobras de virnje s
convendente presentar ¢l factor de carga, un pardmetro muy utilizade
para el analisis de actuaciones v que, ademsis, se utiliza en el proeeso :'
disefio v cilenlo de las estrieruras de lns acronaves. Se define ol factor de
carga, n, como la relacion entre la fuerza de sustentacion genernda pe
el avidn v su peso total,

=g {92 '*I', 2
v o5 una medida de las fuerzas que actian sobre ol avion, Obsérvese qu
si se roemplaza ol peso por mg resulta:

_ -~ Plano horizontal

Figure 9.11. Esqueann de fuerzas sobre la asronave en vuclo en plano
5 virtical eircnlar v uniborme,
1L

== i
g g
En este movimiento, el dngalo de travectoris -y varia entee 0 v 27

]mr tratarse de una travectaria con curvatura, debe incluirse la fuerza
;"" e que aparece par utilizar un sistema de referencia ligado a la
meronnve (sistema no inere ml} para describir el movimiento. Asi pues, las
taaciones (9.8) v [9.9) quedan:

donde, a;, puede inferpretirse como la sceleracion debida a la luerza +
sustentacion, con lo enal el factor de canga gueda expresado como 1§
relaciin entre esta aceleracion y la aceleracién de la gravedad. Es po
ello, que ¢l factor de carga tambidn proporciona el valor de la aceleracia
que aparece en sobre el avidn expresado en miltiplos de g. Por gjent '-:'_f
en vuelo horizontal, rectilineo v uniforme ¢l factor de carga e n =1

- I,— D= Winy= .25
Laos organismos de regolacion aerondutica, como [s europes .‘_;:. " Hor=H, (3:25)
(Joint Aviation Requirements) y 1a FAR (Federal Aviation Reguiations] M= 4 W eosy— L =0, (9.26)

de los EE. UL, establecen normas gue fjan los factores de carga maxim '-'
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oun A
g we anmonta ¢l radio do curvatura del viraje, manteniendo ol resto
do parametros constantes, ¢l térming de Ta fuerza centrifuga, mowl, /K,
hwce mis pequens, por lo que la sustentocion neccsaria disminuye,
T cambio, s s deses realizar o] viraje con mayor velocidad la fuerza
sontriluga aumenta y la sustentacion necesaria o5 mayor,

Despejando la sustentacion L, de la sepunda eouacion se abtiene:
3 .
Liy) = m”ﬁ + W cos . (9.7

Eeta expregidn proporciona la sustentacion gue debe pmdum el avidy
o funcidn de la posicion que ocupa la seronave. &0 el viraje, I i.,'
o5 1a fuerza que debe compensar la frersa centrifiga ¥ una comporn

del peso que cambis con la posicion de la aeronave dentre del

Si s divide la ecuacion (9.27) por el peso de la aeronave se obijene
i cxpresion del factor de carga,

3 ? i 5 a
aheirvesa qne ¢l resto de los parametTns se tHJIIEEE].PINI Eﬂnﬂtmtﬂﬁj_-' B __L_ B _.l__ ey, - _ Uy,
::ﬂ Gigtira 9.12 o precents un grélfico de esta expresion, donde se ohierg s wirE W oy R + CO8 Y, {9.28)

1a variacion de la [uerea de sustentaciim, L, en funcidn de la po
del avin a Io largo de la manlobra, definida por el walor del

trayectoria, ¥ (0 < < @)

= puede observar que presenta la misma dependencia funcional
ant i+l fngulo de la trayectoria, ~, que la sostentacion necesaria para
1 gar ol viraje, por tanto el factor de carga miximoe aparece en 5 = (L

Sea shora nuna seronave con un cierto factor de carga maximao
sermitido #p 8e puede atilizar la expresion (9.28) para encontrar
s Himites que garentizan gque el viraje se realice con seguridad. Por
T bo, para una velocidad de viraje, s, es posible determinar el radio
'ﬂur'lm.l_um. minimo con el eunl I weronave puede realizar este viraje
Sin cocceder el factor de carga maximo. Teniendo en cuenta que en esta
manicbra o] fsclor de carga mdsimo aparece en, 5 = 0 se Llone;

ul e

f‘um = gl\.filllhl

Figura 9.12. Varincitn de la fuerze de sustentacién, L, en funcidn de la

posicidn del avién a Io fargo de le maniches, definida por ol valor do ey Y (0,20
angule de trayectoria, 7. R Y I =

[orma andloga se puede caleplar la velockdmd maxima, o pinscs CO1 &2l
e i peronave puede realizar un viraje de radio B sin exceder el factor

- eargn mdximo,
U mpx = 'i,n'.!?H (b

Sp pheerva que la sustentacidn gque proporcions el ala s 11
en ol punto mas bajo de la trayectoria [y = ) ¥ 8 medide J i
asronave progresa on el viraje, I enstentacion necesaria 05 me-nur_
la componente de peso que debe compernsar, W eoa«, os menor. kd
minimo de sustentaciin se alcanza en el punto mids alto de la tr
o — . En este punto particular, la fuersd centrifign es compensads ]
la sustentacién v el propio peso de la aeronave.

Es de interés analizar como se moditica la Hilﬂt.cll'lﬁll‘iﬁilr- .
en funcion del tosto de las varisbles que aparecen en |a expresida

B desen vorificar si el avion definido on los ejemplos anteriores es capaz do
HBEAT nna neaniobra de ]ul::ping e 1a que se micstTa on ol esgquema
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de la figura 9.11 volando a una velocidad de 270 kin/h ¥ una altitud
de 500 m. Bl miximo factor de carga que este avidn puede soportar e
e = 3.8 ¥ I fraccidn maxima gue entrega su sigtemna propulsor, i e
velocidad y altitud, es Ty = 3000 N. Se pide: (1) caleular el radio minime
de 1a mandobra para ne superar €l factor de carga méximo; (2) el valar da
la traceicn necesaria cnando v = 459, 90° y 1807, si se realiza el looping
con ¢l radio minime ¥ despreciando la variacion de la densiciad :lum}ulq:; I
maniohra; (3) el tiempo que tarde en completar una vuelta (4) ¥ verificar
s ente wvidm puede vealizar la maniobraen estas condiciones.

Solucion :

(1) Sabiendo que ¢l factor de carga maximo aparece on %y = 0, se
recmplazan los valores de la velocidad y factor de carga maximo de esie
ejemplo en la expresion (9.29), de donde se obtiene que:

R T i.:"'_::iﬂﬁm
'ﬁ!lﬂl ﬂ{.“m_l.:l

(2} Para determinar el empuje que deben proporcionar Lo moLoTes dee
la aeronsve se emples ln segunda Ley de Newton en la direccion clel.

movimiento, ecuacion (9.23),

T, — D —Wsiny =1,

donde, P = %pmu;‘ﬁ'np = %pmugnﬁ' (epo + K ¢f) . A diferencia r]u
les ensos anteriores (vuelo horizontal aseenso o descenso), ahora
susentaciin no os igual al peso y por tanto, hay gue caleufar 1
sustentacion. Para ello, se aplica ln segunda Ley de NE':'{IGH eI
direceion perpendieular al movimiento de la aeronave, ecuacion {9.26),

.
L=m-= +Wcosy,

n
v, como por definiciin, el coeficiente de gustentacion se express COms
2
)
B i . m I + H-"ms’]r
e ag 1 3 g ;
Eﬂm“wg ipﬂum
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Sustituyendo esta expresion en la resistencia serodindnica, resulta:

1 2 (migE + Woens "_r)
Ll g . el
D= Equm.‘J épg + K PR

2

Por tanto, o empuje que deben proporcionar los motores, gueda
finalmmente;

- 2K : -
'I'"_ = Ef.l'mujmﬁ{‘m -+ m (‘Fﬂiﬁﬁq 4 Wﬂﬂﬁ"‘f) -+ W BT Y.
Haciendo ahora aplieacion para los dogulos pedidos se abtiene la signiente
bakela:

8 o I

45 D63 oom 3.5 .44

90 050 0061 28 T.HG

180 02 0052 18 168

(4) Dudo que la maniobra se realiza a velocidad lineal constante, la

weronave desctibe un movimiento circular uniforme v por tanto, el

perindo de dicho movimiento e3 el tiempo que requiere of viraje completao,

Ced decir,

E_'EH'__H:ITH

_—= = 17 &.
2 s 4

[4) Teniendo en cuenta que el empuje maximo del gue dispone la aeronave
e8 Ty = SN v que el empuje necesario en 7 = 45" es T, = 6.44kN > T},
la arronave no puede realizar esta maniobra

9.9. Viraje en un plano horizontal

Para cambiar el rumbo del avidn sin modificar Ta altitud de vaelo
rinliza una maniobra de viraje en el plano horizontal, que consiste en
A trnyectoria cireular de radio &, contenida en un plano horizgontal y
to velocidad constante, como se esgquomatiza en la figura 9,13, Comoe
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es aabido, para modificar la direccidn del vector velocidad os nepe 3 vk — L =10, (9.30)
una aceleracion centripeta, a,. En esta maniobra la forima de ahgag ui

esta aceleracion es inclinar todo el avidn con un dngulo de balane ""ﬁ — Lsinpg =10, (8.31)
gt mediante ¢] uso de los alerones, de modo gque una componrme W — Leosp =0, (9.32)

la fuerza de sustentacion queds contenida en el plano horizootal
perpendicular al vector velocidad, tal como se observa en la figurg 6.4
Esta componente, cuve valor es Lsin g, aciia como [eerza cenep
que provoes la aceleracion que modifics la direccidn del vector veloed
Cuando la maniobra se realize de modo que la resultante de las fierg
masicas (¢l peso mds la fuerss centrifuga) estd contenida en el plang
gimetrin del avidn, se¢ dice que o2 un vimje coordinado,

3¢ I tiltima ecuacion se deduce que el factor de carga para esta maniohra

3
= L (9.33)
Lo il
& decir, que en general n > 1 oy, & el dogulo de balances auments,
ambién lo hace ¢l factor de carga v por tanto, la sustentacion necesaria
rhy | maniobra. Para entender mejor esto, se escribe la ecuacidn (9.32)
o W = 4505 £, cos 2, 0 bien:
1 W W ,

e = PN ﬂfﬁmb' = 1 L vhoms [9.34)
patrvese, gue ol coehciente de sustenbacion en esta maniobra es igual
| cocficiente de sustentacion en voelo de CPUCETO, £f ohey. Multiplicado
gor el factor de carga, que €5 mayor que uno y estid relacionado con el
"--, i de balancon segiin Ia ecuacion (9.33). Cuoanto mayor es el angulo
jy mayor es ol encficients de sustentacién necosario para esta maniobra,
f s debe o gque si se dedics una parte de la sustentacion para produacir
na aceleracion centripesa gque curve la trayectoria, la sustentacion total
ranmentar, de forma que su componente vertical, Lﬂ.hﬂ;x eeyuilibyre
i _pem de In aeromave, o8 decir, conserve el equilibrio en el eje z, ¥ no s
": eroda altitud. Esto implica que, adomids de dar un dngulo de halaneen, of
ptoto debe anmentar el Angulo de atagqoe, o, para conseguir el coeficiente
e sustentacion necesario dado por la ecuacicn (9.34).

Vigta frontal |

Vistm suprerion

Figura 9,55, Esquema de fierzasg sobee I aoropase en vuslo en plans
borbeoadal circulag v uniforme.

Como en el andlisis de lag maniobras anteriores, se considers W
sistema de referencia ligado a la seronave, s decir que se trata d
un sistema de referencia no inercial v ademibs la trayectoria pres i
eurvatiiea; por tantp, se debe tener en cuenta la fnerza de origen in
Fr, aue aparece en la aeronave, es decir la fuerza centrifuga. Eo st Fl empuje wecesarlo para esie viraje, Ty s¢ obtiene de la
maniohra nparccen ferzas fuera del plane de simetria del avidn, p or BeURCion (9.30) que puede eseribirse como:
que es necesario plantear las ecuaciones de movimiento en los tres eje '
ligndos a la seronave. A partir del esquema de fuerzas que se observi @
la figura .13 se escriben las ecuaciones del movimiento de la acronsd
CEHTIE,

T:I,‘I.'h - l:i'nnH a4 ﬂ!ﬁ: r":rl.,vllru.! {935]

oncle se ha recm plazado el coeficlente de resistencin por la m:prnﬁil’m elee
p-nl.u.r del avidn v ¢l coeficients de sustentacion por la expresicn (9.54],
ESEs expreaion indiea que el empuje necesario para el viraje horfzontal
B layor que el pecesario para vuelo harizontal, rectilinec y uniforme,
¥& que o] sepundo términe del lado derecho de la lpualdad, gue es ol
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(4) La traccidn necesaria para realizar ol viraje horizontal con angulo de

+ pabA iadeo &l istencia inducida, o5 jpual al gque aparece
T e o o e ; b g belaneeo se obtiene de la cenacion (935,

la ecuacién {9.14) pero multiplicado por n®. Esto se debe a gue, come
se lin diche, para realizar ol virdje e necesario aumentar el coeficiente
de snstentacion, de armerds a lo que indica la eenscitn (9.34), v por
tanto, tambifn aumenta |a resistencia inducida, eon lo cual es nectsario
aumentar la traccion para mantener el vielo en egquilibrio.

.o W
Tovih = @ou 00 + n' K —— = T778N
Gogi?

Ejemplo 9.5

Fl avién de los sjemplos anteriores realizs una maniobra de viraje en el
plane horizontal con un radio de gire de 400 m, 2 wma altitod de 3000 m
y eon welocidad de 180 km/h.

Se pide: {1} ealenlar ol dngulo de balances neeesario para realizas
vste viraje de forma coordinada, (2) el factor de carga en dicha maniobra,
(3] el coeficients de sustentacion y dngulo de ataque neeesarios v, por
viltime, (4} calenlar [n braccidn necesaria para realizar la maniobra

Exlste otra otra forma de realizar un viraje en el plane horlzontal
que consiste en utilizar el timdn de direceion para rotar el avidn um cierto
dnpulo de guitiada, 3, de modo qie se desalinea el vector de la foerza
empije enn respecto A la direceion de voelo, tal ¥ como se muestra en
la figurn 9.14. Aparcee une components clel CTIMEJE (e 45 [:l:'rpundiﬂ:lﬂr
al vector velocidad y penera la acolorscidn centripeta, o, necesania para
cambiar ¢l nmbo, A partir del esquema de fuerzas de 1a figura 9,14, las
eetaciones del movimiento gon:

Togeesd— D=1, (.56
2
Solucitn -— me 2 — T gsin = 0, (9.37)
{1} Tomando las ecuaciones que describen este movimiento y dividiendo It .
la ecuacion (9.31) por la (9.32) e obtiene la siguiente expresion para el W-—L=1. (.38

angulo de balanceo u:

e

t = ——
Bl g PT S

Wil supetior Vista frontal | r

de donde se obtiene que, p= arctan [uZ, /{gft)] = 0.568 rad = 32.5°
{2} Empleando la ecuacion [9.33) se obtiene que el factor de cargs es,
=1 cosp = 1.2

{3) Reemplazando los datos de este ejpmplo en la ecuacién {9.34) s
determing ¢ corficiente de sustentacion:

W
o= n——=0.62,

g Figuras .14, Bgguemna de feersas sobre la aeronave en wislo o plano
L .

Beermontnd civcular ¥ wrbiarere.

El dnpulo de atague se obtiene de la curva de sustentacion del ala, ; : P A
R SRR R Aungue e posible realizar el viraje en el plano horkzontal de

esta mancrs, no sucle hacerse asi debido o gue, en genoral, reguiere
ma Lraccion mucho mayor gue si se realiza con un dngulo de balaneso.

SO anodigd =545
ey
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Esta hecho se pone en evidencda en el ejemplo 9.6, donde se nppegee .']ﬂ‘ Actuaciones integrales

que realizar un viraje de esta forma es muy ineficiente, va que ey | En esta seccion se presenta una introdoceifn ol andlisis de las
sumentar mucho ¢l empuje. En condiciones normales de vuelo el enipgg Cpaciones integrales del avion, que consiste en estudiar el movimiente
ez mucho menor que la sustentacion y, por tanto, la aceleracion contripe, fobial de la asronave entre los extremos de una trayectoria de yela,
(U 05 CApP&E O (TCAT &8 PeOUEn. Este tipo de manicbra se renlizg ,--:: r. ponerete se presentan dos actuaciones integrales. el aleance, que se
pars ligeros cambios de mambo, con grandes radios de curvaturs de | pfine como la distancia total que puede recorrer un avion con ons
trayectoria v velocidades modestas, de modo que la aceleracion centd; .'E a cantidad de combustible v la autonomia, gque e el tiempo todal
OCESATI R SPA PeqTIEnE | go puede permanecer en yvielo con una cierta cantidad de combustible
Fyvidentemente, en cete andlisis ya oo puede suponerse gue la masa del
' jon es constante, debldo a que se consideran Tovervalos de tiempo y
El mismo avion realiza una maniolra de viraje en el plano hummul distancing lo suficientemente grandes para que la variacion de o oasa
lis misma condiciones que en el ejemplo 9.5, &= decir, con un radio di Aebiida al consumo de combustible sea importante. La masa total de la
giro de 400 m, a una altitud de 3000 m v con velocidad de 150 -:" geronave, o, se puede expresar como mit) = my + m(t), donde m; es
Caleular la traccion necesaria para realizar el mismo viraje, pero sin dag 14 misa de la seronave sin combustible v m, es la masa de combustible.
balanceo al avidn.” Derivando esta expresion con respecto al tiempo se obtiene que:
Solucion
En primer lugar se debe detenuinar el coeficiente de sustentacion parg
hiego determinar la resistencia y Anslmente determinar el empuje. De Iy
ecnacion [(9.38) se obiiene gue:

ii'rjﬂmp]n 9.6

i  dm

i e S il 0.39
| I EES R 3%
donde, ©se ha definido en la seecidon 6.4 como el gasto de combustible,
= —dmg ot

Ea EH-; = 0.52, Esrictamente hablando, para ealeular las actusciones integrales

Poating 56 debe considerar todo el perfil de vuelo del avidn es deeir ol despegue,

y por tanto, el coeliciente de resistencin es tp = epo + K ef = (L0G2 seoenso, crucero, maniobras, descenso y aterrizaje; sin embargo, agqui
v la resistencia, D = peu 8 op/2 = 700N, Para obtener ol dngulo de sl se annliza ¢l aleance v la autonomis en crucero {voelo horizontal,

guifiads se dividen las ecuciones (3.57) y (9.36), seetilineo v uniforme), ya que, en general, la mayorin de los aviones

H readizan Lo mavor parte del voelo en esta condicion. Eo este caso, la
tan = —2 lllI-IIHL]LE- del movimiento del avion a lo lazgo de la trayectoria esta
R ilipua:::rlm por la signiente relacion, ds/di = uy, donde, s es el espacio

de donde se obtiene que 7 = L386rad = 79.4° Finalmente, .,-];_L..._ eorrido a lo large de la trayectoria ¥ g o= la velocidad del centro de
ecuacion (9.36) se obtiene o] empuje necesario !=. wvedad del aviom que se considera constante, Sin embargo, dado que se
twnsidera I atmasfera en reposo, se cumple que (i, | = |ug,|, por tanto,
puede escribirse: "

' 5

E}r |
Eir los siguientes apartades se tratan las actuaciones integrales de

iﬂﬂ aviones equipados con sisternas de propulsion a chorro no autonome,
_EI analisis reletivo a los aviones propulsados a bhélice, es muy similar

£
Tup=——=23815N.
i (9.40)
Se puede observar que para realizar ¢l mismo viraje empleando un }
de puifiada, el empuje necesario es aproximadamente cinco veees
prande gque el necesario si e realiza con angulo de balanceo,
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. hipotesis se resuslve la integral (9.42) v la antonomin resulia:

fi=tE (1) (0.43)

Ep ey Tty

y ¢l lector interesado puede encontrarlo en alguna de las siguientes
referencias: Anderson (20065}, Brands et al. (2004) o Shevell {1938),

0.10.1. Autonomia de aviones propulsados a chorro
 Be concluye, que para que el valor de la antenomia sea el miximo posihle
= requiere que la cantidad de combustible disponible sea miximo, ol
gonsumno especifico por unidad de empuje del motor, o, sea lo mis
pequeiio posible ¥ la eficiencia aerodindmica del avidn sea mixima
Obsérvese que bajo las hipdtess on las que se ba dedocido la EXPresion
{9 43}, ln autonomia no depende de la densidad, es decir de la altitud de
yuelo.,

En la seccitn 6.4 se define el consumo especifico por unidad de
eapije como in pardmetro caracteristioo de los sistemas de propulsiy.
a chormn que relaciona el consumo de eombustible con el empuje
proporcionade por el sistema propulsor como, ep = of T sustituyondey
esta definicion en la ecuacion (9.39), que expresa la variacion de la mugg
del avidn por unidad de tiempo, se obtiene:

L arT e
ap - e siemplo 9.7
1 El avidn estudiado esta realizando an vuelo horizontal rectilineo v
i bien,
o J|:.'ml'r:|n'|'|r~ de crucero s una altitud de 3000 m v eon velocidad de 180
== /b La masa de este avidn sin combustible es thp = 500kg, la

i 'FTF s m de combustible quea S0 -I'.EIEI:I{:H[ los d!']-.ﬂﬂi“m s de m, =
Sl se Inlegrs esta expresidn entre la masa inicial, my, ¥ final, rreg, del “.I.ﬂﬂkﬁ y e consumo especificn por unidad de empuje es ep = 1.05 x
avion se obtiene la sulonomia, £4, como: 1& S k(N &), Calenlar (1) la aute & utiifzsado el Riika

"‘ dindmico correspondiente al valor medio de la masa de la seronave

durante el crucero y (2) la antonomia considerando que siempre vuels
con la maxima eficiencia aerodindmica.

Solucidn

{1} El valar medio de la masa de la seronsve durante el crucero es, m =
{my +my) /2= 0530 kg, El cocficiente de sustentacion correspondiente se
sbtiene de lo condicidn de vaele horizantal nniforme v rectilinen, T = W,

LAY, )
2mg
Pratiz S

F el cocficiente de resistencin de la polar del avidn ¢p = 0.059.
Reemplazando estos datos en la scuacion (9.43) resulta:

a Ll ("‘1
epory  \my

En la secridm 9.4 se demuestra que en vuelo horizontal, rectilines ¥

i
uniforme, el empuje pusde exprosasse como 7~ W/E, por lo que I

sntonomia resulta
or, 1 dm

=] —E—l

wp EpOpg Mo
= [1L48,

Cp =

donde se ha expresado el peso como, W = myg v 1 eficiencia acrodindmica
como, B = ¢pfcp. Para caleular la integral es necesario conocer ool o
varian, oy, £, ¥ op con respeto a la masa, m, a lo largo del
La forma en que se modifican estas variables o8 lo que se conoce @
progracs de viuelo o ley de pilotaje y, seglin sean las expresiones gue
definen estas variables, la solucion de la integral (9.42) puede ser mis
menos complicada. Se plantea un caso sencillo en el cual e congidera que
ey es constante v el avion completa la trayectoria con el mismo Angalo
de atague, lo gue implica que los coelicientes perodindmicos no varii

¥, por tanto, la eficiencia aerodinfmica también es constante, Con eSi68

ta= J T687s = 2.1 h.

(2} Para que la antonomia sea maxima es necesario que by aeronave vuele
el valor de eficiencia mbxima, por lo que el valor del cosficients de
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sustentacion al que tiens qua realizarse ol erucero s, o o = -“l'i.‘ml.I’FE -
0.83 v el coeficiente de resistencia pars este valor es, cpleg o) = 0.090,
El valor de la eficiencia aerodinfmica s, F,,, = 9.42. Sustitayendo estog
valores en la expresion de la autonomia, se tiene:

11

- i = ls=25h.
Lasnax = Fm'l}rﬂ'm(ﬂi-;) #0018 o

9.10.2. Alcance

La distancia total que pasde recorrer un avidn con una cierta
cantidad de combustible, es decir, ol aleance, se obtiene & partic de
la cineméticn del movimiento uniforme a lo largo de la trayectoria,
ceuncion (1.40), ds = wdt. Si se reemplaza en la eenacion (9.41) se
obtiene,

il
A i, 9.44
Teniendo en enenta que se considers voelo horizontal, rectilnes ¥
uniforme, la velocidad de crucero se obtiene de la ecoaclén (9. 13),

| 2mg !
el Ty

y el empuje puede expresarse de acnerdo a la ecuacion (9.13), con lo cual
ln expresidn (9.44) resulta:

ele

1 [ 2 Jadm

PR (M L, Bl

er) PS8 tp Ym

Integrado esta expresion entre la masa inicial, m,, v final, my, del avion
se obtiene ¢l aleance, =4, para aviones propulsadoes a chorro cono;

Ad - l'l'l,r',l_ ,‘.-"rr_,;dm
= L d#—— ||,II B 6y O

D forme similar & lo que sucede con la antonomia, para caleular ests
integral es necesario conocer como varian todos los pardmetros que

k10, Astuseiones intogrelcs d66

aparecen en la integral con s masa del avion a lo largo del vuelo. Ademas,
obstrvese que el aleance depende de la deosidad v, por tanto, de la alticod
die vuele. Considerando que en vuelo de crucere la altitud no canbia
(e = Cle) ¥ que ¢y, cp ¥ op son constantes, el alcance resulta:

on= 22 (i~ 7). (9.45)

Como en el cazo de b ootonomia, para que el aleance sea miximo s
requicTe gue ol consamn cspecificn por unidad de empije sea minimo y
giee la cantidad de eombustible sea mAxima; sin embargo, en este caso
debe ser meixima la relacion e fep v oo la ehciencia aerodindmica
Ademas, =0 observa que el alcance depende de la altitud de viaelo a través
de la densidad; cuanto mayor sea la altitud {menor densidsd ), mayor es
ol sleance. Esta conclusion presenta ciertas limitaciones porgue a medida
gue la densidad del aire es menor, las actuaclones de los aerorteacbores
4o deterioran.

Ejemplo D8

Calcular el alcance del avidn en consideraciin cuando realiza un vuelo
en las mismas condiciones del ejemplo 8.7 (1) wtilizando el coeficiente
serodinamico correspondiente & lu elficiencia mixima v (2) considerando
las comdiciones para el maximo alance.

Solucidn

{1} De lea resultades del ejemple 9.7 se ohtienen los eccficientes
aerodindmicos correspondientes al valor medio de la masa de I acronave
durante el crucero, siendo £ gy = U85 ¥ ep g = 0030, Reemplazando
estos datos en la ecuacion (9.45) del alcance resulta:

Tk (e — i) = 336.7 % 10 m.

-hg £0,0p0

[2) Para que ¢! aleance sea miximo, la relaciin | ."r.'Liu'rr.',r_; debe ser mdxima,
de mode que ol corficiente de sustentackn que hace maxima esta relocitn
s caleula de acnerdo .

ey,
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por lo e deriviondo queda:

(e + K e} ) — 2k esfer =0,

L

Despejando el valor del cocficiente de sustentacion resulta:

lepn _ f1

v cuve cocficiente de resistencia o8 g me = 0.060. El alcance
ra:
2 2 ,.,.I'E'z,"'m.""

B = —
T N PeeB Cama

(v — yfmp) — 5888 % 10° ., Parte V

Vehiculos espaciales




10.1. Introducecion

Una misitn espacial es un conjunte de setividades que se reslizan,
al menos en parte, fuera del entorng terrestre ¥ un vehienlo espacial o=
aquel que se disena para desarrollar una mision espacial. En este capitulo
y et ¢l sigulente se presenta una introdoccién a los diferentes aspectos
vinculados con la imgenierin de vehiculos espaciales, con I idea de
proporcionar informacidn hdsica sobre las particularidades y dificultades
gue presenta o disefio de estos vehiculos que, en muchos aspectos, estin
enn el limite de la clenda v Lo tecnologia, A pesar de esto, existen fuertes
motivaciones que impnlsan a dedicar los recursos necesarlos para levar
a cabo misiones espaciales, pues mediante vehicules espaciaies es posible
ohiener serviclos que no pueden obtenerse de otra wasera, o bien, se
obtienen de una forma mis cficiente.

Una de los ejemplos mas destacados son los servicios relacionados
eon lns commmicaciones, pues mediante sefinles de radio es posible
transmitir vor, datos (Internet), televisidn, cte. o medias v loargas
distancias con cobertura global. Las comunicaciones via satélite son
particalarmente atiles en aplicaciones miviles coma barcos, acronaves
v wvehiculos terrestres donde la utilizacion de ecables o5 imposible,
Otro servicio de suma bnportancia es s meteorologia: medinote e
nao de veliculos espaciales se observa constantemente la evolucion de
los fendmencs meteoroligicos para pronosticar el tiempo a corto y
medie plaze con informacion global y continoa, La pavegacion por
satélite es una aplicacion basada en el mismo priveipio de la navegacion
astrondmica, o= decir, la determinacion de la pogicion en caalguier punto
die In Tierma a partir de la p-l;ﬁii:iéu eonocicla de wi vonjunto de astros o
satdlites artificiales, Tiene la ventajs de que la infornacion se recibe de
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forma continua a través de ondas de radio, tanio de dia comoa de noche
v bajo coalguier condicion meteoroldgica En el dmbito clentifico log

vehiculos espaciales se utilizan en astronomia y exploracion planetaris.

pues con ellos es posible observar el espacio sin s distorsion dpeica

que introduce la atmasfera Lterrestre v, ademas, es pogible acercar bog

imstrumentos de observacion y medida a otfos cuerpos celestes, Otrag
aplicaciones son el sepnimiento de la evolucion de caltivos, s observicidn

de recurses hidricos y forestales, le peneracidn de cartogralio y, en general,

la explotacion de los meoanrsos naturales; asi como en misiones tripuladas
de caracter cientifico v de exploracion.

Uno de los sspectos mas importantes de una mision espacial es
la trayectoria u drbita que debe seguir el vehienlo, ya que, debe estar
de acuerdo con los requisitos de la carga itil. Por ejemplo, un satélite
de observacion debe tener una drbita que no sea excesivamente alty
para tener una mejor resolucion en las imdgenes v tambitn debe pasar
por la vertical do cualguier punto de la Ticres con clerta periodicidad,
Crro ejemple son los setdlites de comunioaciones que otilizan la orbite
peoestacionaria para mantener fja sn posicion relativa con respecto s o
superficie de la Tierra.

El objetivo de este capitulo es presentar log fundamentos de o
mecinica orbital para estudiar o movimiento de los vehiculos espaciales
v las caracteristicas de sus orbitas, Aunque las leyes fisicas ¥ concepios
g s estudian son de orden general, el plantewmicnto se b enfocado ql-l
movimiento de vehiculos cspaciales.

En la seccitm 10.2 z¢ presentan log conocimientos elementales
de la mecdnica orbital, es decir, las leyes de Kepler v la Ley
Grovitacion Universal de Newton, desarrollando ejemplos de Grbias:
circulares; mientras que en la seccidn 10,3 se amplia el anilisis para
el caso miAs general en qgue las trayectorias son secciones comicas,
la seecidn 1014 se presentan las constantes de los movimientos orhitales
gue proporcionan algunas relaciones necesarias pars el ehleulo de arb a5
¥, por dltlmo, en la seecidn 1005 se analizan dos tpos e manio
orhitales: la transferencia coplanar y el cambio de inclinacion del p
orhital,

Fs importante destacar que algunos concepios y relaciones
matematicas s¢ presentan sin demostracion; ya gque pars legar 8 elies

En el easo de érbitas alrededor de

¥ Apngeo; mientras que para Grhitas alrededor del Sol o denominan
perihelio v afelio,

0.2, Leves fundamontalis de In niecinies arbital a7
ap re-:[uinr_{- ln solucion de ecuaciones diferenciales que rstan mis alld de
los conocimientos requeridos para la locturs de esto libro., En Chobatoy
(2002), Thomson (1086} o Elices Concha (1991} s desarrollan estos
sapectos eon tode o rigor mstemdtico,

10.2. Leyes fundamentales de la meeinica orbital

A partir de las observaciones de Copéruico (1473-1543) ¥
[ . 473- ¥ Tycha
Hmh_e (1546-1601), en 1600 Johanmnes Kepler enuncié sus tres leves
relativis al movimiento de los planctas alrededor de] Sol-

I Las planctas se mueven en drbitas elipticas  alrededor del Sol,
estando este situado en uno de sus focos (vense la figura 10.1).

2, I:-u linea que mne un plancta con el Sol barre dreas ignales en
tiempos dguales, es decir, la velocidad areolar s constants [
Aty = Aty, implica que A, = 443

4. El cuadrado del periodo de la drbita de enalguior planeta en torno
al Sol es proporcional &l eubo de su semicje muyor, es decir, T o g?
o 7% /0% = rtp.

En la figurs 10,1 se muestra un esquema de una drbity eliptica tipica v

e definen algunes pardmelros geométricos caractoristicos. fn general, ol

punto mis prixime al foeo se lama periapsis v el mas alejado apoapsis,

ls Tierra de denominan perigeo

En el eapitulo 2 se presenta la Ley de Newton de Gravitacidn

Universal que establece que dos masas puntuales, A ¥ m (véase la
-.ﬂimra 2.3 de la pagina 28), se alraen mutiamente T |'m|=. faersn, F

dirigida a lo largo de ln recta que las une, siendo P -:Iimr:trm-;:ntfﬁl
Proparciomal al producto de lus masss e nversamente proporcional al

etadrado do la distancia eutre las masas, r, &5 decir,
; Mm
Fo=0 = {10.1)

- le, @ = B.67 x 107N m*kg ™. Esta loy es mis general que lag de
Aepler y no s6lo se aplicn al movimiento de los planetas,
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En primer lugar se analiza el case sencillo de un vehiculo
pspacial de masa m, describiendo una drbita circular (que es un caszo
part ietlar de una drbita eliptica), alrededor de la Tierrs, euya masa
ps My (Hgura 10.2). Sobre el satflive sGlo actia la [uerza de atraccion
gravitatoria, Fy, por lo que la segunda ley de Newton, a lo largo del eje
r, prede escribirse como,

LF =wma,
My m w
R R

donde, @ es la velocidad del satélite, A el radio de la Grbita ¥ uﬂ,-" it
et by seeleracion normal (centripets) sobre el vebbeuls. Despejondo In

volocidad se obtiene que:
0= vfi‘ (10.2)

domde, o = (M o3 ¢l pardmetro de gravitacion v es un valor que, para un
cuerpo oentral dado, es una constante del cuerpo central, En Ia tabla 10,1
ge presentan los valores de p de algunos enerpos del sistema solar, La
ecuacion {10.2) establece una relacidn entre el radio de una drhite v la
wlocidad gque debe tener ol vebioulo espacial para mantener esa drbita.
A esta velocidad se la conoce como velocidad de satelizacidin ¥ sucle
referirse como e

Figura 10,1, Movimicoto de un planets alrededor del sal.

En los capitulos anteriorss s¢ analiza ¢l vuelo de fas ACTODAYES.
dentro de la atmdsfers terrestre. En ese caso, ol rango de variacion de la
distancia entre ¢l vehiculo v el ceatro de la Tierra, v, es muy pequeio nmr
respecto al valor del radic de la Tierra y por tanto, esta distancia poede:
ponsiderarse constante e igual al radio de la Tierra. Como consecuencia, la
fuerza de atraccidn gravitatoria se ha incluido en ol andlisis comao la fuerza.
pesa, W = m gy, donde i, ¢a la masa de la acronave y g = 9.8 mfﬂz. el
aceleraciin de la gravedad que se constdera constaute. Por el contrario,
en o estudio de drhitas de wehiculos espaciales o astros, la distapcia
v, puede tomar valores mny diferentes, por lo que debe considerarse la
ecnacion { 10,1} para incluir las foerzss gravitasoriss,

En las phginas signientes se aplican las leyes de Kepler v de
Newton al estudio de tmyectorias de wvehieulos espaciales, para ello,
g consideran les sipulentes hipdtesiss el movimiento de los vehiculos:
espaciales estd determinade por la atraccion gravitntoria de un :Bﬁﬂ
cuerpo central (problems de dos cuerpos), tanto el vehiculo como el
cuerpo central se consideran masas puntuales, la masa del vehienlo e
mucho més pequeiia que la del cuerpo central v sobre los coerpos sdlo
actian fuerzas de atraccion gravitatoris y fuersas increiales, os deeir, s
desprecian las fuersas de orlgen sercdindmico gque puedan aparecer {como.
puede suceder en orbitas bajas). El efecto de las fuersas propulsivas se
describe en la seccidn 10,5 donde se presenta una introduceién al andlisis
de maniohras arhitales.

Figuru 102, Satélits deacribiondo uns drbita civelar de radio R.

Teniendo en cuenta gque el veliculo deseribe un movindento
vrcilar uniforme, el periodo de la drbite puede caleularse de maners
stncilla como la distancia recorrida en una drbita dividida la velocidad,
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Tabin 101, Pardmetro de grodiacds, g, de algos cuerpos del sistems

solar.

Cuerpo  Parametto gravitecion, j (o /&

Sol T LETx 1™

Tieren 3.986 = 10"

Lasna 4.903 = 102

Marte 4.263 x W

e dlecir,
MR _ o B (10.3)

v —_
YE p
"
Ohbsérvese, que una Grbita circular es un caso particular de una eliptica
donde @ = b = R. Sabiendo esto ¥ reescribiendo la ecuacion (10.3), se

ohtiene que, TE = &HEEEHI. 0 hien:
r‘f = E_ (10.4}

o

La tiltima expresion no es otrs eosa que s segunda ley de Kepler aplicads
a una Grhita eircalar.

Ejemplo 10.1

Fl satélite de la UPM (UPM-Sat 1) tiene una drbita aproximadamente
circular de 706 lkam de altitud. Determinar: (1) el valor de ln velocidad
orbital ¥ (2) la cantidad de vueltas alrededor de la tierra que da en un
dia.

Solucidn

(1] En primer lugar se caleula el radio de bn drbita como R = Ry +h=
7084 % 10° m. El valor de la velocidad orbital es:

= /B =701 m/s = 75 ks

(2} Reemplazando el tadio de ests drbitaen la ecuacion (10.3), se abtiene

¢l periodo arbital:

= E‘FE = 0934 5 = 98.9 min

108, Ceso meneral de los movimientos de orbitales 375

Si se considera que el dia tiene 1440 min, ¢l UPM-Sat | da 14.6 vueltas
alrededaor die la Tierra por din.

10.3. Caso general de los movimientos de orbitales

Las drbitas circulares son un caso particular del estudio del
mevimiento de dos cuerpos bajo la aceitn gravitatoria. El problema
general consiste en resolver las ecuaciones del movimiento en el plano
de In orbita sin suponer gue la drbita es circalar. El plantemrients v
la solucion de estas ecuaciones estd fuern del alcance de este libro, El
lector mteresado puede consultar Thomson (1986), Chobotov (2002) o
Elices Concha (1991). Por €] momentn es suficiente con saber, que la
trayeceorin resultante o8 slempee une curva conica, s decir, eirenlar,
eliptica, parabdlica o hiperbolica {(véase la fignra 10L3). La ecuacion de
una seccidn conica en coordenadas polares es:

all —e%)
T L4 ecosd' (10.5)
dotde, 7 e= ln mn@:ituﬂddvact.uf pndfﬂﬁn.ﬂmt].ﬁ.nglﬂuixﬂhru
ancmalia verdadera, a es el semieje mayor v ¢ = ¢/fn, 1a excentricidad, dos
constantes que definen la peometria de Ja seceidn coniea. En la figura 1003
s observa la peometria de las drbitss ofnicas v la definicion de los
parametros que Ins definen, y en la tubla 10.2 se presenta, la relacion
antre el semieje mwayor, la excentricidad v la energla mecanica especifica
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(vinse la seceitn 10.4) para cada tipode drbital. Ademds, en s I:.H.bh

se presentan slpunes relasciones entre los parametros geométricos do
arbitas elipticas.

3 enso general de una Arhita efnica arbirraria, la ecuseion {10.2) queda

..___,i, LTI
= J‘u (g— !m) {10.6)

g eeuscion (10,6} proporciona una relacin entre r ¥ u que o8 vilida
ara cuslquier tipo de érbita definida en funcidn del valor del semicje !

snavor, . Obsérvese, gque si @ = i, la ecnacidn (10.6) se reduce a la
] I'E".iﬂll le-E:I.

Resolviendo ] problema general también puede demostorse
(wiase Thomson [1986)) que para las drhitas elipticas se verifica que;

™ 4nt
= g {10.7)

To que concuerda v verifica la tercera Ley de Kepler, siendo 47%/a, el
walor de la constante de proporcionalidad.

(el

Flgura 1.3, Tipos de drlates x delinivicn de sis pamowstros geineicions,
{a) Cirenlar, {(h) eliptica, [c) parabdlica ¥ (d) hiperbobic.

Thlda 1002, Porimetoos camoteriioes de lus Grblies efiless.

Orbita Seernirje mayer, o Exeentricidad, «  Energia, ¢ A
Clealar = 0 <1 Ejempla 10.2

Eliptica >0 l<e<l <1 La Estacion Espacial Internacional (International Space Stalion, 1S5},
Parabdlica s 1 0 deseribe una drbita eliptica alrededor de la tlerra cuya altitud del perigeo
Hiperiwilics <1 %1 =l

es dde 361 ki y y la del apogeo de 467 km. Se pide: (1) determinar la
excentricidad v el semieje mayor de la 6rbita de 1a Estacion, (2) calcular
La ecuacién {10.2) se ha obtenide tras aplicar la segunda Ley el periodo orbital v (3) obtener las velocidades maxima y minima,
de Newton al movimiento de un satélite, asumiendo que describe una .
S SRy T m,ue!;:.iablﬁce mm,,:t]lau:][;ﬂén”d Gahie: vl sualily S {Eﬂiﬂﬁwr esle punto implica determinar ¢ ¥ a para completar |
Eﬁ:ﬂﬂmrs: ;:3&.1& de;&*:t;ii I:]':ﬁﬂ-ﬂﬂ mn{ﬂfﬁ ﬁﬁ?ﬂi < __ eeuncidn (L05), vorrespondiente a la drbita de Ia Estacion. Los radios
del apogeo ¥ periges son:

"En Efcmnﬂnhpambnla.bammmntmauyﬂmﬂmmmmmntnmﬁﬂ‘

peométrice directa. Pam mas detalles se puede consultar Chohatoy  (2002) 4}

ry = Br+ h, = 6845 » 107m,
Elices Conchia (1997 ).

vy = Bp+ hy, = 6730 x 1(Pm,
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Thbda 10.3. Relaciones eutes los pardeoctoos geomdétricos que definen upy aeatdin (10.6) s obitjene:

_irhita eliptica. :
- T -
Excemricidad, o e==% P M, = \F — = = TH0l ms,
_ fra=rpl 2 4
e+ Tl E
F=i_-r Umay = HUp = ;‘E—E=??’21mf&
i P
e=1- it
3 -

Radio diel apoigssls, v, ry = afl 4 )
Ty = 2‘“‘ - - K & i
x 0.4. Constantes de los movimientos orbhitales

(1 4¢)
1"“I = [ —
T PR e e g :{i“ =35 Coma sobre un cuerpo que orbita slrededor de otro coerpo central
b (1 a) sl actinn fuerzas conservativas, su epergia mecinica se conserva (sq
P =Ta T yalor es constante) v puede eseribirse:
=230 —T
Saminje mayor, a n:qr.;;;;:j?ﬁ_ E = E. 4+ E, = cte,
= =y ‘donde, I, es la energin potencial gravitatoria v E,. la energin cinétiea, En
= ﬁ un sistema coma ol que s= muestra en la fgura 1004, el valor de la enerzia
A potencial debe referirse con respecto a un cierto punto. En problemas de
£5e mecinica orbital, ln convencion establecida es gque el valor de la energia

poetencial ¢5 cero enando ¢ — oo, Por tanto, la enersia potencial en un
punto, P, sitnado a una distancla v del enerpo central es igual al trabajo
renlizado contra la fuerza pravitatoria para levar la masa m dosdo o

y ie las relaciones geométricas de la elipse (véase la tabla 10.3), resul

2= r";—r’ = 6792 x 10°m, mfinito hasta el punta P,
e=1-"2 = 0.0078
i

Obsérvese que la excentricidad es muy pequena, es decir que Ia érbitaes
practicamente cirenlar,

(2) Segtin In relacion (10.7) ¢l periodo es:

M,

Flgura 104, Moviosiesto de ans mesis moen el campo gravitstorio de ans
s

=
T=2:r,/':: = 55715 = 92.8 min.

Alorn, #i la distancia entre My v mse modifica en un valor dr, el

(3) Las velocidades mixima y minima corresponden al perigeo ¥
diferencial de trabajo realizaco contra la loeres de gravitacion es Fydr y

apogeo respeetivamente, Reemplazando Jos radios correspondientes en
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‘Ohstrvese que os aproximadamente un 40°% mayor que la velocidad de

e, por definicién, e ignal o la variacidn de la energia poteneial, dﬂp it el e Mttty i
EaL A cireul; : ;

valor de la fucrza que realiza el trabajo se obtiene de la ecoacldn {HJ B
¥ por tanto, Las trayeclorias con mayor cnergia son las hiperbolicas. En
llas el cuerpo también se aleja infinitamente del coerpo central, pero
equicren mas enecgin que las parabdlicas. Por esta razon, en las misiones
_;.i:_ut,a'pllillEE.Hul‘fHE s ubilizan trayectorias parabdlicas para que la sonda
scape e lo straccion gravitatoria terrestre.

AE, = Fydr = ,—;,;---dr.
Integrondo desde r —+ oe, donde £, = 0, hasta un valor genérico de g

508 ahtiene:
B=[ G”:"’”d . {;—'“:'m-

Este es el vulor de la energla poteneial de una masa m que estéi sometjdy
al campo gravitatorio generado por el cnerpe central de masa MT prs
situada a una distancin ¢ de dicho cuerpo. Obsérvese, que la Tia
potencial os nogativa debido & gue la reforencia tomada es i:r - m} "
(L

La otra magnitud que se couserva constante en o movimiento de
n vehiviilo espacial e el momento cinélico por unidud de masa, definido
oo i =7 A w v cuyo mddulo es:

b=y u s g, {101

dende, i es el dngulo que forman » v, como se indica en la figura 10.4.

Por otto lade, la enetgin cindtica de un vehiculs de mass o A partir de las ecusciones (10.6), (10.9), (10.10) ¥ las relaciones
puede expresarse como B, = mau’ /2, Finalmente, I energia mecs m-E; eutre los pardmetros geométricos de las curvas cinieas so puede encontrar
por unidead de masa (o energia especilica) de un vehiculo espacial en T i yua relacian entre la energle del satélive y o excentricidad de la drbita.
punto cualguiera de su drbita puede eseribirse como: Sise calenln el valor de b a partir de la posicion del vehiculo en el perigen

E o u de la crhita (donde @ = 90F), se obtiene:

E=_="__ = (10.8)

m 2 r
Bl s reemplaza la expresidn de la velodidad en funcidn de 7
ecuacion (10.6), en la expresion (10.8), se obtiene:

h = rpup.

Elevaaxlo esta expresion sl cuadrado y reemplazando la velocidad por la
expresion {10.6) particularizada en el rudio del perigeo, resulia

4L |
E=—, {L0.9)
Esta ecnacidn muestra qoe s energla total se puede expresar en funcife W = pit P

del ﬁu.'nu{ﬂc mn].rﬂr de la drbita, Para drbitas cerradag (cireular v E]l]:l-t-l'l:ﬂ]
la energia mecanica es negativa (véase la tabla 10.2). Si la encrgis
anmenta (por ejemplo utilizando propulsion), a anmenta, haciendo la
arbita mds prande. Si la energin sipgne aomentando hasta ser cero, a0
arhita ae transforma en una trayectoria parabolica. En la ecuseicn {10.9),
estn implica que a — oo La trayeclora parabolica posee suficientes
eneTgia para excapar de la atraccidn gravitatoria del coerpo central {por
ejemplo la Tlerra). Por esta mazon, la velocldad que se obtlene en
ecuacion (10.6], al hacer 2 — oo, se denomina velocidad de eseape:.

i

Sustituyendo el radio en el perigen por su relacion con el semieje mayor
¥ la excentricidad (ry = a(l — o). ¥éase la tabla 10.3), tras operar se

ﬂbl:lt.‘llﬂ
K= pa (1 - ¢%); (10.11)

fimplmente, despejando el valor del semieje o de la eouacion (1L9] ¥
recmplazdndolo en (10.11) resulia:

=§%FKIL (10.12)
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Ejemplo 10.3

Un vehicwlo lanzador pone en drbita un satélite. En el punto de lnyeceiay
la altitnd es de 1594 km, la velocidaid de +/50%km /5. la anomalia verdaders
e @ = 120° v el dngnlo formado entre v y w vale ¢ = G60° Se pide
(1} valeular I energia del satélite y declr que tipo de drbita es, v (2)
determinar la ecuacién de la drbica.

Solucion
(1} La energia del satélite es:

W on . 7
b=y S 2.5 % 10" ) kg,
donde, w; y r; son la velocidad y el radio de la drbita en el punto da
imyeccion. Coino el valor die b enerpia es negativo, la orbita es corrada,

(2) Para completar la ecnavion de la drbita (10.5) es necesario conocer
la excentricidad, e, ¥ el semdeje mayor, 2. El primero puede caleularss
con la eeuacion (10.12), para lo cual, e necesario conocer la magnitod
del momento cinético, A, Aplicando la expresion (10.10) en el punw de
inyeceion de la orbita, se obtiene:

h = reu; sin g = 4.8582 % 10 s,

A
F=‘/7—3E+ L =15k,
i

Este resultado indica que la drbita es elipticn. Para hallar o se
reemplazan los valores de v, 8 ¥ £ en e ecoacin geoeral de las conicas,
eenacion (10.5), y se despejn a, s decir;

¥ por Lanbo:

_ H{l +ecoafl) .
== = T972 km;
finalmente la seaacion de ba orbits, r (0, e

_T072(1 —0.25)
14 0Gensf
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10.5. Maniobras orbitales

Es habituad que a lo largo de la vida de un vehiculo espacial sea
pecesario modificar su drhita o travectoria. Por ejemplo, para aleanssr
arhitas wlias como la peoestacionaria, la forma mas eficiente de hacerlo es
mediante drhitas intermedias llamadas drhitas de aparcamionto v drbitas
de transferencia, Para pasar de una drbita a otra se realizan maniobras
grbitales que se basan en gue la lorma de una Griita esta completamente
definida por el vector posicidn y I velocidad del vehiculo en cada punto
y depende de su energia mecanics total. Por ejemplo, un satélite en una
grhita circular de radio R tiene unn energla mecinics ¢ = —p/ (2R) ; si en
un punte dado se aplica un impulso que aumente la velocidad, tambicn
amenta la energia cinética v por lo tanto, la energia mecanica total;
conne consecnencia se modilica la geometria de la drbita,

Para modificar la velocidad del satélite se utilizan sistemeas
de propulsion basados en motares cohete. En maniobras arbitales los
motares suelen actuar por un periodo de tiempo muy corto, comparado
con el periodo arbital, de modo que se puede suponer que producen un
cambio de velocidad, A, instantineo,

Ejomplo 10.4

Se considera un satélite, con unn masa total de 2100 kg, en una Orbita
cireular de aparcamiento de 300 ko de altiood alrededor de ls Tierra.
{1} §Cuil es el cambio de velocidad que debe aplicarse para adquirir una
drhita eliptica que tenga 300 km de altitud en s perigeo y W00 km
en el apogea (figora 10.5)7 (2) ;Qué masa de combuszible es necesaria
para esta maniobra si la velocidad de salida efectiva del motor o8 w, =
2450 m /=7

Solucion
(1) L velocidad de la orbita circalar es:
= vr-—-'fﬁ—— = 7726 % 1P mjs.

El semicje mayor de la drbita eliptica buscada es;

I:_r1+ Ta) = HO28 x 107m.
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14.5.1. Transferencia eoplanar de Hohmann
Para cambiar de una drbita a otra, tstas deben ser talgentes en un

ansferencia La maniobra de transferencia coplanar de Hohmann, gque se
esquemnatize en la Bgura 1006, permite pasar de una érbita cireular indefal

IR SN PR AR S

Figiea 10.5. Transferencia de wna drhita cireilar a ofra eliptioe.

El perigen de la drbita eliptica debe sor tangente s 1s Arbita circulnr; de
la eeuncion (10.6) se deduce que la velocidad en el perigeo de la d
eliption e Orbita
[ 9 1 rjﬂ- Indirial

Uy, = u(;’:—a)=ﬂ-ﬂﬁﬂx LOF m /5, ;
es decir, para cotvertir la drbita circular inicial en la eliptics, es necesario
nn incremento de velocidad Aw = w, — #. = 624m/s, aplicado en ol
perigeo, tal como se mestra en In figura 1005 i

(2} La. relacitn entre ln wariacién de la masa del satélite v ol ineromen 4,-;
de velocidnd generndo por ]l motor, se obtiene de ln councidn fﬁ;ﬂ}
presentada o la seccion 6.6:

Figura 10.6. Maniobra de transterendin coplagar de Hohroann.

10.5.2, Cambio de inc!inﬂl:iﬁu

Cuanda s3lo aciian las hoerzas gravitatorias sobre los cuerpos,
las drhitas se desarrollan en planos, Sin embargo, pusde ser necesario
madificar el plano de la drhita como requisito de la mision gque debe [levar
i eahao @] whicnle, Para cambiar In inclinacién del plano de la debica
ap aplica un incremento de ln velocidad, Asn, dirigide en lo direceion
narmal al plane orbital, como se esquematiza on 1a figura 10.7. En general
- puede suponerse gue el incremento de velocidad se produce de forma
instantanea, debido a que el tiempo en que se aplica ol impilso e muy
- pegueio comparado con el periodo de la drbita, En la fignra se obsorva
gque el cambio de inclinacion, Aé, se producs como una rotacion del plano
orbilal alrededor del eje que une al vehicalo con el cuerpo central, 5i se
- eonsideran cambics de inclinacion pequenos Ad <2 1, la velocidad de la

iy
An =ueln—,
:I‘HI

donde, m; es la mosa inicial y g s masa final del satélite {itﬂpuﬁﬂ.d;
aplicer el impulso por ] que se inerementa la velociddad en A ﬂpﬂ*ﬂnﬂ? |
se obticne la masa final:

T = Ty EXp (—%) = 1627.6 kg,

de menera que para ests maniobra se han consumido 4724 kg de
eombustible.
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drbits modilicada es, # = u'cos A =o' v 1o relacién entre ol H.“r_ll_ﬂﬂ..jﬂ
mclinacion v el impulso necesario es:

Aux A
Ad = nrt i |
i = arotan . = - [m.m._

Obsérvese que ¢l lmpulso secesario para realizar un cierto cambio de

melinacion es proporcional & la velocidad del vehiculo (Au = Aiy)

Esto implica que, de ser posible, esta maniobra debe realizarse cuandyg
I velocidacd el vehiculo es minima (por ejemplo, cuando pasa por of

apoapsis de una Orbita eliptica): de esta forms. para un valor de A

ado, el impulse necesario es minime ¥ por lo tanto, menor el combustible
requerido.

drbita origlnal

= . T

Figieen HLY. Cambio de inclimacicins el plane orhital.

Ejemplo 10.5

Se desgea situar un satélite de comunicaciones en drbita groestacionaria
El linzador Ariane § lo inyecta en una drbita cirenlar de apascamiento de
300 km de altitud y cuvo plano estd inclinado 5° con respeeto al plano del
ecundor. Caleular: |1} los impulsos v la masa de combustible necesariog
para alcanzar la Orbita geoestacionaria (., = 35786 km), subiendo que
In mese inicial del satélite es my — 3118kg v la velocidad de snllda;
efectiva del moter es w, = 1330m/s v (2) el tewpo de viaje eatre la
drbita inivial y final.

iik5, Manlobsas arbitales JET

Solucion

(1) En primer lugar se utiliza una transferencia coplanar de Holuman
para aleanzar una Orbita geosinerona, es decir que tenga el mismo
periodo orbital que ol periodo de rotscion de la Tierra, Lo volocidacd
de sutelizcion de una Grbita circalar de 500 km de aparcaniento es:

O] fri = 7613 % 10Pm/s
-8

La drbita de trasferencia debe ser una elipse cuyo perigeo coincida con
la Arhita de aparcamiento v el apogeo con la geosincrona. Por 1o tanto el
semniejo mayor de esta drbita es:

2
La velocidad en el perigeo de esta drbita es

o= o Tl _preo) o 100

o

= F—#——-Hﬂﬁ.jxlfﬁmfs

sbteniéudose gque el ineremento de velocidad para pasar de la debita de
aparcamiento a ks de transferencia es, Auy = wp — g = 2,37 % 107 m/s.

Para determinar ol segundo impulso se caleula la velocidad en el apogeo
de la drbita de transferencia ¥ la velocidad de sabelisacidn de la Srbila

FOOSINCTON:
2
iy = ."-*—’ _ P 1628 % 10%m/s,

[ = 3075 = 1P myfs

El incremento de velocidad para aleanzar Ia drbita geosinerons es Auy =
Uges — Uy = L4416 x 107 m /s,

Por 1iltimo, se realiza uns maniobra de cambio de inclinacion para que
¢l plano orbital coincida con ¢l ecvador. El incremento de velocidad
tecrsaTin parn esta maniobra se obtiene a partir do la ecuacion (10,13},
Aty = tUgeadhi = 208 /5.

De la ecuacion (6.8) se obtiene qoe la masa del satolite deapuds de
la primers maniobra es, my = mgexp(—Au fu) = 1808 kg, In masa



después de aleanzar la drbita geesinerona es, my = my exp (— A, fy )y
1297 ke y, finslmente, la masa del satélite tuepo de adaguitic la Grhipe
gEﬂmt;al:inm.r]a es, My = Myexp [_ﬁ“&fut'} = 1219kg. Fs decir .
para complelar todas las maniobess se han eonsumido m, = mg — m, —
188 kg de combustible. '

(2] El tiempo de viaje entre la Orbita inicial de apareamients v g
peoestacionaria puade caleularss como la mitad del periodo de 13 drbige
eliptica de transferencia. De la ecuacion [10.7) se obtiene:

T 1 [0
= - — w= 10107,
a = a2\ . ;

Es decir, se requieren 5 horas, 18 minutos v 27 sepundos para aleangar
la drbita grosinerona. '

11.1. Introduceién

Fn el eapitulo anterior se ha definidn sna mision espacial como
un gonjunto de actividades LM s resliznn, ol menos en parte, fuera del
pntorno termestre. En este capitulo se presenta uns descripeion de las
raracteristicas mas imporiantes de las misiones espaciales y los vehiculos
que desarrotlan estas misiones. El abjetive es dar una introduccion & la
ingenivria de sigtemas espaciales presentando sus peculiaridades, como
#l emlorne espacial ¥ los reguisitos gue esbe Dopone, v describicmdo
lag distimtas soluciones de ingenieria quee = emplean en los vehiculos
sepaciales para satisfacer estos requisitos.

En laseccion 11.2 se describe la estructurs de uns mision espacial
v los compaonentes que forman la arquitectura de los sistemas espaciales.
Enlasecciim 11.3 se presenta una clasificacion de las mizsiones espaciales v
fe expouen algunos ejemplos flustratives. En la seccidn 114 se desenben
I mapectos telativos al entommo en gue se desarrolla In operacion de
los wvehieulos espaciales v, por dltimo, en la seccidn 11.5, s presenta
una deseripeion de los subsistemas que eonforman la plataforma de los
vehiculos espuciales, El lector interesado puede encontrar estos bemas
desarrollados con mayor profundidad en Brown (1995), Larson & Wertz
(18999} o Fortescue et al, (2003), Tambiéa puede ser interesanie la lectura
de Mesepuer & Sanz [1998), donde se describe el pequefio sistema espacial
diseiiado, construido, ensayado, puesto en drbita y operado por profesores
¥ alummnos de la Universidad Politéenicn de Macdrid,
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s lanzamiento. El wehiculo lanzader cuenta con un motor cobete con
Iy capacidad de aleanzar las altitudes y velocidades de sateliseion
ecesarias (wiaze ol capitulo 1), mientras gque el centro de lanzamiento
e L instalacion de donde despega el lansador y es monitorizado durante
 operacion,

El segmento de tierra estd formado por la red de estaciones de
gierra y &l centro de control de misicin. Lo funcidn de s red de estaciones
de tierra es transmitir instruceiones [telecomandos] al vehiculo, recibir
jos datos de la carga (il v de In plataforma y realizar las medicdas de
seguimiento de la trayectoria del vehiculo. En el contro de control de

11.2. Arquitectura de sistemas espaciales

Se denoming sistema espacial a la infraestructura necesaria pas
Hevar a eabo las misiones espaciales. En ol esquema de |a Bigura 11, 1
presentan los distintos compenentes de un sistema espacial AET A
sepiin su funclin,

——{ Sistema espaclal ———
[ Segmentn espacial | (Segmento de ticrra )

Estisclones Biiies da misidin s reciben luu datos del vehiculo espacial y se en'-'.inn instrucciones
i tibkra e de control & través de las estaciones de terra, Su funcion es supervisar
y controlar al vehiculo en tiempo real, determinar y predecir su drbita

y su orientacion, planificar las operaciones futuras y analizar los datos
recibidos de la cargs deil.

Fl disefio de vehiculos espacinles presenta slgunas particularidades
pon fespecto a ottos proyectog de ingenieria. Aungue por otro Lty
existen clertos requisitos de diseno que pueden considerarse commnes &
todus los vehiculos espaciales como son, la masn minime, ls alta Habilidad
v el minims eonsumo de potencia, Bl requisito de masa minima es similar
al de las asronaves v se eapecifica pars disminuir la potencia necesaris
para poner el wehiculo en drbita. Esta relacionado con el elevado coste de
lansmanivnta, pues colocar una masa en érbita cuesta varias decenas do
miles de eures por cada kilogramo, En general, la energia necesaria para
ol funcionamiento del vehicnlo espacial se obtiene de paneles solares y se
almacens en baterias, Coanto mayor es el consumo de potencia, mavor
w4 In superficie necesaria de paneles solares, mayor la capacidad de las
baterias v, por lo tanto, mayor ln masa del vehionls; todo ello conduce al
requisito de minimo consumo de potencia. El requisito de alta fiabilidad
es debido a gue los velifoulos espaciales =2 operan de forma remata, por
ko equer s hace wmy dificil o impesble su mantenimiento ¥ reparacion,

Figura 11.1. Arvquitectura de bos sistemms sspaciale,

El segmento capacial estd compuesto por ¢l veldeulo espacial
(satélite, sonda interplanetaria o estacion espacial) v el sistems de
lanzamiento. El wehicnlo espacial pnede dividirse en earga (til y
plataforma, donde ln cargn qtil es la parte del vehiculo espacial que estd
directamente vineulada a la misién para s que se disefin el vehiculo
[por ejemplo una cdmara de observacidn de In terra o un sistema de
recepeion, amplificacidn y retransmision de senales de television). La
plataformea es la parte del vehiculo espacial que se encargs de suministrar
todos Tog recursos necesarios pars o fenclonamiento de la carga 1itil v e
propio vehiculs; consiste en un eonjunts de subsistemas que satisfacen
los diferentes requisitos que lmpone L carga aiil (eomo por ejemplo los
stihsistemas de detenninacion vy control de actitud, de propulsidn, de
potencia, de control térmico, ete.).

Ademis de estos roquisitos comunes, en el disefio de vehiculos

eapaciales se deben tener en cnenta los requisitos de la carga til ¥ las

Tamblkn 8 eotisidass o « del segmento espacial al sktema duras condictones que impene el entorno espacial,

de lanzamiento, cuyo objetive es inyectar el vehicalo espacial en la
orbite deseada, v estd formade por el wehiculo lanzador y el centro
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tivos Teciben la sefial, la amplifican y la reenvian & la Tierra como
q aimple repetidor de mieroondas, Es mny habital el wso de drbitas
| :i" slaciouarias para este tipo de satélites.

11.3. Clasificacion de las misiones espaciales

Una forma muy habitual de elasificar las misiones espacialos o
funcion de la earga 1til que transportan los vehieulos espacinles, }rﬂ. i i i :
esta define los objetivos de la mision, A continwacién, se presenta yo Loe; ialemas de posicionamiento global |GPS) _!"]"' n
clasificacion que incluye una breve deseripeldn de la wision v la cgpm QTN o m mu.ﬂDLa dE_tThmu'W EU_TF.L. RS Aa mnt‘lr
itil, de acuerdo con las eategorias que se observan en la figura 112 fonstAntemente una sefial con informacion f»’f"ﬂ Sl posicion y uris referencis
e tiempo. Sioun sistems receptor en ln Tierra recibe simultdneamente
etn informacion de varios satélites. puede determinar su posicion en
"-,Iquie.r lgar del globo terrdgques por trisngulacidn. El sisiems mds
wonocido y utilizado es el NAVSTAR de los EEUU., pero también
existe ol GLONASS operado por Rusia. Actualmente, ls Apencia
';r wcial Furopea, ESA, estd desarrollande el sistema GALILEC
i umnplﬂmtrmarli a los anteriores aumentando la precision en la
[ Tmnnldgjm] [_EMqu-e:da:.r re:&-:nie] [ MI“T-E.PE] ;; rermiracion de la Pcﬂqmnn, pmpur:i:}]:n.ndu MAYOL coboertura en los
gmas polares y garantizando un servicio contimie de posicionamiento,

[:Mi-.:im'lne H;lmr.'iu]mj

[-l:_'}_bal:rmi—m} [E;Dm“ukmﬂma [Huﬂgﬂl:il.'m] LEIH_U;WE_
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rescate, donde se emplean satélites similares a los de observaciim
y comunicaciones que incorporan sistemas de reeepeitn de sehales
de auxilic para retrapsmitirlas a Tiera. Fxiste un sistema Hamado
COSPAS/SARSBAT gque nacis de la mion del programs COSPAS de
Rusia v el SARSAT de EEUU., Canadd v Franvia. Actualmente lo
[ﬁ[aj.,rra.n 20 paises v consta de cuatro satélites peosinerdnicns, cineo de
orbita baja, 66 estaciones de tierra v 29 contros de control.

Log satélites tecnolbgicos v de demostracion en Grbita son
vehiculos espaciales lansados para sstudiar v verilicar el comportamicnto
de distintos componentos en condiciones reales de funcionamiento en el
ambierste eupacial, como por cjsrm.plt:l, muevos panclhes solares. maleriales,
mecanismos de  despliegue o equipamiento electronice. Existe una
immensa variedad de este tipo de sehienlos; como ejemplo reciente puede
mencionarse o satélite GIOVE-A, ¢l primero del sistema de navegacion
- enropes QALILECQ, enya misidn s probar ln nueva teenobogia que se ha
desarrollado para la nueva constelacion de satdlites de posicionamiento
global. Dentro de su modestia, el microsatélite UPM-5at 1 tambifn es
un saftélite de demostracion tecnolgica, equipado ron varing paneles
solares experimentales proporeionsdos por e ESA (visse Meseguer &
Sanz (1998) y lgura 1.12{a))

Las misiones de observacion de la Tierra levan como
il cdmaras que captan la lug en diferenies bandas del espe
(luz wisible, infrarrojo, ultravioleta, ete.), pars tomar imagenes de
superficie terrestre, océanos v atmdsfera, Las imdgenes captadas ]'-u i
ser ubilizadas en diversas aplicaciones (cartografin, meteorologia, ¢
de recursos naturales, deteccion de foegos, usos militares, ete, }
diferencia entre las diversas aplicaciones es la resoluckin uecesaria
las imagenes captadss, gque depende de la capacidad de los sensomes
de la chmara v de la altitud de s Grbhita, Por ejemplo, la rmnlum{mt_
rexuierida en las imagenes de los gatélites meteorologicos oseila en o
T m v 7 ki aproximadamente, mientras que los estudios de rec 1-:--"
naturales exigen resoluciones gue oscilan entre 300 m ¥ 1 m. Los satélites:
de observaciin militar tiemen resolnciones mucho mayores, de hasta unos
IH]-E‘H‘H I!"E"I'It'ilﬂ'Il'!ITl.'ﬂ.

En el raso de las comunicaciones existen dos tipos de saréfites:
los pasivos v los activos. Los primenss actian come reflectores de sefals
de radio, suelen ser de forma esférica v estan construidos de plis
recublerto por uos fog capm wetdllca,. Requieeen estaclones de tierra®
podercesas, va que la sefial que lega a la ‘Tierra es muy débil. Los
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gn operacion la Estacion Espactal Ieternacional (Indernational Spece
Sation, IS5}, un proyecto comiin de la NASA, la Apgencia Espacial
.-FE[']_E_['H.I Rusa, la Agencia Japonesa de Exploraciin Espacial, s Apgencia
Espavial Canadiense ¥ la ESA. Su orbita es eliptica con una excentricidad
mery peqieia youna alsitud media de 340 km, es decir en ls termosfera,
Entre las aplicaciones que precenden [levarse a cabo pueden mencionarse
o cxperimentos y procesos en condicidn muy cercana a li ingravides
en disciplinas mny diversas, observatorio astrondmioo ¥ base intermoedia
para misiones extralerresires,

En las misiones clentibeas, como su nombre indica, g0 tranapore
eom corga il equipamiento cientifice gue puede ser muy varis
Se puede establecer una clagificacion entre TerTestres o eXUTALErTestree
segiin la drbita que describan, Un ejemplo bien conocido es el tele o
espacial Hubble, un telescopio robdtico situado en una drbita eirog) :
alrededor de Ia Tierra de 500 km de altitnd, &5 decir en la exosf

producida por los niicleos urhanas de Ta superficie terrestre. De este mady
s obtienen imdgenes del mspacio de una ealidad muy superior a las e
mejor telescopio terrestre, Estd en funcionaniento desde principios .=
1980 como um prosecto conjunto entre la NASA v 1a ESA. Ohiro ejemply
de mision cientifica es el provecto Cassini-Huygens, una mision cientifica
extratertestre cuyo chjetivo es estadiar el planeta Saturne y sus satélites
naturales. El vehiculo consta de la nave Cassini (de la J'"-.ASA} y la sondy
Huygens [de la ESA) que s una sonda de exploracion atimosféricn (vwass
el apartado 1.4.2) que se post en la superficie de Titan, Ea octubre da
1997 fue lanzade v entrd en Grbita, alvededor de Saturno, en julio de-
900, El conjunto transporta 13 instrumentos cientificos diferentes con
lvs objetivos de caracterizar la geologia, comportamiento magnético y
msteorologia de Saturno y sus satélites, La sonda espacial ROSETTA,
fiera 1.12(h), s otro provects de la ESA. enve ohjetive fimdamental s
el eetudio de los cuerpos primitivos del sistemas solar con el fin de conocar
su arigen v évolucidn v de ello derivar la historia cosmosdnica del resto
de los coerpes del Sisvema Solar. El sehicnlo orbical lewva a bordo une
gerie de instrumentos de teledeteceidn, y una sonda destinada a atracar
ets ¢l cometa 67F /Churvumeon-Gerasimenko para efectuar estudios deo su
nicleo. Entre los instrumentos del vehiculo orbital se encuentra OSTRIS
{ Ohptical, Speetroscopic and Infrared Remaote Ineging System) en el que
Espatia tiene una importante participacion, En partiealar, o Institate
Universitario de Microgravedad “Tpnacio Da Rivwa™ de 1o Universidad
Palitéemica de Madrid (IDR/UPM) ha participado en el disefio férmicd
global ¥ andlisis estructural (vésse Sanz et al. (2007]).

Clorno se describe en el apartado 1.4.1 las estaciones espaciales son
vehivulos espaciales tripulados con muiltiples aplicaciones. Histdricamente
pueden mencionarse las siele estaciones de la serie Salyut v la Mir,
de la Union Soviética y el Skylab, de los EEUU, Actnalmente estd

11.4. Entorno de los vehiculos espaciales

El entorne del vehicule espacial es el eonjunto de condiciones
extoriores 8 las que el vebiculo estd expuesio desde su fabricacion ¥
- porrespondientes ensayos, pasando por la fase de lanzamiento y hasta
el fin de sa vida 1til. En o caso mis general, se deben considerar
las condiciones asociadas a los processs de [abricacidn, integracion
de cmmponentes, cnssyos en tierra, transporte basta el punto de
lamzamicnto, lanzamiento, entorno espacial v, posiblemente, reentrada
en el entorne atmoaférico terrestre o en el de otro planeta. El estudio de
estas condiciones suele agruparse en: entorno terrestre, de lanzamiento v

r:spu.{‘la.].
11.4.1. Entorno Terrestre

Dentro de ciertos limites, o entormno lerresire se puede supober
comtrolable, de modo que se pueden satisfacer las diversas especificaciones
que el vehiculo v su carga util deben cumplic. Los aspectos mas
importaattes a tener on cuenta dentro del entorno terrestre  estan
relucionades econ la presencia de ln atmasfera y las condiciones e
transporte del vehicolo espacial.

El agua v el oxigeno que contiens la stindsbera son elementos oy
eorrosivos para miichos de los materiales gue se utilizan en 1a fabricacion
de vwhicufos espaciales. La corrosién de los elementos estructurales
otagiona deterioro de las propiedades mecinicas de los materiales y
pusde conducir a ln aparicidn de fallos durante el lanzamiento. Por ello,
en clertas ctapas del proceso de fabricacion e infegracidn es deseable
vontrolar la humedad del aire o, en casos extremes, excluir totalmente
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ol oxigeno v la humedad del entorno del vehiculo, reemplosdndolos por
gases lnerbes tales como nitrdpeno y helio. Sin embargo, una burmedad
demasiado baja tampoco es deseable, por dos razones, por un lado puedey
aparecer cargas electrostaticns que afecten a la electrénica del vehicnls
espacial ¥y por otro, s la bumedad es muy baja puede afectar o Iy
senmacion de confort de los operarios que estén trabajando en el vehicyly

espucial. Algomos componentes electromicos que  utilizan  fecoologig '
de semiconductores de dxidos metdlicos (MOS), son particularmengoe
sensibles a los altes voltajes v pueden resultar deabados ante upy
descarga electrostatica, Para evitar este problema, of personsl que
manipuln estos elemeontos durante ol montaje del vehioulo eapacial, estd
permanentements conectado a tierra. Esto se consigue haclendo que tantg
el suclo como el calzado sean conductores. Como solucion de compromiag
normalmente s admite un valor de la humedad relativa en torno al 405,
o al 5%,

Figura 113 Dalss de transporte del buwpoe prinelpal del Space Shttle
{Fl.l.um-u HASA].

tramsporte terrestre #n el caso de grandes desplazamientod. Por supuesto,
es necesario proteger al vehienlo transportado de las cargas gue se
prodlucen durante el despegiwe v el aterrizaje o de las que se producen al
prtrar un avion en una zona de turbuleneiss. En el esso de estructurss
espaciales muy grandes, el dnice medio de trapsporie praciico para
traveclos de distancias medias es ¢l maritimo o Huvial Las primeras
etapas de los lanzadores Satwrno V ose trapsportaban en barcazas, v el
mismo medio de transporte se ulilizge pars ol transporte de los Langues
principales del Space Shuttle entre Michoud, Luisiana ¥ Cabo Canaveral,
Florida (véase la Hgura 11.3), Obviamente, los vequisitos de humedad,
lnpiesa, ete,, enunciados anterionmente, s deben mantener durante el

fransporte,

Mro factor a considerar es el polvo que existe en suspensica
en la atmdsfera v que se scvimila rdpidamente sobre las superficies
horizoutales. El polve puede afectar a8 mecanismos delicados vy puesds
vhiurar pegueiios orificios. Para prevenir la contuninacion por deposicide
de polvo, los vehiculos espaciales ¥ los subsistemas que los componen,
se integran y ensayan en zonas denominadas “Areas limpias”. Son zalas
de trabajo en las que se controlan las condiciones ambientales (presidn,
temperatura, mmedad, ete.], v la eantidad de particulss de polvo e
suspension. El control de estas condiciones ambientales se COTELELE
medisnte sistemas de ventilacion forzada, filirado y acondicionamiento
de aire. Las areas limpias se clasifican en categorias segiin el nimero de
partienlas por unidad de valnmen.

Durante el transporte del vehicnlo de un punto & otro de e
superficie terrestre puede estar saometido a condiciones de vibracion ¥
choques mas severas que las existentes en el lanzamiento v durante
un tiempo mayor, ya gue la operacion de transporte suele durar horas
o dias, fremte a onos pocos minutes gue dura el lanzamiento. En
viajes cortos, por ejemplo, si se requiere moverlo de un edificio a otro
dentro de la factorin, el problema se soluciona desplazandolo lentaments
sobre una pista preparada para este fin, En el caso de vinjes largos,
a velocidades altas, es preciso utilizar swehicalos de transporto Espn-.ialeﬂ
con suspensitn newmatica, El transporte aéreo presenta ventajas frente ol

11.4.2. Entorno de lanenmiento

La fase de lanzamiento es erftica en la vida de un vehiculo
espacinl, ya que durante un corto periodo de tiempo esta sometido s
un eatado de cargas extremos. Durante unos mimitos el vehiculo estd
sometide s importantes [uerzas longitudinaes, debido a la acebracion
del lanzador, v laterales, ocasionadas por rafagas de viento; soporta
imgsriantes vibraciones mecanicas ¥ se ve sometido a una dosis notable
de energla actistica, especialmente en el momento de despesie, cunndo
el ruido producido por les motores cohete se refleja en el suelo. El ruido
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serodingmion ed otro factor & tenor en enenta, sobre todo cuando si g
|_Ill_lf ‘l-'i I'l_".EII'I.'I'F'I'I. lr-l'-l.!l.l'ﬂ-[ll.'lll."'i}

Durante la étapa inicial del lanzamiento la presion del entaese
del vehiculo varia desde el valor en el punto de lanzaniento hasta 1y 46
vacio espacial. Se deben prever orificios para evacnar ol aire conten
en lus cavidades del vebiculo espacial, de lo contrario aparecerin carg i
sobire la estructura debidas a s diferencis de presion. El calentan _“ o
serodindmico de la cublerts protectora durante el ascenso en la pg
baja de la atidsfera y el producido por la stmdsfera residual 1ma
desprendida la protecelon, puede dar lugar a altas temperaturas on
deben considerarse en el disefio de los componentes del vehfeuls, B
desprendimiento de las etapas consumidas de! lanzador y el eneeng 3;.
de las siguientes producen cargas de bupacto. ]

Las ompresas de lanzadores suclen proporcionar un manual d I]
usuario del lanzador donde se detallan los datos sebre el entorns da
lanzamiento, incluidas na aceleraciones lomgitudinales v laterales, ran .:-_
de presion v temperaturas, intensidad del raido y vibraciones, ete. Come
ejemplo, en las figuras 11.4{a) y 11.4(b] sc presentan el factor de carg
estatico longitudinal, ¢, ¥ la relacidn entre la presidn en el interior de la)
tofia del Ariane 6 v s presion on el punto de lsnsamienta, en lum;;]qh
del tiempo, a partir del instante de lanzamiento (fignras adaptadas de
Arianespace [(2004)). Obsérvess gque Ia Gguea 11L4(D) sdlo abarca los
primeros 90 segundos. Fsto se debe & que en ese intervalo de tiempo

s aleansa una altitud de aproximademente 100 km, donde la presidn e
praciicamente nula.

11.4.3. Entorno espacial

Las condiciones ambientales del entorno espacial tienen -'
faerte inffuencia en las actusciones y la vida til de los vehiculos
vepaciales. En la figura 11.5 se presenta un esquema de las caracterisiicas
principales del entorno espacial; en los parralos siguientes se deseriben
estas caracteristicas v como afectan &l disefo v al funcionamiento de los

wehiciles espaciales.

yL4. Entorno e I wobiienlos espiaciales
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Figira 114, Lanpamiento del Arane 5. (a) Factor de canga estidico
longitudinal, #, o funeidn del Gienp, £, 20 un lanzamisnts tipice. Lo
puntes H1, H2 v HI gon Jos Instantes san que se extingren lag etapas v
se sepuran ded langador, [b) Variacion de Ja presion estdtics dentro do
I codip durante un jaesamiento, oferida a b presidn atmosbérica en el
pnto de angamiento, g/ (adaptadas de Arianespace (2004)].
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Las perturbaciones mds mportanies que prodoeen  micro-
aeeloraciones son:  la resistencia aerodinAgmica que aparece  como
ponsecuencia de la stmosfera residunl en las arbitas bajas, o presion de la
radiacion solar sobre la superficie del vehiculo espacial, lis perturbaciones
en ¢l campo gravitatorio terresire (véase la figura 2.2, capitulo 2),
las fuerzas de atraccion magnética producidas por el campo magndtico
perrestre sobee las partes del velhfculo sensibles A esta fuerza v los impulsos
pecesarios para controlar la orientaciin del satélite o corregir su Grbita
(vénnse los apartados 11.5.2 y 11.5.3).

En un vohiculo que orbita alredodor de la tierra se obtienen valores
de aceleracidn que vseilan entre 102 ¥ 10~ gq {(donde g, = 9.81 m/&"
as el valor de la aceleracion de la gravedad a nivel del mar), dependiendo
del tamann del vehiculo, su orbita, la actividad solar v atmostérica, entre
otrns fartores. Esta condicidn de microgravedad se aprovecha con fines
cientificos v teencligicos; como el estudie del comportamiento de Huidos,
desarrollo de vegetales v anlmales, creclimbento de estructuras eristalinas,
el Sin embargo, la microgravedad comphica el disenio de los whiculos
eapactales cuando por algune rasdn es necesario transportar fuidos, como
por ejemplo, para los sistemas de contral térmico o la gestion del agua
v la ventilacion en misiones tripulades. Se deben desarrollar servicios,
duchas o cocinas gue funcionen en microgravedud. Cuando se preciss
trunstoreneia de calor por comveceidn, ben por razones de control térmioe
pars la eirenlacion del aire en la cabing o en los aiwgues, o pars mantener
la uniformidad térmica o quimica, este proceso debe sor forzadn por
ventiladores o bombas.

La microgravedad no s una condicion natural para el ser hinmanno,
por lo que genern dificultades en lus misiones tripulados, Produce
alteraciones en ¢l metabolisimo del ser humano v se sabe que el trabajo es
agntador para los astronantas, va que deben adaptar sus movimientos a
esta naevs condicidn (en este ambiente exige ¢ mismo esfuerzo levantar
un braso qise bajarln}.

En las orbitas bajas (entre 200 km y 2000 km de altura)
les vehiculos espaciales estan inmersos en las capas mis altas de la
atmasfers terrestre (termosfers v exosfera) que configuran la denominada
atmdsfera residual. Como consecuencin, ¢l satélite experimenta una cierta
resistencia aerodinamica que lo frena; por tanto, para maotener la

Atmdfara mu.i_']

[ Emtorno térmico )

Figurn 115 Esgquema de las caractedsticas priocipales el optormo
espaclal.

El vacio espacial es una de las caracterfsticns mis distintivas del
entornn espacial. Alecta directamente a la seleecion de los materiales con
que se construyen los vehiculos espaciales, ya que ciertos materiales que
se utilizan en aplicaciones terrestres nn son aptos para condiciones de
vacio. Algunos materiales metilicos y orginicos contienen gases, agin
o componentes volatiles en su estructurs molecular. Al someter estos
materinles o condiciones de muy baja presidn estos elementos escapan
haeia el vacio en forma de gas (fendmeno de desgasificacion o onlgassing),
Si este s queda en snspension alvededor del vehiealo espacial puede
depositarse en las lentes de los sisternas de cbservacion, afectandn su
funcionamiento. Ademis, en algunos polimeros, esta pérdida de masa
puecle afectar se integridad estructural. Para evitar la despasificacion se
seleccionan materiales que no presenten este fendmenc, o bien, se somete
a los materiales a ciclos de desgasificacion en tierra,

En un enerpo que esta orbitando alrededor de otro, como pueds ser
un satélite alrededor de la tierra, las fuersas midsicas estin en equilibrio,
En wna drbita circular, la fusrsa de atraceién gravitotorin es igual o la
fuerzn centrifuga (véase la seceidn 10.2) v, en ausencia de otras fierzas,
la aceleracidn que experiinenta el cuerpo en un sistema no inercial ligado
al satélite es fgual 8 cero.

En realidad la condicidn de perfecta ingravidez no puede
aleanzarse, va que siempre existen diversas perturbaciones gue producen
pequenas dceleraciones sobre ol satélite. De forma rigurosa, se dice que
los vehiculos espaciales estdn en condiciones de microgravedad.
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almacenamiento de informaciom en los circnitos integrados. Este efecto es
conocidn eamo mal funcionamiento por fallo local. Para minimizar este
efecto, sdemas de los blindajes, se utilizan procesadores redundantes e
jpdependientes y codigos de deteecion y correceion de errores.

drhita o8 necesario un gistema de propulsidn que periddicamoente "'[-']-“;! 2
un impulse para compensar la velocidad perdida,. Este efecto de
fundamentalmente de tres aspectos; por un lado, de la sltitod de |a Grbity
[cuanto mias baja es In drbita, mayores som 1o densidad de la utmd.gfmmﬁ
li velocidad de aatelizacidn v, por lo tantn, Ia resistencia aerodindmicy o
mavor), Por otro ladoe, tambifn depende de la configuracion def Wllimlﬁ
espaeial (eranto mayor sea la superfiele, mayor o3 1a resistencia), EJ tercnp
aspecto o3 la actividad solar, que afecta al espesor medio de la atmasfors

La atmdsfera residual genera otro problema. El contenido de
oxigeno attmico y particulas jonizadas, que son muy reactivas, provocany
cortosion en los materiales de los vehiculos espaciales. Ademis, s
particulss jonizadas generan un ambiente conductor que puede afectar
los eguipos elecironioos embarcados,

Las drbitas comprendidas entre los 200 Jm ¥ 750 km de altitud
estdn dentro de la termosfera, donde se aleanzan temperaturas de entre
7alr C y 1100°C debido a la absoreién de la radiacion nltravioleta por e
axigeno atomico. Este calentamiento afecta fuertemente a ln vida atil de
los vehfeulos espacinles,

I'n orhitas por encima de 1000 kin de altibud los vehiculos
espacinles estin expuestos a la radiacion electromagnética emitida por of
Bol, ol viento solar (gque es plasma formado por electrones ¥ protones de
alta energin que cscapan del Sol) v a la radiacion cosmica procedente del

capacio exterior.

Esta radiscion puede ser un problema por sus efectos sobre
los elementos electrdnicos, pues cuando las particulas de alta energla
impactan con un elemento semiconductor pueden alterar su estrunetira
eristaling. El continue bombardes prodoce la degradacién de los
comnponeries electronicos pudiendo hacer que dejen de funcionar
correctamentes, efecto conocido como degradaciin por dosis acumilada
de radiseidn. Pars evitar o minimizar este efecto, o8 componentes
electrénices se disefian con materiales semiconductores que soportan
altas dosis de radiacién v se protegen con blindajes metdlicos.

Eun orbitas por debajo de los 10 km de altitud o] campo
magnético de la Tierrs atrae & o mayoria de las partieolss ionizadas
hrindanico una proteccidn naiural a los vehicnlos espaciales.

En o] vacio espacial la dnbea formwa en lague el calor se bransmite s
mediante radiacion. Como es sabido, wdo cuerpo goe bengs una cierla
ternperatura radia calor. Para un vehiculo que orbite alrededor de la
Tierra las fuentes mas significativas de radiacion son, s lue solar directa,
la luz solar reflejade en la Tierra [albada) v la radiacién proveniente de
In atmosfera ¥ la superficie de la Tierra. La temperatura del veliculo
espacial depende del balanee total de energia que debe tener en cuenta el
ealor recibido de las fuentes mencionadas, ol calor generado en el vehiculo
{otuponentes electrémicas, bateriag, ete, ), y sus propicdades de radiacion,
gque dependen de la geometria v de los materinles empleados. En estus
eandiciones, en &l vehiculo aparceen temperaturas extremas v fuertes
gradientes de temperatura. Por ejemplo, las partes ilnminadas por ln log
del Sol pueden aleanzar tempersturas de més de 80 °C, mientras que las
gonas eén sombra pueden alcansar los —75°C. Fstas temperaturas son
incompatibles con los rangos de temperatura de funcionamicnto de la
mavoria de los componentes de los vehioulos espaciales como por ejemplo,
los equipos elecirdnicos v baterias. El subsistema de control térmicn os
el gue ¢ encarga de manbener todos los dispositives en su rango de
temperatiras de foncionamiento (véase la seecion 11.5.5]

Los micrometeoritos son parcticalss provenientes del espacia
exterior clya masa y tamano pueden varise en un rango muy amplio. Sin
embargo, la mayoria son extremadamente pequehos, del orden de 1 jon.
El efeete sobre los vehicnlos espaciales depende mucho de su trayectoris,
En érhitas eercanas a ln Tierra ¢l Hujo de micrometeoritos aumenta por
la atraccion pravitatoria del planeta,

El impacto de meteoritos causs In degradacion de las superficies
de proteccion térmica exterivres v los paneles golares. En el disefio de
eatos componenies debe tenerse en coenla este aspecto, sobre todo &l la
migion es de larga duracion,

Otro problema de la radiacion es que cuando mpacta con o
materiales del vehioulo espacial puede ionizarlos localmente, generands
una carga eléctrica que puede provocar fallos en la transmision o o
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enso de las misiones tripuladas, tambien debe incluirse un subsistema
do soporte de vida v loes vehienlos espaciales que deben realizar ona
maniobra de roentradn atmosferics, doben eontar con un subsistems
ppcifico de proteceidn térmica.

{ Vehiculo espacial F————
g i (i)

Estructuras y Contral Telemodida ¥ @
MR brmien telesimando
[sr, | e ]

de datos

Tras miés de sesemta anns de aperaciones espacinles, |as lfll‘hlhmr
bajas de la Tierra estan lenas de basura espacial que consiste en resiog
de dxido de alwminio {proveniente de los gases de escape de Ios motores
cobete de combustible sdlido), restos de pintura, tuercas, torillos, etapag
superiores de lanzadores, ete. Su tamano caracteristico puede variar enten
1 % 10-%mm v 10 em. Por ejemplo, en 1985 la Foersa Adres de |[;,
EE. UL estoba signicndo con radar las orbitas de mas de 5400 uhjm‘[:_&::i.
con dimensiones superiores 4 los 10 cm y se estima que hay mas de 40000
ohjetos con dimensiones superiores a | eme

Las particulas mas pequeiss tienen la capacidad de erosionar lag
superficies, afectando a los paneles solares @ Instromentos Gplicos. Lag
particulas mas grandes son muy peligrosas sobre todo para las misioness
tripuladas. La NASA considera dafo fatal par los trajes espaciales o
impacto de particulas en ol range de 0.3-0.5 mm y particulas de 4 muy
producirian dafics catasteoficos en el Shuttle, Depeadiendo de la parge
del vehiculo sfectads, el chogue con particulas de 1 mm es canza de
cancelacion de la mision. Afortonadaments; basta el momenta no se han
registrado incidentes de gravedad debidos a ln basura espacial. No pueds
hacerse mucho para prevenic estos inconvenicntes, solo evitar las drhitas
mas eargndas de basura espacial, ya gue ¢l sumento en s masa, que
tmplicarin hlindar los vehiculos espaciales, es impracticable.

Figura 116G, Arquitectura de s veliculos sspacialis, Suhastomas en los
cuie s divide Ia plataforma de wn vehiculo e tripalado.

11.5.1, Estructuras y mecanismos

Lt fianziom e la estroctura o= alojar todos los equipos v soportar
I carpas (mecanicas v Lﬁnrpirﬂd{‘] manteniendo la integridad Fsiea v
dimenzional de todo el vehiculo éspacial a lo lnrgo de s vida il Los
mecanismos del vehicale deben mantenerls unide al lanzador en o etapa
de lanzamiento y realizar la separacion en el momento de la inyeccion
en Grbita. Los paneles solares v las antenas suelen ir plegados dentro del
lanzador, por lo gque deben ser desplegados por los mecanismos despues
de la separacion del velifeulo espacial de la dltima etapa del laeador.
Clomao ae ba mencionado, en el disefio de los vehiculos espaciales,
uno de log objerivos os minimizar la masa total, fijada una carga Gril.
Por tanto, un requisito fundamental del subsistema de estructuras y
mecanisnos e que sea o mas ligero posible. Se outilizan materiales
similares a loz utilizados en las estrociuras ¥ mecanismos aeronduticos
eoma alenciones de aluminio, titanio y materiales o prestos, Clotmn
regla peneral se busca que la masa de la estructura esté comprendida
entre ¢l 5% v ol 20% de la masa de lanzamiento,

11.5. Arquitectura de los vehiculos espaciales

Como se ha menciemadoe anteriorments, se paede considerar que
un vehiculs espacial eatd compuesto por dos partes principales, la
platalorma vy la carpa Gtll. El obletive de la mision es que la carga
util opere correctamente, para lo gue requiere un conjunto de recursos
v servicios que le son suministrados por la plataforma, Los requisitos
funcionales que debe satisfacer la plataforma som: soportar ln masa de
la nove v proteger la integridad de la carga fiil, orientar correctaments
la carga 0til, mantener la carga 1til dentro de un determinado range
de temperatura, proporcionar energian eléctrica, mantener ¢l wehiculo
¥ la carga atil en la orbita adeeuada ¥ proveer de comunicaciones ¥
almacenamiento de datos,

Fstos requisitos dan lugar 8 una division de la plataforma en
subsistemas como Ia que se moestra en la figues 116 Ademés, en el
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11.5.2. Determinaciom y control de actitud

Si funciin es determinar la orientacion del vehiculo respogg & |
cierto sistema de referencia vy mantenerla dentro de [as especificarion
de la carga 1itil, & pesar de las pertarbaciones gque puedan ApArecer.

En general, el funcionamiento de este subsistema reguiers de
varios sensores que determinen la arientacidn del vehiculo v un ce
de actuadores que cjerzan las acciones correctivas necesarins. Los sey

son los sensores de Sol, estrellas o horbeonte terresios; aungue en

tiltimos anos se han desarrollado y empleade mucho los sistemas sy
en GPS.

Los sistemas de control de sctitud s elasifican en pasives 3
activos, Los primeros son los mis sencillos vy uo consumen encrgia, perg

en cambio son menos precisos, Dentro de los sistemas pasives
mencionarse el control por gradiente de gravedad, que se hasa

hecho de que un euerpo alargado tiende a alinear su ejo hnglt.udi_nﬁ'l
con el centro de la Tierra, Requiere la utilizacion de mastiles largos on
el vehiculo v s6lo puede orientarse a lo largo del eje longitudinal. Por ser

un sistema muy baraco, se utiliza en pequedios satélites y Grbitas bajas,

Otro sistema de cantrol de actitud pusivo es In téenica de contral
por estabilizacion giroscopics, cuyo fundamento es que todo el vehicalo
espacial rota a nna cierta velocidad angular, de forma que s cje do

giro queda orientado con respecto a una referencia fija. Fste control

se hasa en el fendmeno de rigidez giroscdpica, qone e2 el mismo qoe

mantiene una peonga quo gira o equilibrio aungue eatd apovada on
un sole punto, de modo gque su eje longitudinal se alines con el centro
de la Tierra ¥ retorna a esta posiciin si aparecen perturbaciones. Las
ventajas del sistema de estahilizacidn riroscopica s gue, una ves girando,
pricticaments no requiers correcciones durante largos pericdos de tiempo
¥ que genera un ambiente térmico muy favorable pars los componentes,
Las desventajas son que debe culdarse la distribucion de las masas para
que el vehicnlo este correctamente equilibrado v gue, si es necesario
madificar la orfentacion, se requiere mids combustible qoe en el caso de
un vehiculo sin giro.
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Los sistemas de control de actitud aetivos tarmbién se deporminan
. tres ejes, YA que en general, suelen Lener actuadores |como 1:.ut:tl1rt!s
4o volantes de inercis ¢ magnelopares) para matener y t_n::-:l:[ira: Ia
|1'r.|e;.r_'if:1|. del vehieulo, Las ventajas destacables de estos gislemss ol
o Erai precision ¥ eatabilidad en la orlentacion. Cuu_m deaveniajas s
o MLENCIONAT gue Lienen un mayor Costo y complejidad econ respecto

; 1m~. slstomas pasivos ¥, por su cennple)idad, nnn menor frahilicluad,

5.4, Propulsion
Sepin las carscteristicas e tn mision, este subsistema suele

pener asociados diversos ohjetivos y a menudo estd !'El'H.i:i_I:“lllﬂdﬂ con los
gubsistemas de control de actitud y mantenimiento rle? drbita, Se w{wtljeu
:r_ﬁﬁtingujr (res funciones en los subsistemas de propulsidn de I:I:F-I w.rldﬂhwu o
pspaciales: motores de apogeo, de perigeo v de control de actiind.

Las motores de apogeo so utilizan para obtener drhitas cireulares
a partir de orbitas intermedias y para variar la inclinacidn de ellas.

Tipicamente entregan empujes de T X 10N durante G s ¥ [:-rm'lu.m1
incrementos de velocidad de aproximadamente 2 km/'s. Los motores de

perigen, sirven pars pasar de una drbita de H-IH].T‘q’!:-I.lI:'t-E‘Iltl-I;J :I"ln baja altitud
s una drhits de traosferencia. Sus actuaciones son similares a Im:.rla::
spogeo, Por tiltimo, los motores de eontrol de actitud y eontrol ulr'lutal
geneTan empies entre 10~* N ¥ 10 N y operan de forma intermitente
durante todo el tiempo de la misidn,

El sistema die propulsion mias utilizado para upﬁlu:iun?s Dzhi_lul{‘ﬂ
pa ol motor cobete de combustible Liquide. El principio de "Lil'.lﬂli_?flﬁ.ll‘lir'nm
v unn descripeién detallada de estos qistemas de propulsidn  puede
eonsultarse en el capitulo 8.

11.5.4. Potencia
Laz funciones de este subsisterna son  generar, almacenar,

disiribuir v controlar la energia eléctrica iel w_hi-:.u!lu r::'l-]‘.:_nniu.l. E
ohjetivo de la generacidn es proveer la energia eléctrica I?.EIJEHI:!I-I'I[I. para el
funcionamictito de los cquipes de a bordn. La energia 'l.‘].i:{:tl'h:-ﬂ- B EONEra
por eonversion de ln energia proveniente del entorno espacial nr1.=.1 LS
d peservas internas vy constituye la fuente primaria de potencia, Las

fuentes de energia mas comunes son log generadores fotovoliaioos, que
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gernperatura. En la tabla 11.] s presenta el rango de temperaturas
tipico de funcionmmiento de algunos componentes de los vehiculos
espaciales. Estas especificaciones son incompatibles con los rangos de
pemperatura que el entorno prodoee sobre ¢l velifcalo, lo gue justifica
I existencia del subsgistema de control érmico, que es ¢ encargado de
mantener las temperaturas de todos los componentes dentro de los rangos
eapecificados,

convierten la energia solar en eleetricidad por ol efecto fotovoltadcn, 3
los termoeléctrivos, gue convierten en electricidad o calor Eenerado por
la fsion nuclear. Los sistemas mucleares suelen ser demasindo carns ¥
peligrosos, por lo gque silo se utilizan en vehienlos militares o donde sy
uso s imprescindible, como en las sondas que han de operar en el espacis
profundo, muy lejos del Sel,

El ebjetiva de los dispositivos de acumulacidn es almacenar log
excedentes de potencia de los petiodos dinrnos o de baja demanda, parg
proporcicnirla durante los periodos de eclipse o cuando la demanda oo
puede ser satisfecha por la fuente primaria Para alimacenamiento do
energia se utilizan baterias de diversos tipos (Ni-Cd, Ni-H, ete.). Ly

Tabla 11.1. Rangos de lamperabuems Gpicos de difercobes componentos
Ao |.-|:Ei vilateeloe mq'.uldnln‘::.

Componente T [*C] T ["C]

energia almacenada en los acumuladores constituye la fuente secundaria " Electrénica i 40
de potencia, Baterins -5 +15
El subsistemsa de potencia eléctrica precisa de un madulo de Cﬂmhlfﬂt-ible +*:il +4()
control cuya finalidad es regular ln potencia disponible, controlanda Mecanismos -5 +65
Células solires il +55

la tension en el sistema de distribucion v la cargn v descarga de las
baterlas. Bsta constitnido por dispositivos electrénicos que se encarzan
de proporvionar la informacion del estado de lag diferentes partes del
subsistema de potencin. También debe ser capaz de actuar sohre los
diferentes componentes de forma anténoma o mediante telecomandos
parn evitar que algin defecto de fancionamiento suponga un fallo que
deje [uera de serviclo a todo o] vehienlo,

Existen dos tipos de control térmice, pasive ¥ activo, El control
tirmico pasivo s¢ basa en el uso de las propiedades de intercambio
por radiacion de los reenbrimientos del vebiculo espacial con el medio
externa, ¥ o intercambio por conduccion entre los materiales qgue o
constituyen. Para ollo, se utilizan mantes aislantes, pinturas con acabados
superficiales especificos v conectores térmicos (heot pipes). Es adecuado
para satélites pequenos v medianos, asi como tambien pars misiones
interplanctarias,

El midule de distribucion, como su nombre indica, es el gue
distribuye la potencin disponible entre los distinios dispositives del
vehiculo espacial de acuerdo a las necesidades individuales de cada
subsistema. Consta de cableado, proteccion contra fallos, mecanismos
de conmutacicm v convertidores. La distribucidn de potencia estd
relacionade con el tamano del satélite. Los grandes satélites gestionan
la potencia en tensiones relativamente grandes (Lpicamente entre 120 V
¥ 440 V de corriente alterna a 400 Hz) con el objetivo de disminuir pesos,
tamanos y pérdidas, Los satélives medianos v pequenos utilizan tensiones
de 28 V de corriente continus o menores.

El contral térmico activo requiere o uso de  tenmostsios,
calefartores, sistemas de refrigeracion por circulacion cerrada de Auidos,
junto con un conjunto de dispositivos electrénicos de control. Se utiliza en
satélites prandes v complejos como los de comunicaciones o militares, En
la tabla 11.2 s¢ resunen slpunas carncteristicas gae ponen en evidencia
las ventajas v desventajas de cada tipo de control térmico.

11.5.6. Comando y gestion de datos

Se pueden distinguir des funciones de este subsistema; por un
laddo recibir, validar, decodificar v distribuir a todos subsistemas del
vehiculo espacial los comandos provenientes de la estacion de control;

11.5.5. Control térmico

El entorno térmico de los vehiculos espaciales es muy  hostil
¥ se caracteriza por temperaturas extremas v fueries pradientes de
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Tahla 112, Compreitiva antre cortrol farmion wotivo v poasive.

Claracteristica Activo Pasivo
Rango de temperaturas Estrecho arande
[eso Moderade Pty uaesiing
Necesidad de telecomandes ol No
Consumo de potencia B Mo
Fiahilidad Moderada Alta
Implementaciin Dificil Moderada
Coate Al Muoderado o bajo

¥ por otro reunir, procesar v odar formato a los dacos de funclonamiento
de log subsistemas o telemetrin', v ls informacion producida por la carga
ittil para ser enviada a la Tierra,

Este subsisterna esta estrechamente relacionado con el de
commimicaciones, tal como pnede ohservarse en el diagrama de blogues de
la Agura 11.7, donde también s aprecian 38 compenentes principales.
Basicaments, consiste en un ondenador compuesto por unoe o wvarios
procesadores, memorias para el almacenamiento do datos; puertos de
comumicacion con fa carga atil ¥ los ofros subsistemas y el software
de control correspondiente, Algunos de sus componentes suclen ser
redundantes para conseguir mayor fiabilidad de este so lasi=bestria,

11.5.7. Comunicaciones

Sus Panciones son reciblr los comandos enviados desde las
estaciones de tierra v transmitic la informacion generada por a
plataforme (telemetria) v la carga til [datos) hacia las dichas estaciones.
En la parte superior de la Ggura 11.7 se observd un dingrama tipico
de Jos componentes de este subsisiemas. Los datos de la carga il v la
velemetrie provenientes del subsistsma de comando y gestion de datos
son transformados en sefinles de radio por el transmisor y emitidos por
la antena hacia la Tierra. En general, la micms antena recibe las sefiales
de radio desde las estaciones de tierra, con comandos dirigides o log
sibsistemas o a Ja carga dtil. E1 multiplexor o8 un dispositivo electronico
gque =rparn las aefiales que se envian de las gue se reciben,

LAlgnnos datos tipicos de telemetrfe pueden ser temperatoras medides o
diferonbes puntos del vehiculo, informacion sobre i orientacion de la nave, tensones
o [obensidades de corriente del subsistema de potencia, niveles de combustible, ete.
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Subsistcma de comando
v pestidn de datos

]Eullmn-maal

Figurn 1 1.7. I,'.Ilu.p_'_mul,.ﬂ,. che Dlorpues Lipie e s sulsEiens e -
saciones ¥ comamdo v gestidn de datos.

Las telscomunicaciones espaciales son similares a las lermestres,
pero con la diferencia fundamental de que las distancias pueden ser
many grandes (desde unos pocos cientos de kildmetros para los satélites
terpestres, hasta millones de kildmetros en el caso de las sondas
Interplanetarias). A menmdo las senales recibicias son desiesuradamente
idehiles, por lo que son necesarios potentes amplificadores. Ademas, si las
distancias son muy grandes, pucde ser necesario considerar los retardos
debidos o la velocidad finita de propagseitn de lo uz
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Vehiculos aeroespaciales
particulares




12.1. Introduccidn

Fl heliciptern, como =e presenta en el eapitole 1, es una aeronave
e Ls gpuee lag funciones de sustentacién ¥ propulsion son creadas mediangs
alas girstorias, lns cuales permiten que ln seronave pueda mantenerse
en vuelo a punto fijo sin necesidad de una velocidad de voelo de la
aeromave que genere estas fersas. Desde un ponte de vista funcional, la
mayor diferencia del heliedptero con respecto a la aeronave de ala fija os
que las Tunciones de sustentacion, propulsion y contral de la rayectoria
el vehiculo ze epcuentran localizadas indamentalments en un Anics
compotente gue es ol rotor; misntras que en el caso de la aeronave de ala
fija se encuentran separadas: la sustentacion es producida por el ala, la
propulsidn es generada por los motores y el contral de la trayectoria de la
aeronave por distintas superficles aerodindmivas dissribuldas a lo largo
de 1o aeronave, En ol cazso del helicdptero, las fuerzas perodinamiess se
generan por el movimiento relative de rotacion de las palas con respecto
del aire, por tanto, independientemente de gue ¢l heliciptero se desplace
o realioe un vuelo a punto fijo, existen slempre fuerzas serodindmicas que
permiten In ereacion de sustentacidn o traceitn.

Lag principales ventajas del belicdptero con respecta & ofras
seromaves son, entre otras, la capacidad para despegar y aterrizar
verticalmente o en dishancias mny cortas, 1o posibilidad de volar en
viuely a punto fijo v la capacidad de maniobra a hajas velocidades
de vuelo, Todas estas caracteristicias hacen del helicdptoro una de (as
aeronaves mas versitiles y apreciadas para diversas taress que otros
veliculos no pueden realizar. Dada la capacidad de vuelo a punte fijo,
el helicoptero puede volar en gonas de dificil acceso lo cual lo hace
ideal para operaciones de rescale, servicios médicos de emergencia, lucha
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En este capitulo se presenta en la seccion 12.2 una deseripeidn
s |g arguitectura y componentes de un belicdptera eonvencional para
esreriormente clasificar los diferentes tipos de helicopteros dependienedo
4 In tecniologin adoptada para contrarrestar el par que transmite of rotor
]n.mpal al fuselaje del helicopters, seccidn 12.3. A continuacion, en la
', dan 124 se proset la furma on la goe el piloto consigue u::urrrula.:

H;Eurﬁ'hq] |'|1;||:E.|:|.'|_1,|1] PAra realizgar mjsh]wg :J_E ng“m; I...:L}" W AT P E‘J"L{?:I’:IIH‘IIH deseribir los fipos de rotores e existen en funcion
La wversatilidad en el rangoe de maniobrss que puede levar g cake I dizeiio de unidn de las palas al cje de rotacion, seccion 12.5

lo hase especlalmente 06l para las fuerzas militares no =blo come sspuds se describen de forma enalitativa las principales caracteristicas
elemento de atague sine también como medio de transporte de perag, 3 'u. la aerodindmica de alas giratorias, distingniendo claramente los dos
¥ equipamiento, T principales modos de vuelo del rotor; el vuelo axial, seccidn 126 {en
ol que se aplica In teorin de cantidad de movimicnto & un rotor en
viuelo o punto fijo ¥ voelo axial de ascenso} v ol vuelo de avance,
sepcion 12.7. Finalmente, se presentan algunas de las caracteristicas
cunlitativas més hnportantes del modo de autorrotacidn de un rotor
asf como las principales interscciones serodindmicas que existen en el
helicdptero, seceion 12,8, En el apéndice D se describe de forms detallads
L forma en la que se controla la direccion de la fuerza de traccidn de un

Tokar,

wontra el fuego, ete. Fl helicdpters también dispone de la pogibil; dad

desplazar material de forma externa mediante el uso de cables ¥ resd
por lo que son ampliamente empleados para transporiar 4]0 prnie 4
a Ilngares de dificil aceeso como azotess de edificios, montafias y
general terrencs complejos. Dada la capacidad de maniobra que pess
el helicoptero a bajas wl-:nnt-ldad-:-a d{- *.ruEIu s emplpa-dn NPH'«EBL

Entre las principales limitaciones que presenta el helicopters
destacar que las maximas velocidades de avance que puede alcanzar sog.
coinparacas eon las de unn aeronave de ala fija, notablemente inferiones,
entre 300 km/h v 350 km/h Ademds, requicren una elevacda potenciy
para el vuelo de crucero a altas velocidades v los costes de operaciin son
superiores A los de una aeronave de ala fija del mismo peso. '

En la figura 12.1 se muestra la envolvente de vuclo de un
helicptera tipicn comparada con los de algupas de las acronaves
presentadns en el eapitule 1, en covereto un helicdpters comptiesta
(helicdpters con seminlas que ayudan ala sustentacion), un convertlblo ¥y
una seronave de ala fija propulsada por un turbohélice, Se puede apreciar
que & bajas velocidades las aeronaves con alas giratorias presentan un_ﬁ.
anvolvente de vuelo mocho mayer que la acronave de ala Aja. Para
velocidades intermedins la altitud de vuelo gue pueden aleanzar las
aeronaves de alas giratoriss es mocho menor comparada con las acronaves
de ala fijn. En cambio el convertible, por su naturaleza hibrida muestra

1IHENR) T 1 T T
Tarhaibiélice IR T EELE
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una envolvente que representa una transicion entre el comportamiento
de las acronaves de alas piratorias a bajas velocidades v las acronnves
de el Hjs s aliay velocidades. Finglmente, para velocidades de vuels
elevadas, tanto e] convertible, en su mudo de veelo de avance, asi como
el turbobélice, son capaces de operar de forma satisfactoria mientras
que los helicopteros convencionales v los eompuestos tienen una clara
limitacion en la velocidad de avance.

Helinigten i f .

] i G0

H 120 150 184

T |_||:|,|".1:

l"'i,gn.m 121, Emviolventa de vueks [altitud, 2, en ek de Lo velocidad de
erieers, e del holicéptero comparada con otras asronaves (adaptada

do Leishman (200620,
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mecho mads pequeiio que el rotor prineipal, también con un odimero de
palas que suele estar comprendidoe entre dos ¥ ocho. El rotor antipar

s couecta al reductor principal mediapte ana transmigion que puede
gonsistir en un Goieo eje o en una serie de ejes conectadns mediante

pcoplamientos Hexibles, En helicopteros grandes es habiroal emplear una

y - : i - - i caja de engranajes adicional para ajustar la velocidad de giro del rotor
de varillas o actuadores del mando. El rotor principal estd formada uipar, [nferior a la del ¢je motor pero muy superior o la del rotor

dhs ! Pﬁm‘.ﬂﬂ.l.

El piloto dispone de un conjurto de mandos guoe actian sobre
gl paso de las palas del rotor principal (pase colectivo y paso ciclico)
asl como pedales que modifican ¢l paso de las palas del rotor antipar,
wor seecion 12,4, Ademds, el helicdptero, come el avidn convencional,
presenta estabilizadores horizontal ¥ vertical para mejorar la estabilidad
en los movimicntos longitndinales v direccionales.

12.2. Arquitectura del heliciptero convencional

En la fignra 12.2 se muestran los diferentes r.'unlp-t;nemas de wy
Lelicoptero eanvencional. El elenento mis importante del helicdptery re
el rotor principal que estd compuesto de las palas, 1o cabesa del oty

et fﬁ!“mm!ﬁﬂ por pnrﬁlm.:'. acrodindmivos ¥ pueden prwnl:m i .-."
prométTics, asi como variacion de espesor v cuerda a lo lareo de Iy
envergadira (sungne en ln mayorfn de los casos presentan euerda g
espesor constante ). La funciém del rotor principal es la creacion de lg
principales fuerzas acrodindmicas para controlar el vuelo de la seronaye,

Pl onl Cabeza Reductor o Rotor antipar ' — = Jlicdnte
rokoe principal del rotoe del antipar {q 32.3. Clasificacién de los helicopteres
vari L — " Para establecer una clasificacidn de los helicdpterns es posible

emplear diferentes criterios, En esie libro la clasificacion adoptada estd
referide a la configuracion del helicdptere pars contrareestar o par
producide por el rotor principal, ¥ asi se puede bablar de dos grandes

Crontroles prinwcipel THITIE:Hi

- Eis del rator familias: aquelles que disponen de un sélo rotor principal ¥ los que
( m.%l(-!l:] B L o tirmen dos rotores principales. A continuacion, se describen Laluldiferemﬁs
B / horizontal  coln confipuraciones gue pueden prosentar cade una de estas familise,

12.3.1. HelicGptero con un sdlo rotor principal
Figurs 12.2, Sistemas ¢ componentes de un lelicOplecn de configumaeidn
convencionel.

Lo helichpteros con un sélo rotor principal deben compensar el
par transmitido al fuselaje empleando algin sistema de eompensacion de
par. Los sistemas antipar mds empleados en la actuslidad son el rolor

VA SIGHT SUEHIEY s Bt by R, | e 6 antipar o rotor de coln, el Fenestran ¥ el NOTAR.

allernativo), mediante una sistema de transmisién formado por ejes;
cojinetes ¥ un reductor principal. Bl reductor principal es una caja
de cograngjes euya mision o adaptar e velocidad de gire del gistema
motor & la velocidad de gire de las palas del rofor principal. la coal
suele ser micho menor. Bl reductor principal también es empleado parg
proporcionar petencin mecanica al rotor de cola o rotor antipar. Como
se explica en la seceidn 120, el rotor antipar s encarga de mmpem'if
el par que el rotor principal transmite 8] fuselaje, v suele ser on rotot

La confipuracion convencional, como s& ha descrito anteriormente,
meorpora un rotor antipar de cola consistente en un rotor de menor
difimetro gue €] rotor principal montede en la mayoria de los easos
vertlealmente en la cola del hellcdptero. Esta confipuracion es la mas
habitual v su disefio se debe a Igor Sikorsky quitn o empled por
primers vwor en @ helicoptere VS-300 en el afo 1934, Eu la Ggura 12.3(4)
se muestra ¢l principio de funcionamiento del rotor aotipar ¥ en la



figura 12.3(h) se mmestra el rotor antipar de an helictpterg Bell
Debido al giro de las palas aparecen Fuerzas asrodinfimicas que prody
un motnento sobre el eje del rotor principal, Q.. Por su parte, e] sist
woter proporciona la potencis necesaria para producir un par m,
oy que mueve las palas del rotor principal v, como la velocidad de g
£ ge mantiene practicanmente constante, Qm =, por lo que,

principio de accidn y reaccidn, aparece sobre el fuselaje del helictinrare

un par igual y de sentido contrario a Q,, que tiende a rotar el helicd
en la direccidn conirarls al glro de las palas. El rotor antipar progh
una traccion, 7., cuyo momento respecto al centro de gravedad

belicaptero, ¢, = T, compensa el par transmitido & la estructurs
del helicoptero; ademids este rotor debe disponer de cierta capacidad

de control de la traceidn, 7, para proporcionar estabilidad, as{ come
permitir ol control alrededor el cje de guifiada, control direeeional,

{a) (b

Figura 12.3. Configuracion de  belicdptero con rotor antiper para

compensar el par prodecide por ol rotor principal. (2) Esquema de
funcionamiento v {b) rotor amipar del helicdptery Bell 427 [Corlesia
Burkliard Distnke),

El rotor de cola carenado o Fenestron es la denominacion de una
hélive carenada, o fan, montads en la parte final del cono de cala del
helicdpters y que eumple con la mision del rotor antipar (la carens
e la hélice forma parte del fuselaje del cone de cola). El wimero de
palas empleado en un Penestron es muche mayor gue el empleado en

g Closificaciin de los heliedpteros 434

potor antipar, pudiendo preseatar entre ocho v dieciséis palas. El
eneatron fue empleads por primera ver en @ belicdpters SA-240 de

eud Aviation a linsles de los afios 196, El principio de furcionamiento
-::-_. exnctaments o mismo que el del rotor antipar: &l Fenestron cres ana

Aol CUYD Imomento con respecto al centro de gravedad of helicaptoro

compensa @l par trapsmitido a la estructura, véase la fipurs 12 4(a).
‘$n la figura 12.4(b) se mmestra el rotor de tipo Fenestron de un
helichptero Colibei. Las principales ventajas que presenta ol Fenestron
anty A maver seguridad para el personal de tierra, produce mencs ruido,
gransmite menos vibraciones v es menos susceptible de golpear objetos
exteriores. Debido a que el fan del Fenestron requiere un mayor famaiio
-.mmldﬁ ps comparado con el rotor antipar o ¢l NOTAR que producen
la misma traccian, ¢ primero necesita mas potencia gque los otros; tiene
mayor peso, costes de fabricacidn mis elevades asf como unn resisteneia
adicional gue introduce la earena del fan.

- =~ . Par pranpensacian
L

!J:'""‘-HET:- ™y Q-I'_{E;T

()

Fligura 124, ConfguraeiGa de lelliedplen con Fanestim parn coimpeising
ol par producide por o rotar peincisal (a) caguema de Funclonasmiento
(i} redtor antipar disl helictpeers Colibel {Cortesia Burkhard Domka).

La configuracidn NOTAR (acerdnimo del anglosajon ne tail rotor)
consiste en un sistema que desarrolla una sustentacion lateral en el cono
de cola produciendo un par de compensacién sin la necesidad de v rotor
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| Mervi Sevcion del
antipar. La transmisidn principal mueve un foan situado en el interige 4 S¥iitiento. def

— rostor principal
cond de cola gue recoge aire v lo compritoe eu ol interlor del cono de pg
para finalmente ser expulsado tangencialmente & éste & través de g 5 — D
ranuras longitudinales, vesse le fgura 125, La estela del rotor prig .: N . dp@
hace que este chorro tangencial permanezea unido al contorno de| o # e _
de cola, produciéndose una diferencia de presiones entre los Jate e Prteads 1,,.- A
del mismo cuyo resultndo neto es una fuerza de sustentacion laters] quy dr i = o
la fuerza Interal recibe el nombre de efecto Coanda)] También en o p /

compensa el par del rotor principal (el fendmeno fsico por el gue ¢

final del cono de cole se sibds uns tobors e SOt i chorro 1s
fue por aceion vy reaccion prodoce un empuje para (roporcionar contrl
direccicnal.

Los primwros disefios gque emplearon o sistema NOTAR ss
remontan a mediados v fnales de los ancs 1970, El primer vuely ey
emplear un NOTAR fue en 198] sobre un belicoptera OH-6A modificiade
para alojar un NOTAR. Actuslmente sélo la compagia MD Helicopters
pn_'uiuu-r. I:{r]it::ipb;:rm von este tipo de disefio. Entre las ventajas | v .g__-:.
a este tipo de sistema se encuentran el bajo ruido gue produce, se evitay |
problemas de rotura de palas del rotor antipar debido a golpes con objetos
exteriores, y presents mayor scguridad para el personal de tierra a Iu
hora de realizar operaciones en la parte trasera del helicoptero. Entre las
desventajas cabe destacar una menor eficiencia v por tanto un consume
de potencia mayor gue el rotor antipar, v como a elevadas velocidades
de avance el Hojo sobre el cono de cola cambia y el efecto Coande ya oo
vi tan eficiente, los helicdpteros que emplean of sistema NOTAR ﬂuﬂeﬁ;
ineorporar una cola en forma de H que proporciona par de eompensacion
mediante la deflexion lateral de ciertas superficies de control, lo cual
dificulta la capacidad de maniobras direceionales v laterales o altag:
velocidades de nvance, a In wez que ol gran tamaio de la superficies
de control disminuye 1a maniohrabilidad lateral del helicdptero.

Fueran del
Clhoero de airs satipar

Figira 12,5, Esguema do funcionamiento del sistenta antipar NOTAR.

otor 65 de menor didmetro, va que kos dos rotores contribuyen a la
eapcidad sustentadora de la seronave, En Is figura 12.6 se muestran
lns cuatro configuraciones de heliedptercs que en la actualidad emplean
rolores contrarrotatorios denominadas: tindem, transversales o laterales,

poaxial, ¥ entrolazados.

La confignracidn tindem se caracteriza por tener dos rotores
sitnados en la parte delantera y trasera de un haselaje alargadoe, ver
figura 12.6{a). Uno de los arquetipos de este tipo de configuracion es el
helictiptern CH-47 Chinook. Debido a la facilidad para equipar grandes
rampas de scceso delonteras ¥ traseras se suelen emplear para transporte
peaado, especinlmente militar, siendo una de las confignraciones mis
empleadas en los helicopteros de gran tamaio. Ademds, tanto los

rotores como log turboejes gue mueven los rotores estan situados
una alturs olevads por lo que son menos sensibles a la sueiedad.

Entre los inconvenientes que presentan destacan: su limitads agilidod de
maniobrs comparada con la de otros heliebpteros y requieren tripalacion
experimentada en su pilotaje ya que las palas de los rotores principales
pueden extenderse distanciss relativamente grandes, por lo gue [a
probabilidad de golpear objetos cercanos a la aeronave e bastante alta.

En la fisura 126(h} se obsgerva |a configuracion de rotores
iransveraales o laterales. Esta configuracion presenta un par de rotores

12.3.2. Helicoptero con dos rotores principales
contrarrotatorios

lioe rotores contrarrotatorios consisten en dog o més rl:r’r-l‘.-rﬁ‘
horizomiales que giran en sentido contrario pars poder contramrestar €
efecto que producen sobre la deronave. Comparado con el helicoptene.
convencional, para el mismo peso de belicoptero, el tamaiio de cada
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unoe encima de ofro ¥ girando en sentido contrario. La principal ventaja
de los rotores coaxiales es gue eliminan de forma natural la tendencia al
yueleo lateral que so produce en el vuels de avance de un anico rotor {los
motivos por los qoe aparece esta tendencia se explican en detalle en la
gevvidn 12.7). La principal desventaja que presenta esta confisuracion es
que al tener dos rotores coaxiales, con sus respectivos sistemag de control
de la odentaciin de la traceifn, so requiere unn elevada complejidad
mechinick, que go traduce on complicadas v nomeroans operaciones de
mantenimiento, asf como un aumento de lo resistencia perodindmica de
la cabeza del rotor. Este tipo de confizuracion ha sido v es le apuiesea
tecnoldgica de la compania rusa Kamoy,

Los rotores de tipo entrelazado consisten en dos rotores girando
en senitido contrario, con los ejes de cada rotor inelinados un determinado
angulo, de forma que las palas se crocen sin polpearse entre si v pueden
considerarse una varfsnte de lo configuracion de rolores transversiales,
Agura 12.6{d). Este tipo de disefio apenas se emplea aciualmente y
durante la Segunda Guerra Mundial fue aplicado en el helicoptero de
Incha antisnbmarina alemdn Flettner F1 282 Kolibri.

12.4. Control de vuelo

A diferencia de lag alas de una seropave de ala fijo, en o
helicdpiern, el rotor no sdlo es ol responsable de ls creacion de la fuerza de
sustentacion que compensa ¢l peso de la aeronave, sino que ademadas debe
penerar la luerza propulsors que compensa la resistencin acrodindamica
al avance v ser capag de modificar la orientacion de la asronave en sn
trayertoria. En una aeronave de ala fja el control del vuelo se consigue
mediante la detlexion de ciertas superficies aerodinamicas situadas sobre
¢l ala ¥ otras superficies como los estalilizadores; en cambio, ¢l rotor
principal de un heliciptero debe ser capaz de controlar el modulo v
la direceidn del vector traceidn, o que se consigne mediante sistemas
mechnicos coneetodos a log mandos del piloto que cambian la orientacion
de los perfiles de las palas con respecto al plano de rotackdn, es decir
varian el angulo de paso, ¥ como se moestta en la seccidn 7.4, modilican
el angulo de atague de los perfiles de las palas, por lo que finalmente
cambian lns fmerzes aeradindmicas. Fxisten diferentes sistemas mecanicos
para transformar ¢l movimiento de los controles del pilote en varinciones

Figurn 19,6, Confgurneiones de helictpteros con dos pobores contrarrots-
torion: (n) thndom (b)) tramversal o lstersl (o) conxinl {d) entrecressde,

plrando en sentido contrario situados perpendicularmente al plane de
simetria de la acronave sobre las puntas de dos semialas. Entre los
inconvenientes que presenta este tipo de diseno destacan problemas de
integridad estructural del ala debido a posibles resonancias entre lns
turbinas v las extremidades de las alas. Sin embargo, v a pesar de
sus inconvenientes, este disefio se empled en los primeros helicGpteros
totalmente contralables: ol Focke-Wull Fw 61 (1936) v el Focke-Achgelis
Fa 223 {1940) v en el helicoptere con mayor capacidad de carga del mundo
el Mil Mi-12. Otras aeronaves que emplean este tipo de disefio son las
aeronaves de rolores inclivables cusndo se encuentran funciopando on
modo hellcGplero, como por ejemplo € Bell XV-15 v el V-22 Osprey,

En la figura 12.6(c) se muestra ln confipuracidn de rotores
coaxlales que se caracterizan por preseotar an par de rotores situados
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En general el piloto dispone de los siguientes mandes principad
palanca de control colective, palanca de contral ciclico, v pula.]m,
Factlitar la operacidn ¥ el control del belicdptero, la velocidad de gip ,'I'
rotor principal se mantiene pricticamente constante, aunque en g
de heliedpteros peaguedios que normalmente emplean motores alternatiyg
para proporcionar potencia al rotor, el piloto suele disponer de
et :mtml que es ¢l am]p.mdm- o palanca de EE.EPE ruyo oh ':'

en heliedplenos con lurlbtll‘.'j{"ﬂ 0 tm-turﬂ a.ltm‘n.at.:ms e flemd,u

s suelen emplear sistemas de control de tipo electromecanico para g
el piloto no tenga que preocuparse de manfener constante la ve |

de giro del rotor principal v el sistema motor proporcione la
DESCESArin,

(i}

El control colective proporciona control en el wvuelo vertical,
control axial, ¥ del rotor del helicGplers, es decir, controla el mbdulo.
la traceion del rotor principal, véase la Ogura 12.7(a), ¥ esta asociade &
pitlanca que dispone el piloto en su lado izquierdo. Por ejemplo, coando
¢l piloto tira de la palanca del control colective anmenta el dngulo de
paso, y par tanto, e modulo de la traccion, produciendo una aceleracion
vertical sobre ol holicopters con ¢l vousiguiente cambio en la altitud &l:t'
lia arropave.

El control eiclicn o5 el responsable del contral longitudinal v 'In.ternf:_
del helicdptero v estd asociado a Ia palanca central. La accion de este
mando maodifica I orentacian del vector de traccion del rotor prineipal.
En las fgoaras 12.7(h) ¥ 12.7(¢} se observa el efecto del mando de paso
ciclico sobre el vector de traceidn del rotor,

Lios pedales son los mandos que permiten controlar el movimiento
de puifiada y por tanto el rumbo del helicopters modificando la traceidn
que genera el rotor de cola, ver Agura 12,.7(d). Para consepuir ¢l control
direccional, el piloto debe pisar ol correspoandiente podal en la direceidn
rexpuerida, derecha o izquierds, produciendo un exceso o defecto de

(el

Figura 12.7. Control del vuedo de un belicdptero de configuracian
convercional: (1) paso calectiv, (B} paso cielieo loaggitedinad, (i} e
ciclico lnternl y (d) pedales.

v
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1 rasera, par lo gue se produce un momento ongitudioal gque Gende a
icar la acronave. Bl mismo sistema de control basado en el paso colectivo
diferencial se emplea en los helicdptercs de configuracion entrecrusada o
fateral para ¢l control lateral. Los helicopteros de configuracion tandem,
pntrecrizads v lateral, emplean cambio de paso ciclico diferencial entre
o rotores, inclinando los rotores en direcciones opuestas pars conseguir
contrel direccional. En ol easo de rotores coaxiales, el conirol se realiza de
.j:n.nua similar a la configuracion convencional para el control longitudinal,
Iateral v vertical. El control direecional en estos helicpteros se consigue
mediante el cambio de paso colective diferencial entre ] rotor superior
y el inferior.

traccion en la direccidn en la gque s debe compensar el par de] par
prinvipal, cambiandoe por tanto, la direccion del voelo, Sin Elﬂhil-rm - ' :
variacion de traceion del rotor antipar se traduce en un desequilibrig de
fuerza lateral que hace que el helicoptero tenga tendencia a desplazspe
lateralmente. Para evitar este desplazamiento o resbalamisnto lateral
log pilotos deben inclinar Iaternimente la traceion del rotor
aplicando contral ciclico para que la traccidn del rotor tenga yg
componente que evito el resbalamiento lateral. En los heliedpterss que
disponen de la electrdnica de control necesaria se implementa este tipo i
compensacion de forma automitica par liberar al piloto de ostas {iress
de carreceiin

Cuando se modifica la direccitn de la trccion para realizae
una determinada maniobra, el vuelo equilibrado del helicépters se -p@
perturbado, ¢ implics que el pilloto deba realizar una serie de correceiones
para consegulr el vuelo controlado en la direccion deseada. Por u,jempau;
cuando el piloto deses anmentar la velocidad de avance debe H.u:l:uﬁf
wowviendo hacka adelante #] mando del contral ciclion, esto produce uns
inclinacién de la teaccitn que se traduce en un aumento de la fuerza de
propulsion en la direccion de avance, pero en cambio, la traccion o se
compensa con el peso, por lo qie el piloto debe aumentar € paso colectivg
pars anmentar ¢ médule de la traccidn =i desea mantener la altitud de
vueky El smmento de la velocidard de avance haee que la resistencia de lg
RETONAVE AUMeRte, por lo que e neeesaria mayor potencia y, por tanio,
el par gque aparcee en el rotor principal ampenta, por lo que el fotor
antipar debe awmentar también la traccdn necesarin para comMpensar
el exeeso de par, de modo que el piloto debe corregir con los pedales.

12.5. Clasificacion de rotores

Lias palas se mantienen en movimiento gracias al par proporciona-
do por el grupo motor & traves del eje principal; ademés del movimiento
de giro de las propiag palas, éstas pusden sufrir otros desplazamiontos
como se mnestra en la Rgnes 12,8 donde se representan los tres principales
movimientos relativos de la pala con respecto a un sistema de referencia
yue gira con la pala, y que so denominng batuniento, areastre y paso,

p 31

En foneion del tipo de helicdpters los pedales, el control colective y el o
ciclico pueden estar unidos mediante un sistema de contral automitico
que permite liberar al piloto de realizar esta muliitod de correccioms
continuas y simultaneas sobre los controles,
El contral del vaelo de helichpterog con rotores contrarrotatorios Batimienio

so fundamenia en el comtrol de paso diferencial. que consiste en la
interaceion entre el paso que se proporciona o eads rotor, Para o] control
longitudinal de helicdplerss de tipo tindem se genera nn cambio de paso
colactive diferente en cada rotor (paso eolective diferencial). Por ejemplo,
pata producir un picado ¥ ana aceleracion longitudinal del Lelicoptero
tdndem se coloca un menor pasoe colectivo en el folor delantero gue oo

Figura 12,8 Movimienioe bésives de la pole de an mtor de hediedptern
vigtos dewde un sistoma que gite o veloeidud angular £

El hatimiento ¢ ¢l movimicnto gue la pala realize fuera del plano
der rotacidn, ol arrastre es ol desplazumiento demiro del plano de rotacion
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ningin momento de reaccion al movimiento de las palas firera del plano
de rotacidn, Este aspeceto ssegura una transferencia de treccidn, pero
no de momentos al eje, por lo gue Iss eargas cstructurales asociadas al
momento cstructural practicamente desaparcoen. Loa rotores articulados
suelen presentar también una articulseion de arvastee con amortiguadorss
gue permiten el movimiento en el plano de rotacion pero disipan energia
ginétien de arrsstre pars amortigosr los desplazamientos en arrastre,
va que estos pueden amplificarse debido a que apsrece una aceleracion
de Coriolis que acopla ¢l batimiento eon el arrastre. Ademas, el rotor
articulado fambién suele tener un cojinete de pase pars modificar el
angulo de paso que presontan las secciones aerodindmicas.

de la pala, y el paso es la rotacion alrededor del eje longituding] de jy
pala {la moedificacion del paso, al igual que en el case de 1o hélice a5
la forma en la gue se pueden controdar las fuerzas aerodindmicas gye
aparecen sobre las palas porgue actian directamente sobice el angnlo de
atague de oy perfiles de las palag), Estos movimientos son debidos o 1
propis lexibilidad de la pals v 8 la preseacis de articulaciones oo oy
ejes de batimiento, arrastre o paso,! aungue suelen estar limitados
motivos de seguridad mediante el uso de elementos mecdnicos,

El diseno de la cabesa del rotor ¥ Ia union de las palas al eje de
giro determinan la forma en la que el batimiento, arrastre v cambio de
pasn se realizan, asi como las fuorzas v momentos que son transmiticdos al
CUCTpa del ht‘litﬁpl‘&m ¥ e Anslmente, son log reaponsables del contrel
del vueln.

12.5.2. Rotor basculante

Eun la figura 12.10 se muestra el rotor de cipo basculante
normslmente smpleado en rotores de dos palas. En esta configuracion, las
dog palas se encnentran solidariamenne unidas entre ellas pero se permite
mue piveten libremente en batimiento v no disponen de artienlacion de
arrastre. El cambio de paso so logra tombién modiante un cojinete que
permite el movimiento libre alrededor del eje Jongitudinal de e pala
Desde el punto de vista de la mnitn de [a pala al eje es practicamente
ignal al roter artienladn.

12.5.1. Rotor articulado

El rotor articulado es la solueion tradicional que han empleadao
v emplean la mayar parte de los helichpteros, vwéas: la figura 129
siendo una configuracion que permite minimizar practicamentie s copo
s momentos estructurales transmitidos por e movimiento de las palag
al rotor a cambio de permitir grandes desplasamientos de las palas.

() (1}

{b)

Figura 12,10 Kotor de tipo basculante: (a) emplesdo en ol helictptern
Robinson B22 (Cortesin Burkbard Dombe) v (b)) esguems de funciona-
e,

Figura 12.%. Rotor dé tipo artkealade: (a) emipleado en ol heliodplern
A6 [ Cortesla Borkliood Prombe) v (D) eeguemss de fussclonsnbonbo,

La principal caracteristica del rotor articulado e que presents
una articulacion de batimiento que permite el movimiento libre de la-
pala fuera de zu plano de rotaciin, hacia arriba v abajo, sin ofrecer

LT artienlacitn es un elemento de anitn qoe permite la mtacion libee alrededos
e 1 afe, sin que aparesean momentos sstricturalés de reaccion.



o Holie @it e (26, Vualo axial it

|y para ello. 1a unidn se debe constroir empleando materiales Bexibles v
- pesistentes eoma, por ejemplo, materiales compuestos o combinaciones

e metal y materiales elastoméricos.

12.5.3. Rotor rigido

El rotor de tipo rigido se caracteriza por compottarse de fopme
rigida con respecto al batimiento, viase o figara 12,11, Es decir, la unig, '::
de la pala al buje se fabrica con un materlal que presentia una ¢le
rigidez, por ejemplo titanio, mpidiendo el batimiento, Normalmente of
arrasire también se we impedide por la rigidez de la unidn, aongue
pusde incorporar una articulacion para el cambio de paso, sin ombarg,
a pesar de la rigides de la anidn entre b pala ¥ ol buje, debido a g
fexibilidad de los materiales con los que se construyen las palas, hE
fuerzas aerodindmicas las deforman, produciendo efectos de HIT{lﬂtm¥
batimiento, Hay que decir que las fueresas vy momentos transmitidos
al cuerpo del helicoptero son muy prandes y solamente con el uso de
materiales muy resistentes se pueden soportar las cargas estructurales,
aungue son estas ferzas v momentos estructurales las responsables de
la orientacidn del enerpo del helieopters para contribuir al control del
vuelo del masmo. '

b

Figura 12.12, Rotor de tipo Hexiblo: (a) empleado en ol helicdprors
Earocopter BECISS [(Cortesis  Burkhard Dombe) v (b)) esiqppema de
homeionamionto,

Actualmente muchos disefios de rotor eliminan las artienlaciones
v snelen ser rigidos o Hexibles: Las ventajas de este tipo de disefio son:
un rotor menos comnplicado mecdnicamente ¥ una menor interferencia
aerodingamica, El inconveniente e que el movimiento de la pala es
abeorbido en formae do carpees v momentos estructurales on el enenstre
al arbol, produciendo fuersas v momentos considersblemente mayores de
lus qpue aparecen en el rotor articulado, Los avances en materiales v en las
téenicas de fabricacion son los responsables de la existencia de este tipo de
saluecion ya que con la teenologin actual pueden ser soportades sin poner
en peligro ls integridad estructural del rotor. A pesar de esto, v dado
que los materiales siempre presentan cierta fexibilidad, el batimiento
v oarrastre signen jugando un papel primordial en o comportamiento
dindmicn del rotor,

(b}

Figura 12101 Rotor de tipon dgido: (3] empleado en el beficopteno
Westland Lynx (Cortesin Burkbard Dombe) v (b) esquema de funcio-

namicrto.

12.5.4. Rotor llexible

El rotor de tipo fexible se distingue porgue la wuidn de la
pala al buje en ¢l batimienmto es fexible; no se comporta pues e
forma tgida y permite cierto nivel de desplasamiento, constituyrmdo
una solucidn intermadia entre ¢l rotor artieulado v el rigido, viase la
figura 12,12, Tanto ¢l batimiento como ol arrastre y el paso aparecen
como conseenencia de la flexibilidad de la unidn de la pals  la cabeza

12.6. Vuelo axial

El vuelo axial del rodor de un heliodptero se defipe como aquel on el
que ks seronave solo realiza movimientos verticales de ascenso o descenso
incluyendo el vuelo estacionario o vuelo a punte fijo, caracteristica
distintiva de este tipo de aeronave, Considerando el campo de velocidades
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que actlia sobre los perfiles de las palas a lo largo de su rotacis
la principal caracteristica de este nfgimen es la simerein M‘ltﬂr
decir, independientemente de la posicion que ocupe 12 pala en sy ply
de rotacidn, el cunpo de velocidades que aparece sobre un perfil
la pala es el mismo. En la figera 12,13 se muestra la distribueisag o
velocidades que Inciden sobre las palas ¥ que son consecuemeia g0l .jg
rotaciin del rotor en cuateo posiclones azimutales diferentes (el A
de agimut, ¥, s& mide a partir de la posicion mas retrasada de Ia .
en su paso por el s longitudioa de la acronave]. Fn este P8 .a_..,,,:
o se consideran las perturbaciones al Aujo que induce la presencip
del rotor, velocidiad aerodindmiva inducida, La velocidad para cady
posicion azimutal muestrs una variacion lineal a lo largo del radio cop
consecuencia del movimiento de rotacion como solido rigido gque realizg
la pala; ademas de la velocidad en el plano de rotacion se debe toner ey
cuenta gue existe una velocidad perpendicular al plano del rotor ¢
consecuencia del fujo de aire gque atraviesa el rotor, del mismo modao qmi
ocurre on ol caso de noa hélice v que se presenta en el capitulon 7.

Bl
ol

Figura 12,13, Camps do wolocidades sin perturbar en ol plano de rotpcion
e un Totor en vuelo axial,

En la Figura 12.14 se muestra un esquema del campo de
velncidades en un rotor v sy estela en un voelo axial. Segin se puede
observar, existe un contorno de la estels y fuers de ésta, el flujo se
encuentra relativamente poco perturbado v tranguile. Al igual goe en
el caso de un ala fja, véase el capitulo 5, de la punta de cada pala se

S Wioesles sl
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desprenden torbellinos que, por el efecto de la corriente inducida en la
esteln, son transportados corrients abajo. Cada torbeliing de punta de
; describee una truyectoria belivoidal debido al electo de la rotacion
de las pales. También se pueds observar que dentro de la estela las
veloridades del flujo son apreciables v la distribucion de velocidades

nta una dependencia no uniforme en cada plano horizontal. Ademsis,
el diametro de la estela se contrae como consecuencia del evidento
aumento de la velocidad del flujo debldo a la energla luyectada por el
rator en la eorriente,

"_—'-.,l “i\““ “'""'_ iy .ﬁf e j,.-" 2
--: f '\HEH Mf y ::‘
.-fi‘ i fr
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Estaln d'ﬁl rotsr fmnhpsnu dr

de punta . (Estela lejana) la est

Flgimra 1214, Flujo de alre alrededor del motoe enovoelo & punto G
{adaptada de Letsnan (2002)).

En In figura 1215 se muestra el campo de velecidades locales
gobre un elemento de pala de un rotor de helicdptere ea vuelo axial. Se
eonsidera un perfil sitnado a una distancia, v, del oje de rotacidn del
rotor de radio A Sobre este perfil, el flujo incide con una welocidad que
s¢ descompone en dos; siendo w, la componente de la wlocidad en la
dirceciion perpendicular al plano del rotor y ¢, la componente en el plano
del rotor. Es Gmportante destacar gue la velocidad w, o3 la velocidad
inducida por el rotor s la velocidad vertical de ascenso o deseenzo
del helicopters, En cambio, la velocidad v, es la velocidad debida a la
retacion de las palas més la velocidad inducida por la estela en el plana
de rotacion, La velocidad resultante de estas dos componentes forma el
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anpulo de entrads de la corrience con respecto al plane de rotacidn, ﬁ-!
e, Junto con el dogulo de paso, @, gue forma el perdil como COTERE LTy
de la torsion geométrica v la posicion del mando de paso colective,
determinan e dngulo de araque del perfil, o, que da lngar a la fuergy
aerodindamica que actia sobre el perfil, f.. Esta fuerza acrodindmica e
descompone en sustentacién, [, y en resistencia, d, cuando es proyectady
con respecto o un sistema de ojes en la direccidn de o velocidad incidente

¥ 5u normal, respectivamente.

Desde ol pumto de vista de la acrodingmica del rotor, la proveceidy
de la resultante en la diveccion normal al plano del rotor se denoming
traccidn, £, v es la fueren que proporciona la eapacidad de equilibrar of
pesa del vehiculo; la proyeceion de la resultante aerodindamics en ¢l plano
de rotacidn, la fuersa de srrastre, §, es la fuersa que produce un pap
resistente que tiende a frenar el rotor ¥ obliga s proporcionar un aporie
continuo de energla para mantener ¢l giro de las palas. Es lmportante
recordar que s fuerzas que aparecen sobre cada perfil o elemento de
pala, son luerzas por unddad de longitad v que dependen de s posicidn
radial que el perfil ocupe en la envergadura de la pala, de mode que,
para obtener la traccidn total producida por una de las palas, es necesario
iitegrar a lo largo de la envergadura de la pala s distribucion de traceion
por unidad de longictud, 1(r), véase lo eonacion (7.2).

Mientras que o] vuelo pxdal ascendente de un rotor presenta s
configuracion anteriormente descrita, el vuelo axial de descenso presenta
importantes diferencias en lo gue a ln conlipuracion serodinamicen del
fujo se refiere. En la fignra 12,16 se muestran cnatro esquemas de las
diferentes configuraciones que aparccen en el voelo axial de un rotor
de helicoptere, En el vuelo axial de ascenso, véase fa fgura 12.16(a),
s¢ observa la configuracion del tube de corriente v lineas de corriente
que atraviesan & rotor ¥ cuyoe campo de velocidades se ha mostrado
en la fipora 12.14. Eo este régimen, los torbellinos de punta sigpoen
trayectorias helicoidales suaves, ¢l flujo es periddico v ain perturbaciones.
En cambio para velocidades de descenso moderadas la corrlente en el
rotor, dependiendoe de la posieidn radial, puede ser hacia arriba o hacia
abajo v ol Auje presenta complejas recirculaciones con un contenido
altamente turbulento,

1246, Vieelo ncal
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Figura 1215, Fuerzas serodindmicas v campo de welocidades sobre un
ebementa de pala.

Fn ¢ eonso de descender eon wma wvelocidad  peqgnena, fi-
pura 12.16(b), se tiene una configuracion denominads de  anillos
turhillonarics, en la que los worbellines de punta son transportados s
cerca del plane del rotor ¥ hacia el exterior del mismo, situandose may
ceren del rotor, de modo que el Huje se voelve no estacionario ¥ presenta
unn olara falta de periodicidad. Existen sonaz en las que ol flujo asciende
v desciende, desprendidndose torbellings de forma periddica del rotor,
Este flujo se traduce en un importante movimiento de las palas fuera del
plang de rotackon v perdida parcial de la ecapacidad de control del rotor,
agi como un mavor demanda de potencia. Durante maniobras laterales
o vuelo a punto ljo con viento lateral se puede experimentar péedida de
coutrel de guiflsds porgue ol rotor de cola g2 encuentra funcionando en
Ele régimen.

En la figura 12.16{c) se muestra ln configuracion para un velecidad
tle desconso superior, denominads régmmen de estela turbulenta v que s
caracteriza por la aparicidn de un fujo muy turbulento, practicamente
similar al que aparece en la estela de un cnerpo romao.
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voelmmen de control elegido pars analizar el compaortamiento de la hélice
es horizontal, miemtras que para el vuelo axisl del rotor, el volumen
de control es vertical, Este implica que en la hélice, la velocidad gque
atraviess ¢l plano de rotacion esta compaesta por la velocldaed de avanoe
de ln geromave v la velocidad inducida por la presencia del rotor, v en el
esso de un helicdptern, el finjo masice que atraviesa el rotor es debido a
la velocidad vertiosl de ascenso o descenso v 6 le velocidad indueida por
el efecto acrodindmico del rotor sebre In corriente Huida.

Finalmente, para velocidades de descenso elevadas la catela da
rotor se sitda completaments por encima del rolor ¥ se denomine
molinete frenante; en este régimen la estela se desarrolla otta oz da
farma definida como un tubo de corriente similar al del régimen do
funcionamiento normal pero en sentido opussto. va gue en este eas

Vuele a punto fijo

El voelo & punte fijo no tiene andlogo en el caso de la propulsion
a hélice, ya gue el heliodptero se encuentra fijo en una posicidn y la
volocidad que atraviess el plano de rotacion de |as palas del helicoptero
ps fnicmmente la velocidad indocida por el rotor. En la Ggura 1217 se
mueatra el volimen de control ampleads para aplicar la teoria de cantidad

son las mismas que se han realizado para el caso de la helico, e
decir, se supone gue ¢ flujo es estacionario, unitorme en las seceiones:
transversales al tubo de corrente, incompresible v que las fuerzas viscosas:
v gravitatorias en ¢l fluido son despreciables. Sin emmbarso, existen
algpunos matices entre ambos casos; on la propulsién a hélice ln traecién
producida ae equilibra con la resistencia de la acronave, mientras que:
la tracciin que produce el roter de un helicdptero en vueln axial se
compensa con el pesn de ln asronave, o dicho en otras palabras, €

() (k) {e) {d] de movimiento a un rotor en vuele & punto fijo.
Figora 12.1%. Regimonos de fuje en ol wnelo sedal de un roter: (o] normal, — u(z)
[t anillos de torteedlinos, (o) esteln tochulente v (d) molineste fronanta, 1%.;4* {
g P )
1" llr.l
12.6.1. Aplicacién de la teorfa de cantidad de movimiento al \ e i
= k]
vuelo axial 1 : i &
2 g IR i dlel Pokor | S
En el capituls T se describe la tecriz de cantidad de movimiente = S *’ o P iy
aplicada & la propulsion a hélice, procedimiento que es del tode | | : r--
analopo a la aplicactn de dicha teorfa al vuelo axial de un rotor, g A i
pues concepltualmente, tanto la hélice como el rotor de un helicoptero, - : :E
presentan las mismas earactersticas. Las hipdtesis que se eomsideran 2 : I f
l - 'H l. """" P g
I ﬂ-_!

Figurn 1217, Yolumen do control para of fujo alrededor de un rotor en
el o fjo.

Para el caso de vaele a punto fijo la velocidad de la corrlente sin
perturbar tyy e nala, por Jo que las ecusciones gue corresponden a la
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conssrvacion de masa, cantidsd de movimiento y ecuacidn de ln ppe "'
véage la seceion T.0.2, se reescriben respeciivamente com:

= pug Ay,
T= EG'HL
FP=Tu.

La ecuacion de conservacion de masa, (121), expresa el pasto, &, o
funecidn de la velocidad inducida en el plano del rotor, wy, del drea del
rotor, A;, v de la densidad del aire, p. La ecuacion de la cantidad de
wovimiento, (12.2), relaciona la traccidn que produce el rotor, T, eoy o
gasto v la velocidad inducida en ¢l plano del rotor. y la ecuacién de Jg
emergia mechnica relaciona la potencia necesaria para crear la traceién o

potencia inducda, P, con Ia traceion v la velocidad inducida. En el ?rmiin
estacionario a punto fijo, la traccion que produce el rotor debe compengar

el peso de la seronave, W, es decir, T = W, de modo que sl se considers

que el rotor tiene un radio i, operando con las ecnaciones [13.1) v (12.2),
la velocidad indneida en el plano del rotor se puede expresar comi

i LI
T Y prﬂ'ﬂ
v empleando la ecnacion (12.3). la potencia inducida resulta:
Wl
Fe— 124
Voo g

A la vista de la expresion [12.4) es patente que para. minimizar
la potencia inducida para una fraccion dada es necesario que el rotor
tenge un elevado didgmetro, lo gue implica que la carga diseal (iraccidn
por unidad de superficie de rotor, W/(a ), sea lo mis pequera posible,
residtando también en unae velocdad inducida lo menor posible. Es por
pate motivo, por el que las palss del helichplers presentan une mayor

Hexihilidad que las palas de una hélice propalsora. La Hexibilidad de

las palas no s6lo s debe a los materiales con los gque se fsbrican, sino
& la elevada csheliez con la que son disefiadas pars obtener elevadas
eficiencias aerodindmicas ¥ minimizar la potencia nducida.

La potencia que consume un rotar teal presents diserepancing con
el valor oltenido por la teoria de cantidad de movimiento. Segin Johnsou

SR Viele wxanl d4d1

(1994), la potencia inducida obtenida con la expresion (12.4) representa
yn 60'% de la potencia real que consmme o] rotor. Esto es dehido a que la
teorin de cantidad de movimiento no contabilizs Importantes entes de
péndidas de potencia como son las debidas a la resisiencia aerodindmica
de Ins perfiles (30%; de la potencia real), las pérdidas en punta de pala
y &l mbmero finito de palas (2%-4% ), la velocidad inducida no uniforme
(A %-T%]) ¥ la rotacién de la estela (254 %).

Para evaluar el rendimiento de nun rotor en voelo o punto fjo se
defme 1o figara de mérito, FM, como:

Potencia ideal para vuelo a punto I'L]n F
Potencin real ML 'l."lill:‘lu i UL ﬁ]{:l PI'-EH.I ;

F'M =

La figura de mdrito os ef equivalente al rendimiento propulsive de una
hélice ¥ representa la eficiencia energética de un rotor en vuelo a punto

jo

Ejemplo 12.1

Un helicdptero con dos rotores principales thene una masa m = 30000 kg,
v cada rator un didmetro de 12m. Teniendo en cuenta que la figura de
mérito de cada rotor es FM=0.75 ¥ que ol rendimiento meednieo de la

Lransimision es = 90 %,

Determinar: (1) I potencia de los motores para yuelo a punto fijo
al nivel del mar, {2) gasto magico en cada rotor v (3) veloeidid eorriente
abajo de cada rotor.

Solucion
(1} Como el helicoptero tiene dos rotores cada noo de ellos debe ser capas

de proporcionar una traccion de valer T = mg/2. Por tanta, la velovidad
inducida en viels s punto fijo en cada rotor es:

T mi
= — —_
iy ‘fﬁ.ﬂﬂj 1II||']-1TE'= 23.0m s,

La potencia kdeal para voelo a punto fijo de un s6lo rotor st P = T4y =
mgag {2 = 338 MW, Teniendo en cuenta la definicion de la fgura de
miérito ¥ el rendimiento de la transmision mecdnien, o potencia de los
motores para volar en vielo s punto fijo es: Py iapes — 2 P/FMn) =
TS MW,
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(2) El gasto mésico se ealenls como, & = pu A, = sgwDg
3191 kg /s,
(3) Sein la teoria de cantided de movimients, ecuscisn {?3;11 =,
violocidad indudids comiente a.ba_]n do cada rotor o8, ty = = Juty = 46 ‘..:-_

c:nl:""l-"'ll -F“-P.a"la-
T'= G (g — g ),
P= %Tht-;-l‘-llmj,

Fmpleando la ecnacién (7.8) que relaciona las welocidades
porriente arriba, eorriente abajo y en el plano del rotor, se eliming s
velocidad corriente abajo de b cstela, uy v se obtiene ol sigufente sistemn

Vuelo axial ascendente do eeupciones:

Para el caso de vuelo axial ascendente de un rotor con veloe G = puy A,
CONStAnte thae, en la figurs 13,18 se muestra el volumen de control y T = O Ay [ty — tes) (12.5)
distribuciones de presion v velocidad u lo largn del mismo. o ;u] KX e L
= A -

uiz}

En el caso de un heliciptero de peso, W, con un rotor de radio, A,
ascrndiondo on vuelo axial con velocidad de ascenso, ., para determinar

k‘h ,'ﬂ la velocidad en el plano del rotor, uy, se despeja ésta de la ecuacion [12.5)
1 A abtenitndoes;
g \ |  — Tl T i;
= —_— ‘ 2pwi
g \ ] W =t +|.|..:“, g0 Lione pues und ecuacion de segundo grado en la veloeidad, @y, eoya

aolncion matemmatics es

H.w
_i'j ) +2pfrﬂ'*”

¥ Comn pars que exista tracciom que compense el peso, s solucion debe
satisfacor que w; > 1y (5610 la solncitn cuya rals os positiva tiene sentido
fisico), La velocidad Inducida, v, se define comao la velocidad que hay que
afadir a la velocidad de la corriente lihre para ebtener la velocidad real,
Por tanto. la velocidad en el plano del rotor se expresa como wy = i
por lo que la velocidad inducida es:

. uw ” L1 W
T iR

- n:m'J"" ;

'l-'-:a='1-bﬂ.-"|'ﬂm-

Figura 12,38, Yolumen de control para el Mupe alesdedor de un motor oo
wniedn padnl nacencerite,

Esta configuracion corresponde 8 una situacion aniloga a la
propulsion a hélice, por lo guoe las ecuaciones de la teoria de cantidad
de movimiento en este caso som:
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Par definicion. la velocidad en o plano del rotor se expresa como, w,
tj + o = 22m/'n.

(i) La potencia inducida en vnelo de sscenso se obtiene sepin £, =
Wy = 455kW. La potencia ascensional se calouls como B, = Wi, =
133.7 kW. Finalmente, la potencia necesaria total para ascender a 5 m/s
=, Fl'l.tutl:i = ﬁ.lltfﬂ]‘ = 8.3 KW,

La potencia necesaria para realizar ¢l vuelo ascensional s¢ e
GO,
P = Thgy = T+ P

donde, 1"y, representa la potencia indueida, ¥ T = Wi €5 1a potene - 5
NeCesAria para ascender, Jrdenieia nscensional o la energia poteneia] O
nmidad de tiempo.

12.7. Vuelo de avance

En la Bpara 121Y se muesira un esguema del campo de
velocidades gin perturbar en ol plano del rotor en vuelo de avance con
velocidad .. A diferencia del voelo axial, en e vuelo de avance la
velocidad relativa de las palas depende de su posiclin azimutal y, por
tanto, ya no existe simetria agimatal, va que el fujo en el lado de avance
(< 4 < =), es diferente del que se encuentra en el lado de retroceso
(r < ¢ < 2qx). En ¢l lado de avance, el modulo de la velocidad relativa
del alre sobre las palas es la vwelocidad de avance, v, mas la velocidad
debido al miro del rotor, es decir, w0, siny + (2, que presenta o valor
MAXITNO e+ em o = 7/2 v en ln punta de la pala, r = £ En ol lada
de retroceso, la velocidod relativa a log perfiles e la velocidad de giro,
menos la velocidad de avance, slendo su vablor §0T — . en la punia de
la pala ¥ en o = 3 /2, Ademis, en el lado de relroceso existe una zon
en I que el fujo de la corriente sin perturbar incide sobre los perfiles
de la pala por el borde de salida, haciendo, que en esa parte de la pala,
Solucian ) ) L los perfiles funcionen de forma incorrecra. Esta zona recibe el nombre de
(1) La velocidad inducida en el voelo o punto fijo es, um = zona de flnjo inverso v su tamane es mayor & medida que Ia velocidad de
,fz-myj{rrpﬂij = 19.3m/s AVANCE Aments,

(2) La potencia inducida necesaria para el vuelo & punto fijo se obtiene Evidentemente, la configuracian de veloeidades en vuelo de avance
segiin Py = 4.,."2 (ma)? [{xpD?) = 517 KW, rompe la simetria que existe en el voelo axdal, ¥ peners una clara

g otenci Boest | si P 3 difereneia entre ¢l lado de avance v de retroceso. Teniendo en coenta gque
L m t proporclotar ol sishem: wotor oo S motor las fuerzas acrodindmicas dependen del madulo de la velocidad relativa
Po/{FM ;) = TIO.6 KW,

al cusdrado, v dedo que, en el lado de avance la velocidd el flufo
{4) La velocidad inducida en vuelo de ascense a iy, = 5 m/s es: o5 mas grande que en el lado de retroceso, existe un desequilibrio de
Al Tama
s v‘( ) i F:H‘D’ = 17 m/s.

Ejemplo 12.2
Dado un rotor de masa m = 2730 kg v didmetro 7 = 6.1 m, e voelg

n nivel del mar, caleular; (1) velocidad inducida en vuelo o punto hjo,
(2} potencia necesaria para el vuelo s punto fjo, (3) tendendo en cuenti
que la figura de mérito del rotor es, FM = (L76 y que la transmision
mecinica tiene un rendimiento, g = 0.92. Determinar la potencia que
debe proporcionar el sistema motor del heliedptern para volar en voelo
n punto fijo, (4] velocidad ndueida en vuelo de ascenso a velocidad §
m/s v veloeidad del Qujo en el plane del rotor y (5) potencia indueida,
ascensional y potencia necesaria para vuelo de aseenso o velocidad 5 my's,

las fuerzas de traccion eotre la zona de avance v la de relroceso que
introduce un momento de balaneeo sobre el helicoptero que tiende a
volear lateralmente la asronave.
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Ejemplo 12.3
rotor de un helicoptero tiene un radio de 3 m v gira a una velocidad

gngnlar de 630 rpm. Determinar (1) el porcentaje de la envergadura de
la pala que #2 encuentra en Hujo inverso susndo pass por e posician
o = 270" cuando el helledptero se mueve con una velocldad de avance de
100 km/h. (2) Caleular la velocidad de avance de dicho helicoptero para
gue finjo inverso en la posicidn 4@ = 2707, ocape el 30 % de la eovergadura
de ln pala.

Lt da iy Zonn e Hujo
il =]

Figura 1219, Campo de velocidades sin pertuches en el pleoo de rotacian
det v robor en vaelo de avance.

Histdricaments esta tendencia supuse un problema importangs
para los primeros helicdpteros ¥ pars resolverlo fue preciso introd ir
el control de paso ciclico. Actualmente, los helicoprerns resuelven el
problems. de la falte de simetrda en wvoelo de avance mediante |y
incorporacin de sistemas de control avtoméitico que proporcionan m
paso ciclico diferencial, que consiste en disminuir el dngulo de paso
el lado de avance, disminayendo el anguloe de atague v por taoto. Ja
sustentacion, v viceverss, en el lado de retroceso,

3

La veleddad de voelo de los helivdpteros se encuentra limitada
por dos razones, por un lado, s la velocidad de vuelo es alta la pala en
ol lado de swmnce puede aleanzar velocidades sonicas en la zona de s
punta, eon el consiguiente aumento de la resistencia aerodinamics, Por
otro lade, cuando la velocidad de voels s alta, la pala gque se ancuen :'
en ¢l lado de retroceso presenta Angnlos de atague grandes v parte d
les porfiles pueden entrar en pérdida, disminuyendo no silo la capacid
sustentadora. sino tambifn la propulsiva, incentivando la falta de simetrin
en la generacidn de traccion entre el lado de svance v el de retroceso,
Dado el cardcter dinfimice del movimiento de las palas, ln entrada en
pirdida de log perfiles en el lado de retroceso es un proceso denorn i
elitrada en pérdida dindmica, va que una vez que [a pala aleanza ol lada
de svance recupera angulos de stague normales de fancionamiento.

Solucion
En la figura se muestra el eampo de velocidades que aparece sobre e pala
debidas ala rotacidn v en las pmmmm-s. azimutales 0 =0 ¥ o = da /2

I =T
P =il

Teniendo en cuenta la semejanza entre los tridngulos OAB y BCD se

tiemple que: ﬂﬂ! i
=

1-'1:.: ¥
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por 1o que, conocidas la velocidad de avance wy, la velovidad de rotacifn
(2 v ¢l radio del rotor &, se pusde determinar que el digmetro del ciregly
de flufo inverso es, ¥ = tiq /1

(1] Por tanto, para la velocidad de avance vy, = 100 km/h, el cirenlg
de finjo inverso tiene de radio, v = 0,42 m, que representa el 14% de la
envergadura de la pals (v/R = (L.14)

2] Para que ¢l circalo de ujo inverso ocupe el 30% de la envergadura
de la pala, la velocidad de avance debe ser, v = 0.3 (21 = 3.7 m/s, e
decir, te=213 km/h

12.8. Autorrotacion

La antorrotacion es un régimen de funcionamiento del rotor en el
quie 31 rotacion es antomantenida, credndose nnn fuersa de treccidn siz
la aplicacion de un par motor durante una maniobra de descenso, axial
o de avance del rotor. En el autogiro, viase el capitnlo 1, este regimen de
funcionamiento es el modo normal en el que se prodnee la sustentaciin
necesaria para volar; en el belicoptero es el modo de funcionamiento gue
permite el descenso controlado y seguro ante el fallo de la planta motora,
v en términes practiocs ol rotor de un heliedptero en antorrotacion es
Lan efective como un paracaidas del mismo didmetro que el del motor, E
diseiio de un helicdpters debe asegarar que la maniohra de aotorrotacion
s pusde realizar garantizandoe la ntegridad estructural de la aeronave,
lo que no evita gque durante el descenso en autorrotaciin el piloto deba
jugar un papel fundamental, va que se requicre ¢l uso cotrecto de los
controles de paso colective y ciclico de forma que se garantice un posade
o mis susve posible de la peronave,

Existen dos modos de auterrotacidén, la autorrotacidn axial v 1o
de avance. Las velucidades de descenso que se dan en autorrotacion en
mvance son del orden de la mitad de las de autorrolacion axial, por lo
que e5, este modo el procedimiento empleado en una emergencia pards
consegir @] aterrizaje seguro de la acronave, A modo de ilustracion del
fendmens de mtorrotacion, en la fipura 12,20 se muestra ls confiparacion
aeroilindmica caracteristics del régimen de antorrotacion axial de um
helicoptero. El rotor ¢n régimen de autorrotacion prescnta dos zonas
completamente diferenciadas desde el punto de vista aevodindmico. Las
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secriones mAs cervanas al buje producen una fuerza de arrastre, b, que
genera potencia y cres braccion, {, voese e fipoes 12,20 seccion A, En
cambio, la configuracion aerodindmica de Jas secciones cxteriores cs tal
gue producen uns lwerza de arrastre, i, que consume potencia creando
tambien traccion, ¢, fpura 12,20 seccion €, Existe una seccidn que separa
estas dos configuraciones v que recibe ¢l nombre de seccion caract eristicn
de sitorrotaciin en la que se geners una traccidn pers o fuerse de
arrastre es mula y. por tanto, ki potencia que reguiers esta seccion andben
es mula, figurs [2.20 seceion B El balance plobal es que la potencia
producida per la zona interior v la potencia consumida por s smons
extorior se compensan, resultando que la potencia que consume el rolor es
mula, credndose una traccion que permite equilibrar en parte o totalmente
¢l peso de o aeronave [T < W),

La manichra de descenso seguro en antorrotaciin se puede realizar
para ina determinada combinacion de velocidad de avance v de altitud
de vuelo, El conjunto de altitudes v velocidades de avance para las
enales se puede realizar el descenso sepuro en antorrotacion se suelen
representar en un diagrama de altitud en funcidn de la veloeidad de
avance [denominado curva del hombee moerto), véase la figura 12.21.
En ests representacion se muestran la region segura, regidn A, v las oo
geguras, en las que la maniobra de autorrotacion conduee 8 un aterrivaje
eatustrofico, mgiones By O Durante of deepegue ol piloto debe alesnear
vidoeiclades v altitudes de vuelo que aole un falio de la plants motorn
permitan el descenso seguro en autorrobacion.

La sutorrotacion en avance requiere Lener un xona de alerrizaje
libre de obstéculos v, siendo realizads de forma correcta, garantiza la
conservacion de la integridad de la acronave, En la mayor parte de la
maniobra, ¢l piloto coloca ol mande de paso colectivo para que la traceion
sea ignal al peso v el descenso ocnrra a veloridad constante. En la parte
final, 1 traccidn se ncling hacla arrds paca producir una deceleraciin de
la volocidard de avanee y se aumenta el paso coloctivo para aumentar eof
madinlo de la misma v disminuir la vwocidad de descensn, El anmento
do paao hace que la resistencia del rotor aumente y por tanto, ol par
acrodindmico, por lo que la velocldad de rotacion del rotor disminuye,
corrifndose o riesgo de detener ol giro del rolor ¥ haoer (ST dcﬂn]:lﬂ.m:ﬁﬂb
la traccion. A bajas velocidades de avance v alturas intermedias es dificil
consepuir realizar la maniobra de sutorrotacion ya que no se dispone del
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la primera parte de la maniobra se dispone el rotor para que gire a
1o muyor velocidad angular posible. de forma que acumnle una elevada
pnorgin vindtica de rotacidn, y o una alturn sdecusda el piloto coloen e
naso coleetivo necesario para consegulr la capacidad sustentadora jusia
nara que el helieGptero se pose en ol suelo con la minima velocidad
posible. Este punto es critico ya que al anmentar el paso, v por tanto, la
qraceion, la wlocidad angular del rotor disminuye ¢ incluso puede Degar
a dletenerse produciéndose 1o eafda libee del helicdptoro.

Laomp degurn
e itorratacian

R A

L

Figum 12,31, Diagrama de autorrotaciin para un heliedptaro multimo-
tar,

Seccidin A

ey Fniun e Godamine de: potencia
s Zoms de produccidn de petencin

Bunes snikracds, en pérelida
== Fone ks sn:pal 12.9. Interacciones aerodindmicas en el helicoptero

La nerodindamica del helicoptera es mucho mis compleja gue la de
las aeronaves de ala fija, ya que ¢l rotor introduce una componente de
velocidad adicional, asociada a la rotacidn, que modifica completamente
ol Nujo, véase la fipura 12.23. La clevada velocidad en la zona de las
pantas de las palas intemsifica lns foorzeas serodindmices vy, como se
explica en el capltulo 6. en la propla punta de la pala; las fucrzas se
bacen mulas por o que aparecen torbellinos de elevadae intensidad que son
vertidos a la estela del rotor desde la punta de la pala, Estos torbellinos
son transportados corriente abajo sippiendo trayectorias s o menos
helicoidales, siendo la mayor parte del flujo inducido en el plano del
rotor, ast como en L estela, conseeuencia de las velodidades gue Inducen
estos torbellinos de punta de pala. En el vuelo de avance los torbellinos de
punta de pala permanecen cerca del plane del rotor @ interactiian durante
varias vuchtas del rotor con las palas posteriores a la punta de pala que les

Fignra 12,20, Configuricion scrodindamics de diferentes secciones s o
pala de rotor en sigimen de auborrotacion axial

Liempo suhiciente para que el piloto pueda realizar la maniobra completa,
region B. En cambio, naltas volocidades de avance ¥ baja alturs de vuels,
la inclinacion hacia atréds de la tracckin hace que aparezca wn momente
e encabritado en el helicdptero por lo gue hay pelipro de impacto de ln
zoni del rotor de cols con el suele, regidn C. Debido a estos aspectos 16
pericin del piloto es fundamental & la hora de realizar correctaments s
manichra de descenso en autormotacion.

El aterrizuje con awtormotacion axial, eje de ordenadas del
disgrams  de autorrotacion, se emplea cuando, ante ol fallo de la
planta propulsora, no se dispone de espacio [Hhre de obstdcnlos en les
proximidades v solo queda la posibilidad de deseender verticalmente.
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generd, asl como con ella misma, Como se menciona o la seeeion | E#ﬁﬂfr?- t't;:ﬂtuﬂruib rebEncedc)
los rotores de helicGpteros presentan bajas cargas diseales Estaedn del rotor. }1: ‘E‘E‘%ﬂ‘:ﬂ’iﬂ
las velocidades inducidas sean pequenins y asi minimizar la g plllrga * poki
Inducida; pero las bajas velocidades inducidas hacen que o] ey j
de les tarbollinos corriente abajo se vea dificultado, dando e
penmanezean cerca del plane del rotor. Todo esta fenﬂm;;nn.'u!{“_ P
un camp tridimensional de velocidad inducida cuya interacoidg punta de pals
ln signiente pala geners foctuaciones en las cargas serodindmicas g o=

Ll

adeindis de afectar las actuaciones del rotor, son fuente de vibraci
ae traducen en falta de confort en ol voeelo, roide ¢ importan
! P el ! Inseraccidn

e fitigg. Antipar-Rotor principal . F]“-t"-'m';lfru“" lr'ﬂ:' ‘\{i

Ademis, en el lsdo de svance se presentan problemas Eln o dhes u.'l.ram:rr‘lla
compresibilidad gque limitan la velocidad de avance de 1o aern
introducen importantes fuentes de roido, vibraciones v un aumento de Figura 12,23 Entorno serodindmico del helicdptera « intemociones s
la potencia necesaria para el yuelo. Los procesos de entrada en na importantes,
dindmica del lade de retroceso también son fuente de vibraciones, carpy
no estacionarias y ruido. Por todo ello, para conseguir velocidndes de
avance elevadas, el disefio acrodindmico de las palas, especialinen
de las puntas, debe ser considerado en detalle; como la flecha do Jas
alas ayuda a retrasar la aparicidn de los efectos de compresibilidad,
aumentando la welocidad de avance, los disenos de punta de pala de
halicépteros de alta velocidad incorporan fiechn, asi como olros detalles
serodindmicos. Por cjemplo, vase ln figurn 12,22, @l heliciptero Lyng
que ostenta el récord de velocidad en 400 kingh, tiene puntas de paly
con flecha, diedro v ima geomecrin no uniforme. Los detalles referentes
al funcionamiento acrodinamico del Aujo alrededor de esta punta de pals

se pueden encontrar en Leishman (2002},

Fa ln figura 12.23 se muestra un esquema del entorno aumldjmlu
miico del holicdptero completo asi como de las principales interacciones
aerodindmicas entre sus componentes. Estas interacciones que npa.reruﬁn
entre €l Totor y otros componentes de la aeronave lacen mis complejo
¢l Hujo sobre el helicdptero. Asf. la estela del rotor prinr:ipal_ 1nr:1u!e
direciamente sobre ¢l fuselaje v afiade una componente de resistencia
aerodinamica adicional; ademids, los torbellines vertidos por las puntas
de las palas ¥ la propia estela del rotor inciden ambos sobre el rotor
antipar, ¢l estabilizador vertical y horizoutal, perturbando fuertemente of
flujo sobre ellos y. por tanto, su funcionamiento. Ohiro fendineno se genets
ol incidir 1a corriente sobre la cabeza del rotor, pues se produce una
estela que interactiin con la estela del rotor dando Ingar n una resistencia

adicional.

Figuro 12.23. Detalle do la forma en plasta v alado de s puanta de palis
iliz] Telicdpbera Lynx.
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Anexos




Husta shora se ha estodiadao la stmdsfera desde un punto de vista
donde salo se han considerado valores medios, #s decir, no s ha tenido
en cienta gue los procesos que suceden en la asmdsfera son de naturadeza
dindmica v modifican de forma continua lss variables que describen el
coluportamiento stmosférico.

Desde ¢ punto de vista dinamics, la atmdsfera es un sistema
my complejo en el que acontecen importantes procesos de naturaless
cambiante con el tiempn, con escalas de tiempo gy diferentes. Fsias
eavalas pueden ser del orden de minetos (por ejemplo o turbulencia
atmosferica), del arden de horas (como la formacion de algunas nubes),
del orden de varios dias (como el paso de [renfes], ¢ incluso del orden
el ano (estaciooes), hasta siglos (lal e ool caso de s evolucion del
elima terrestre). Tas wvariaciones de la dindmica atmosférica también
se manifiestan en ong importente diversidad de escalas de longitud.
Evidentemente, existen procesos atmosléricos dindmicos que scontecen
loealmente, olros afectan a pegiones o paises, v otros lmplican al planeta

En este apéndice, se lmita el interés al viento ¥ a la turbailencia
asociada al mismo, como uno de los procesos de naturaleza dindmica
mas relevantes para ¢l vuelo de las acronaves, aingne también existen
oires fendmenos meteoroldgicos muy importantes y que son de espeein
interés para la ingenicria aercespacinl, por ejemplo, el papel de la
Dhumedad en ¢ clima terrestre, la formacion de nubes, hielo, masas de
aire, formacidn y desarrollo de frentes, ote, que quedan fuera del aleance
este libro. Fl lector interesadn en estos aspertos de la meteorologia
Aplicadn al vuelo de las seronaves puede consultar Gomsdler Lapes: (3005)
tambitn Eichenberger [1987).



i El viento atmosRieg

En gemeral, se habla y define ol viento como #l movimiento del ajrg
atmosfirico. Este movimiento cs consecuencia de las fuerzas que apacecey
subre el aire v se origina debido al intercambio energético entre ol Sol v
la Tierra, pues el calentamiento que proporciona el Sol a la Tierra ng
et uniforme v depende de las propiedades superficiales locales de ésta
Asl, la transmision envrgétion entre la Tierra y el Sol es hoterogéney
y osto produce importantes variaciones de temperaturazs on diferentes
zonas del globo terrestre, Los gradientes de temperatura son el principa)
fendmene impulsor de fa aparicion de diferencias de prosion (gradientes
de presion | que sen las que originan el movimiento del aire. Ademds, sohre
¢l aire atmosférico aparecen otras fuerzas como las debidaes a la rotacidy
terrestre v la friccion interna del Ruide. Todos estos mecanisinos actiang
de forma simultAnea originando el movimiento del aire de la stmisfora y
produciendo lo que cominmente s denomina viento,

A.1l. Fuerza de presion

Como ge ha mencionado, la diferencia de presiones entre dos sonas
del espacio origina uns fuerza que tiende o generar movimiento eu el aire;
En ¢l caso ideal en gue 1a therra no give, ol exista frleeidn, ol movimienta
del aire atmosférico se realiza desde puntos con valores de alta presion
a puntos de baja presidn. El movimiento del aire, en ausencia de otras
Tuerzas, corresponde a la direceitn de las fuerzas de presion por unidad de
volumen que se expresa como, f = —Vp, siendo su mddulo proporcionil
al valor del gradiente, de modo que Jos vientos son més intensos cuanto
mayor es el gradiente de presiones, es decir, mas juntas se encuentran ]HHI- {
lineas de presion constante (iroharns).

Para ¢l caso de una nica dimension, por ejemplo x, la fuera de
presion por unidad de volumen es, f, ~dpfdr, viase la fizura AL
En la secciom 5.6 se presenta la relacion que existe entre estas fuerzas
v el movimiento de on fluido, Coamdo o movimiento del aire so debe
exclusivamente a las fuerzas producidas por s diferencia de presidn
dos zonas, este viento se denoming viento de Euler. Si s6lo se :
la fuerza de presion, el aire tiende a aceleranse indefinidamente pert 1
experiencia detnuestra gue no os asi. Existen otras fuergas que entran #
juego ¥ son las responsables de la creacion de un equilibrio dinamico, Fag
tanto, el viento de Euler no es mis gque una idealizacion.

A2 Avelemneitn de Curialis
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Figuea A.l. Fueriss de proesion v viento de Eoler.

A.2. Aceleracidn de Coriolis

La rl:mar:iif:u de la Tierra también afecta a la definicion de los
'-'ic'n_t-m: atmosféricos generando dos tipos de fuersas inerclales sobre
el aire en movimients, E mavimiento de rotacion del planets indug
fuerzas mmn'f_ugus ¥ uerzas de Coriolis, Las fuersas contrifugas tl'{-'rl-l:il!:
i Eenerar vorrientes ascendentes mientras que las fuerzas de Conolis son
!&H‘ fuerﬂufa merciales responsables de que, on ol hemisferio norte, si un
objeto mdvil se mneve hacia ol Pola Narte, su trayvecLoria se f.'ur'.rull !
el Este, como se muestra en la fignra A.2. La fuerza de [‘miniﬂﬁ
ﬂmnli.uda a la aulllcaruc:imt que apareca cuando una particula realizs un
mummjmtn_ f‘&LﬂtJVﬂ con respecto de nn sistema de referencia no ineredal
La aceleracidn de Coriolis, Dar, S CEPIESI COMO, B = 20] x 1 :sI;a- u-] .
:: la 'nre!n_u:irlmi angular del sistema de refirencia no inercial, en 1*:519 :.‘EIJ:?
& :ﬂmm terrestre, v w la Trelun;{dﬂ.rl relativa de la particula con respecto
| sistema de referencia no inercial, La sceleracion de Coriolis es una do
i tomponentes de la aceleracion absoluta de un movimiento relative
La fuerza de inercia de Corinlis que sctia sobre un objeto mévil de -
1, 58 CXPresa. por tanto, como: o

Foe = =2ml # u.

. Para entender mejor 1a fuerza de Coriolis basta un sencilly
clemplo. En la fpura A9 se mestra una particula A de masa T . viat::
;u; Il:ig;::lmrvadm solidario al sistema giratoro terrestre La pﬂ::ticu]ﬂ
o p: mnT iﬁ-:-ﬂuiad_rtlmhaf In Tierra, u, desde ol ecuador al Paln
g T' Meclida que dicha particula avanzs hacia ol Norte los puntos

la Lierra tienen menos velocidad lineal parque el radio con respecto
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al ¢je de giro de la Tierra se hoce menor. Es decir, cuando un objeto
2 langado desde o] Ecuador, A, tiene una velocidad bacia el Este R,
ademas de la velocidad u de lapzamiento. En s trayectoria hacig ]
Morte & particnla signe moviéndose hacia el este con ba misma DR,
(no setian fuerzas a lo largo dol paralelo). En cambio, los puntos de |
superficie tervesire que ge enenenita a medids que el objeto avanza hacly
al Norte, tienen una velocidad (O, bacia el Este menor gque 128, Hl
resultado, es que la particula en cuestion se mueve hacia el Este mucho
mis rapidamente que la superficie terrestre sobre la que se encuentra
Dichio en otras palabras, para un observadar ligado al suelo parece que of
objoto se mueve hacia o] Este y para justificarlo se introduce una fuerzs
Aeticia que es la Muerza de inercia de Coriolis. En realidad no exisie
ninguna fuerza implicadsa, simplernente la superhicie terrestre se muoeve
COT T COTnpPOTiente de velocidad en la direccidn del Pﬂl‘d-lﬂl'lh diferente
que Ia velocidad del suelo del punto desde el gque se laned la particula y
esta velocidad o8 mantenida por la particula, es una consecnencia, por
tanto, del giro del sistema de referencia.

Figara A2, Interpretacidn de la fuerze de Corindis,

A3, Viemto geostrifive 46T

Para una explicacién mis rigurosa de la procedencis de la
aveleracion de Coriolis el lactor interesado puede consultar el capitulo
4 de Prieto Alberca (1986a) v ¢f capisule 15 de Beer et al, [(2007)
donde se puede encomtrar o formeas completa de la sceleracidn absoluta
de un movimiento relativo v su relacion con ls sceleracion de Coriolis,
Fu el caplindo 18 de Prieto Alberca [1986a) s¢ mmestran los aspectos
relacionados eon las fuorzas de inercia v sn efecto on la dindmiea relariva.
Parp una interpeetackin mis intultiva de la fuerea de Corlolis ¥ sa efecto
efl 108 vientos terrestres se puede consultar Lotgens & Tarbuk (19695)
v Mesegner of al, (2001 ).

A.3. Vienlo geostrafico

El viento geostriofion es el viento dominante que aparece en
altitudes por encima de 1000 m. es decir superiores al espesor de la capa
Hmite atmosiérica. En esta zona se pueden suponer despreciables las
fuerzas de friceidn, v por tanto, las principales fuerzas que actian sobre

al aire son las foersas de presion v de Coriolis; do mode que, o viento
geostrofico es el viento resultante del equilibrio entre estas fuerzas.

A pesar de que el aire en la stmdsfora ensi siempre se eneuentra
en movimiento, se supone que el punto A de la figura A3 esth en reposo;
dado que [a velocidad del aire en A es ool 1 Toera de Coriolis tambicn
e mtla v 1a finica faersza que sctia es la fuerza de presion en la direccidn
normal a laz lineas de pregidn constarde, La fucerga de pregidn moeve la
particula ea la diveecion de las bajas presiones, por banto aparece una
velockdad v en consecuencia, nna fuerza de Coriolis, punto B, gue cansa
una desvincion hacin el Este en el hemisferio Norte cusndo el objeto se
mmeve hacia el Norte, por lo que la particuls se desplaza hacia log puntos
Oy Iy A medida que la velocidad aumenta, la fuerza de Coriolis tambidén
purnemty, incrementandose la desviscion, Esta situacion de cambio se
mantiene hasta que la erza de Coriolis aleanza un valor igual al de la
fuerza de presion, v en ssta sitnacion, el viento tiene la direccion paralela
a las iwobaras, w,; el viento resultante de esta stuacdin estacionaria
recibe el nombre de viegto geostrofico, Es importante destacar que en
este razouamiento ¢l término de la fuerza de Coriolis que equilibra el
aradiente de presiones depende de 1a latitud en la que se encuenira el
plano considerado,
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presiones en la direccion contraria a las agujas del reloj. Debido & la
curvatira de las isobaras; la fuerza de presion debe szer mayor que
la fuerss de Corlolls, pues debe compensar también a la componente
de fuerza centrifuga F., de modo que, By, = For + F.. Por tanto, si
g compara con la situackon del viento peostrofico, fisura Ad{b). la
velovidad del viento de pradiente alrededor de una borrasca debe ser
mener gue el viento geostrdfice ssociado a la misma distribecion de
valores de presion, porque el valor de [a Merza de Coriolls es proporcional
a ln velocidad. En cambio, en el caso de un centro de altas presiones,
Agura A 4{e), denominado anticieldn, la fuerss de presiones se dirige
hincia fuera del comtro de presiones ¥ en ¢l bemisferio Norte, In foorsa
de Corlolis defleera o 1o corrlente hacla la derecha cuando dsta viaja
hacia el Norte. El sentido del movimiento de giro resulta ser la direceion
de las agnjas del reloj. En ol easo de anticiclén, la velocidad del viente
de gradiente es mayor que Ia velocidad del viento geostrafico para la
misma distribocidn de valores de presitn, es decir, F, + F, = For. Esto
ed debido a que la fuerzs de Coriolis es meayor que la fuerzs de presion
para producir la aceleracion centripetn neeesaria. Por tanta, dado que la
fuerza de Corinlis es mayor, la velocidad que se alcanza en el equilibrio
tambidn debe serlo comparada con el viento geastbidheo. En realidad,
cotng las distribuciones de presidn en las horrascas son menores que en los
anticiclones el viento tiende & moverse de los anticiclones a las borrascas
prociciéndose vientos de velocidad mayor en las hormzess que o los
anticiclones.

Fliersa presion
I

Flgnra A3 Viento geostedfico {adaptads de Lutgens & Tarbok (E006}).

A 4. Viento de gradiente

En realidad, las lineas de presion constante no son lineas rectas
¥ pueden llegar a formar eurvas con bastante radio de curvabura, ¢
mecluso ocasionalmente, las isoharas forman celdas circulares de alta o
haja presion. Por tanto, a diferencis del vieoto geostrofico, en el que
¢l viento se mueve on lineas sectas paralelas a las liness de presion
comstante, los vientos alrededor de las celdas cireulares siguen un caminm
enrvedo paralelo a las sobaras, Un observador que se mueve con ol aire
experimenta las fuerzas de presion, de Coriolis v, por la curvatura del
movimiento, fuerzas de naturaless centrifuga. Los vientos resultantes del
equilibrio de fuerzas de presion, Coriolis y cenfrifugas reciben el nombre
de viento de gradicote.

En la figurs A4 so muestra ¢l equilibric de fuerzas en tres
configuraciones de isobarns: para wn centro de baja presion, en el caso
de un viento geostrofico y para mn centro de alte presion (A), En el
caso de un eentro de bajas presiones, figura A.d(a), también denominada
borrasca, la fuerza de presion, F,, se dirige hacia el centro v la fuersa
de Coriolis; F.., en el hemisferio Norte, aparece hacia la derecha
del movimients de la particuln cuanda esta viaja hacia el Norte. El
movimientn resultante e= una rotacion alrededor del centro de bajas

(b] (e}

Figura A, Viento de gradiente (p; > pp = mk (a) Centro de baja
presitn, (B viento gastedfioa v (e} centro de alta presion.
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A.5. Viento en la capa limite atmosférica

En las proximidades de la superficie tecrestre, sobre el viengs
actia otra compopente de fuersa adiciomal qoe ez lo friccidn, v 15
wona donde las fuergas de friccidn son significativas recibe el nombee
de capa limite. Como se estudia en el capitulo 3, en la capa mitg
atmosferica el aire experimenta fersas asociadas a la friceidn ]_ut-prmv
que deceleran ol viento cerca del suelo. La capa limite atmosfitics. se
extiende hasta altitudes en torno a un kilbmetro v la variacioo de js
veloeidad del viento con la altitud recibe el nombee de cortacdura vertical
En la figora A5 se muestran perliles de velocidades caracteristicos del
viento atmosfirico, cuyas formas dependen de la rugosidad que presenty
Is superficie terrestre, de modo que en hancidn de dichs rugosidad, o
tamano de la capa limite v la varfacion de welocidad con la altitug
eu diferente. Por ejemplo. para guperficies poco rugosss, como el mar
en enlma, ¢ espesor de la capa limite es menor comparado con e que
corTeaponde A Unn Ao My PLEoSR come une grin cisdad.

Alburn [m]

Apenas rugoso Hugoen Muy migosn
m - . - — e ——— e e e e ]

Cofann Puseriolar Cluelaal

Flgura A 5. Cortadurs atmosfirica,

Es decir, en la proximidad de la supericie de la Tierra, las foerzas
de friccidn, que actian en ol sentide contrario de la velocidad, disminyen

A5, Yieots en lo enpa lHmibe akoesfiEnen 471

Ia velockdad del viento v como consecnencia, la fuerza de Corfolis. La
dismminneion de 1 fuerza de Coriolis junto con la aparicidn de la fuerza
de Flecion haven que el vienle eu la capa lnite atmosférica ya oo
ar muevd en la direccion pardlela o las sebaras v o lo haga con ana
cierta inclinacion, véase la Ggura A.6{a). Asi. el viento en la capa lmite
atmnosfirien aparece como consecuencia del equilibirio entre las fuerzas de
presion, fuerza de Coriolis, y fuerzas de friecidn. Comeo se ha comenfado
anterformente, las caracterfsticas del terreno, epeclalmente su olvel de
rugnsidad, determinan 1n intengidnd de las fuersas de friceion ¥ por tanto,
la inclinacitn con la que el viento eriza las isobaras. A medida gue la
altitud momenta, la intensidad de las fierzas de friceidn se hace menor,
pot 1o que el vector de velocidad aamenta des wilor v ademis el Angulo de
inclmacion con respecto al viento genstrofico también dismimmye, woase
Ia figura AG(h). El dngulo entre el viento geostréfico y ¢l viento en la
superficie puede formar un fngulo, v, gue waria entre A°  en superficies
lisas como ¢l octano, leesta 457 en lerrenos rupgosos, mienbras gue ol
espesor de la capa limite atmesférica, &, puede presentar variaciones entre
5l m en los polos v hasta 2000 o en el scoador. La forma tridimensional
del viento e la capa limite atmosférica recibe el nombre de eapiral de
Ekman.

Fuerzas de friceltn
importantes

fa) (b

Figurs A5 Vicnto oo o eapn lioite: (o) equilibrio de fuensas v (b)) spical
s Ekrnin,




AT2 Ed vientor Abmmongirfeg

F1 descenso en velocidad gue se produce cerea de ln superficie
bace gque Ias faerzes de Coriolis dismimyan en importancia, miem ras
que las fuerzns de presidn permanecen aproximadamente ignales. Comn
resultado, en una borrasea el viento tiende a ir hacia el interior, mientras
que puta un anticiclon el viento tiende s moverse hacia el exterior,
Ademis, las fuereas de presion cerca de la superficie hacen que el viento
s mueva desde las gonas de alta presiéo en forma de espirales hacia
lns zonas de baja presidn, elevindose nna vez han aleanzado el centra
del nicleo de baja presidn. A medida que el aire asciende se enfrig,
producidmloee condensacion, nubes y Huvia, Bn cambio, ¢n las wonas
de alta presion el aire se mueve en espirales hacia el exterior, creands
uns depresion que es ocupada por el aire frio de las capas altas de la
atmdafera En el proeceso de descenso el aire se calients v su comtenido
en humedad dismipuye, produciendo en general tiempo soleado, véase la
figura A.7.

Fn general puede decirse que cuando el vients se mueve hacia laa
ponas de baja presion {borrases) se produce nna convergencla diveceional,
aseenso del aire v *mal tiempo”. En cambio, cuando el viento se mueve
desle lan zonas de alta presidn (anticicldn) se produce divergencia
direceional, descenso del aire ¥, en general, “buen tiempo™

Figura A7, Vientos entre las sonas de boja y alba presioo,
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A.6. Circulacion general de la atmdasfera

La circulacion general de la aundstera describe la composicion
general de log vientos a escals planetaria. Bl objetive de esta secciin
es mostrar las tendencips generales de la configuracion de los vientos
attosféricos o escala planetaria.

Para comprender la circulscidn general de la atmosfera se
congiders la Tierra como una esfers no giratoris que o= calentada
uniformemente par ol Sol, on este modelo, las monas ecuatoriales rociben
mayor radiscion por unidad de superficie y por tanto su calentamiento es
mayar, vease la figara. AL8(a). Come consecuencia de este calentamiento,
Iag masas de aire ecoatorisles som menos densas vy tienden a aseender
produciends una depresion que es ocupada por las masas de aire de
latitudes superiores e [nferlores. A medida gue las masas de aire de la
gong ecuatorial aseienden, se enfrian y ocupan el espacio dejado por las
masas frins de latiindes superiores. En esta sitnacion, en cada hemisferio
s ponera una Gnica céluls denominada eélula de conveceidn o eélols
de Hadley, Como consecuencia de la rotacion terresire, las masas de
alre que se mueven oo respecto g la eeperficie Lerresire experimentan
la aceleracion de Coriolis, de forma gue cuando se desplazan hacia el
Norie desde el scuador ge desvian hacia el Este, mientras que las que
viajan hacia el Sur desde el polo Norte se desvian bacia el Ovste. En esta
configuracion se forman tres oélulas: Hadley, subpolar baja o célula de
Ferrer v oélula polar alta o simplemente polar, fgurs A.8(b),

El esguema general anterior de vientos se we fuertemente
modificado por ¢l efecto de Ia distribucion heterogénes de tierras y mares.
En Ia fignrs A.%a) se muestra la distribucion de vientos global sin tener
en cuenta |l distribucién de fierra ¥ mares, En torne a los 30°F de
latitud se emcuentra: una zona on la gue el aire desciende; este fire o8
tipicamente seco vy libre de precipitaciones. De hecho la mayor parte de
lost desiertos del hemisferio norte 2e encuentran cercanos a 30°  latitud
[ por ejemplo Suhara, Mojave, ote. :I La zona de converpencia intertropical
rs |a region situada en €] ecuador en la que los vienbos provenientes de
ambos henisferios se encuentran con gracdientes de presion practicamente
titlos. Los vientos en esta zone son moy débiles, dando lugar & las calinas
eciatoriales: en esta parte del plobo tervestre los frentes apenas crizan
dle un bemisferio a otro. Dado que las zonas de tierra v los ocdanos tienen
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Célnls de
covecsiim

(h)

Figurs A8 Esquens de le circuladidn general de b vientos: {2} sin
comsicherar ln rotacitn terrestre, (b) considerando kn rotacion terrestre.

diferentes propiedades térmicas modifican considerablemente el esquenmna
de la circulseitn general. Eo s figura A9{(b) se muestra como el esquema
general se ve modificado por fa distribucion de tierras v codanos.

Fimira A.9. Esguem general de vientos en base a ba clroulaciin genizal
{u,'?vlmxm idealis por equilibrio de fuerss de presion ¥ foeca de Corinis
{b) wienta real debido a la distrilicion de masas de therma.
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A.7. Corriente de chorro

La corriente de chorro es una corriente de aime répida que s
picuentra en la atmoslera aproximadamente en la transicidn entre la
troposfera v la estratosfera, Se forma en Ins fronteras de separacion
de masss de aire con diferenciss de temperaturas significativas, La
principal cansa de su formacidn se atribuye a las pramdes diferencias
de temperaturas en distancias relaiivamente pequefias, que producen
importantes gradientes de presion que son los gque originan 1o aparicidn
de las corrientes do chorro.

de cliorro
de media latlkn = L

R

Crrtiente Hrembe: 5 du: ‘l
::ji:!huif m.{
aubtropiealy A0

Figura AL Direecion v sentido de les corrientes do choreo del bemmisteria
Pl

En ¢l hemislerio Norte bay dos corrientes de chorro principales,
una en latitudes polares v otra menor, en latitudes subtropicales cerca
del ccuador, wase la Hg_u:n A0, Las corrientes de chorro s establecen
de Oeste a Bste; pueden ser continuas en largas distancias, aungue suelen
tambien verse interrumpidas apareciendo discontinnidades. Tambitn en
ol hemisferio Sur aparecen dos corrientes de chorre aproximasdamente
en Ins mismas latitudes ¥y moviéndose de Oeste a Este. Su veloeidad
titne eomo valor medio del orden de 50 km/h en verano y alrededor
de 120 km/h durante ¢l invierno, y se sithan en altitudes entre THIN}
m ¥ 120 m., Este tipn de corriente es empleado por las eompanias
nfrens parn disminuir los tiempos de visje coando s voela de Oeste o
Este, va que de esta manera e vienlo de la corriente de chorro, al ser
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un vients de cola, hace que la velocidad de la seronave con respectn o
la superlicie terrestre sea mayor. La posicion de la corriente de chorpy
es extremadamente importante para las compafiag adéreas. Por ecjemp{,:.r

en Jos vielos entre costas de EEULU, se puede dismituir el tiempo de
vaelo del orden de 30 mimutos cnando s2 voela s favor de la corrients
de chorre. En suelos ttanscomtinentales las ganancins en tlempo puedey

seT incheso mayores. En general, en el hemisferio Norte es mas barsto y

ripido volar en la corriente de chorro en direccitn Este que segnir una

trayectoria ortodrémica, o gran circunferencia®, que es un areo de unpa
cirennfereneia cuyo centro coineide con el de ln Tierra.

! También dencminada gran eireubo, circule méximoe o circulo mayer.

En el eapitulo 3, seccidn 3.6, solamente se ha considerado el
balance entre los fuerzas de presion y las conveotivas, como las tinicas
que actiian sobre ¢l fluido. Ahora bien, como se deseribe en el eapiiole 2
existen otras fuerzas que afectan al movimiento de Ios Huidos corno son
las fuerzas de inercia o Ias de friccion. El tratarmiento del caso general
del movimisnto de un Anido, congiderando todas lae posibles fiereas que
pueden setoar sobre &, estd fuera del aleance de este libro, pero aun asl,
aungue ses de forma conceptual conviene emmmerar las diferentes fuerzas
que pueden acinar sobre los Huides, v que se pusden clasificar en dos
tipos: fuerzas de largo v, corto aleance.

Las Tuersas de largo alcance son las que actian de lorma global
sobre tode el fAluide ¥ actiian por igual en todas las particulas Anidas.
En peneral, se pueden distinguir fuerzsas de volumen y fuereas msdsicas.
Lus Muerzas de volumen, dFy, que actian sobre un elemento diferencial
de volumen de fluido, dV, son proporcionales s dicho volumen dfFy =
JudV, donde, fir es la boerzs volumélrica por unidad de volumen
expressda en N,n"m“ {por ejemplo, una fuerza de volumen gue puede
aparccer o8 la fuersa electromagndtica), Las fuersas mdsicas sobre el
elemento diferencial, dF,,, son proporcionales o 1a masa de Huido, dF,, =
S dim, donde, i o5 la faerza misica por unidad de mass expresada en
N/kgz (las fucrzas gravitatoring y las fuerzas de inercia, por ejemplo). Sin
embargo, anbas fuerzas se tratan eomo 81 fueran fuerzns volumétricas,
puea ae define la fuerza de wolumen total sobre el elemonto diferencial,
A F, 4, como, dF,; = (i + pf) AV, donde se ha empleado dm = pdV,

Las fuerzas de corfo alcance, tambien son denominadas fueraas de
superficie, o esfuerzo, representan la fuersa por unidad de superficie que
Aparece como consecuencia macroscopica del intereambio de cantidad
de movimiento asociado a la agitacion molecular de las mobéeulss del
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Huido y enando se considera un elemento diferencial de volumen de flujdg
representan las foeruns gpue ¢l resta del fuidoe ejeree sobre dicho dlementy,
Las fnerzas de corto aleance se clasifican en presiones v eafuerzos ﬂw
siendo la presion el esfuerzo que actis en la direceidn normal o 1y
superficie considerada del elementa diferencial (si el fiuido estd on reposn
fetas som las finicas (uerzas de corto alcance gque aparecen en el fuida)
mientras gue los esfiverzos viscoses son debidos & la friccion interna del
tiuide ¥ las principales componentes de éstos actlan en la direccidn
tnl'lgl”:n:".iﬂ.i i e su pn‘ﬁcie considerada del elemento difersncial. La prmi.fﬁ
v loe eefuereos viseosos, oomo son fuergas por unidad de superficie, debeg
ser Lransformmdos a Toersas por unidad de volumen para poder eseribic lag
ecusciones del movimiento del Quido con todas las posibles uersas, Asj
las Tnerzas de presion sobre un elemento diferencial, B, se escriben como
(LB, = fod V', donde , £, son las fuerzas de presion por unidad de volumen
aspciadas a los esluerzos de presion, ¥ expresadas en Hlu":.u.u- wientras gue
las luerzas visoosas sobre un clemento diferencial, dF,, se expresan come
dF, = f.dV. donde, f,, son las fusreas viscosas por unidad de volomen
debidas a los esfuerzos viseosos y expresadas en N/m®.

Figura B.1. Feerzas que ectitan sobre uns particula Uidda.

En la fpura B se moestra una particuls fluida de diferencial
de volumen dV, sobre la que actiban Tuerzas de volumen, dF,, [uerzas
viscosas, dF,, y Tiersas de presion, dF,. Al aplicar la segunda ley de
Newton sobre la particula fuida se tiene que:

pdVa = dF,, + dF, + dF,,

doude, @ es la aceleracidn de la particula, v dm = pdV, dividiendo toda

Fuerzne sobre un foido avy

la eenacion por d1 se tiene gue:
dF.  dF: dF,
= +—+ =L
PO="ay " ayr " av
y finalmente teniendo en cuents la relacion enire las foerzas y sus

equivalentes por unidad de volumen asi como la definicion de aceleraciin
en una deseripeidn enleriana; ecoacion (3.5), se obtine:

Dz

B = fra+ Fo+ Fy, (B.1)

donde, f.u = Fv + @f. La ecuacion (B.1) recibe el nombre de eeoaciin
do Navier-Stokes y es la ecuacion mis general que deseribe el movimienta
de un fluido. Cuando se desprecian las fierzas viscosas se dice que el flujo
s Ideal ¥ 1o ccuacion resoltiance

Dt
F}m = .f:.un'"‘ fpl [E'E}

recibe el pombre de ecoacion de Ewler. Si ose comsidera el caso de
flujo estacionario (la derivacda material de 1a veloridad se reduce a la
aceleracion comvectiva porgue la scelerncion local es mmla} v fuerzas de
volumen, masicas, despreciables, entonces la ecuacidn [B.2), aplicada a
un efemento diterencial de linea de corriente, queda:

I.':rm;IFH

donde, f... = pudy es ln fuerza convectiva y, f, = —dp la fuerza de
pression, obieniéndose la ecaacion [H-T}I.




Pars eutender o andlisis dimensioual y su utilidad: se presenta, a
moddo de efpmplo, su aplicacion a un fendmeno fisico conocido como es
el movimiento de un cwerpo en calda Bore en el vacio. El ejemplo se ha
adaptado de White (2006), capitulo 5, donde se encuenira desarrollada
la teoria del anilisis dimensional ¥ semejanss.

La relaciom que expresa In. posicion del enerpo, =, en funcidn del
tieamp, £, o8 y

H=3¢+'Il-|,f - E_.I}fE, “:1}

donde, 5; es Ia posicidn inicial, w, In veloeidad inicial v g la aceleracian
de li gravedad. Se supone que no se conoee, a prior, esta senackon y
an deaca estudiar 1o cafda libre de un enerpo intentandoe encoutrar ln
funeidn que describe este fendmene fisico. Como se ha comentado, una
vin para abordar eate problema podria ser mediante Ia realizacion de uma
cierta cantidad de experimentos, modificando las variables que afectan n
lse p&ﬂ‘ﬁ‘:lt'.h, & Sin embargn, analizando el fendmeno faicn ¥ rocurriendo
un poeo & la intuicidn, es posible legar ol conclusion de que la posicion
del cuerpo en un instante dado, &, es funcidn del tempo transeurrido,
t, de la posicion inical, s, de la velocidad inicial, w; v del valor de la
aceleracion, g. De forma genersl, la relacion que se busea puede escribirse
SO

&= f{t s w.g9). (C.2)

Mediante experimentos se podria intentar determinar la funeidn
I que relaciona las cinco magnitudes, pero, tambitn en este caso, si se
desea saber como influyen las enatro variables en el espacio recorride,

se deberian hacer una gran cantidad de ensiayos, con lo que el problema

restilta inabordable experimentalmente.
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Afortunadamente la fisica del problema proporciona mds infor-
maciin que puede ser aprovechada,“La posicidn del cuerpo, =, es una
distancia v tiene, por tanto, dimensiones de longitud [L]: en consecuencia,
la funcion [ debe ser une relacion entre £, 8, % v g cuve resultado
es una longitud. Fsto es lo gque expresa el principio de homogeneidad
dimensional, y o8 que s una eotiacin  describe  correctamente una
relacion entre variables de un proceso fsico, debe ser dimensionalmente
homnogénea; es decir, todos sus sumandos deben tener las mismas

dimensiones,

El andlizsis dimensional 2¢ undsmenta en gque cualguier ecnacion
dimensionalmente homogénea puede escribirse en una forma adimensio-
nal, totalmente equivalente v mias compacta.

Como la funcién £ debe ser nna longitud, las costro variables
(£, 8,4 v g) deben combinarse de modo que desaparesca el tiempo y
sdlo quede la dimension de longitud, La dnica forma de que esto ocurra
es gque cada término de f sea un monomio formado por productos de
potencias de las cantidades:

F=k )" (3" (w)" (a)", (C.3)

donde, & es una constante de proporcionalidad adimensional y a, bey d
son los exponentes que se deben determinar. La ecuacidn (C.3) debe ser
dimensionalmente homopenes, es decir, que ambos términoes deben tener
dimension de longiiud. Escribiendo las dimensiones de los factores de la
ecenacion (C.3) resuloa;

i) = [P e e,
v agrupando las potencias de longitud ¥ tiempo se obtiene:
[ LA = [ e, (C.4)

Para que la ecuacidn (C.3) sea dimensionnlmente homogénes, en
¢l lado derecho de la expresion (C.4) « exponente de [L] debe ser 1 ¥
al exponente de [17] debe ser 0, de esta manera pueden escribirse las dos
eonaciones algehraicas:

l =b+e+d,
=0 —e¢—2d,
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Como se dispone de dos ecuaciones v custro incognitas, dos de ellas
eedan en funeidn de las oiras dos; por ejemplo,

b=1—a+44d,
(= .

Reemplazande este resultado en la ecuacion (C.3) v agropande por

exponentes resulta:
Tl i

Obsérvese que [ tiene dimensiones de longited va que son las dimensiones
cle &, mientras que las fracciones que estan entre paréntesis v la constante
k son adimensionales. La ecuacion {C.5) dice cudl es la forma que debe
tener ol términe tipico de f para que la relacion (C.2) que e intenta
determinar, sea dimensionalimente homogénea, Aungue a v d por aliora
no s pueden determinar, yva se conoce que | depende solo de dos
parimetros adimensionales: wt/s; v gs:/ul . Se concluye pues, que la
ornacion (9] es squivalente a:

iyl
g F(“ ,5.21]. (C6)
& IR

Si se eclige el tiempo como variable independiente v ls distancia
recorrida como varinble dependiente, se definen las sguientes variables

idirmenaionales:
& (TH |

A == [ ey (C.T)
& i
v ol parAmetro adimensional,
T
.:'u = ——
o

Ia eenacidn {_C.ﬁ} puede escribirse comao:
g = F(A1).

Esta cenaciin es adimensional y equivalente a la ceuacion (C.2], pero en
ella aparecen s6lo tres magnitudes (las variables adimensionales * v #*,
mits ¢l parametro adimensional A) en lugar de las cineo originales.



404 Intraduecitm al anslizis dimensiona]

El andliziz dimensional no determina la forma fnal de la fincién
F, gue debe caleularse con métodos experimentales o todricos, pero sl dice
cudl es el nimero minime de variables v pardmetros adimensionales que
deseriben ol fepdmeno [gico, Como &) etpacio recorrido adimensional,
&%, depende s0lo del tiempo adimensional, £° y el pardmetro A, para
determinar como influven estas dos magnitudes serie necesario un mimera
mncho menor de ensayos.

Para torminar de comprender el analicie dimensional se puede
analizar ¢ mBmo clemplo pero desde otra perspectiva, Alora se supone
que s se conoce la ecuacion (C.1) gque describe el movimiento de un
enerpo en caida libre. En primer lugar, obsérvese que el espacio recorrido,
&, ea una magnitud con dimensiones de longitud y que todos los térininoes
del lade derecho de la ceuncidn tambidn tienen unidades de longited, es
decir que {C.1} es una ecuacion dimensionalmente homogénea. Esto ¢s
eohsEistente con o que enuneia el principio de homogeneidad dimensional,
ya que esta senacion expresa correctamente una relacidn entre variables
de un proveso fsice. Por o tanto, s puede aplicar ol andlisis dimenaional
pars expresar (C.1) de forma eguivalente pero mis compacta. Para
ello se introdocen las variables adimensionales definidas en (C.7) en la
ernacion (C.1), de modo que:

2

i Eig-t' 1 (H]f)
- w t; ¥ i

Esta ecuscidn también tiene unidades de longitud, pero s se dividen
towli log térmings por &; se obliepe:

1
#=142"4 EM'E, (C.8)

resultando una ecuscidn adimensional, equivalente & Ia ecnacion (C1),
pero gque relaciona sélo tres cantidades (las variables adimensionales s
y £, mis el parimetro adimensional A) eo lugar de las cinco originales.
De forma general, la ecuacidn (C.8) pusde escribirse como:

&= F{AA')

dende, B o= 1 3% ;li"ﬂ; que s el mismo resultade al que se habia
llegado previamente, suponiendo que no se eonocia ls eenacion (C. ),
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Resumiendo, e analisis dimensional se poede otilizar de dos
formas, Fn primer lugar, s se conoes la eruacidn que deseribe un
fendmueno fisice (vomo la posicidn de un cuerpo en caida libee en funcidn
el thempas}, obilener una ecuacion equivalente que emplea magnlioudes
sdimensionales pero mais compacta. En ssguncdo lugar, s no se conoce ia
ecuacion, paro si se conoce de qué variables depende el fendmena Hsico,
determinar la cantidad minima de variables o parametros adimensionales
pecesarios pars deseribie correctamente el fendimeno, Para determinar 1a
refacion buscada se debe recurmir & métodos experimentales, tedricos o
AUmEricos.




D.1. Efecto del batimiento en un rotor articulado

El batimiento de las palas del rotor articulado a lo largo de
s movimiento de rotacion define Ia direccidn del vector de traceidn
resnltante. Parn una posicion determinada del paso enlective v eiclicn,
las fueress acrodindmicas sobre las palss producen wn determinado
batimiento que penera an vector de Lraccion concreto, Las puntas de
las palas al batir durante una voelta se encuentran contenidss en un
plano que recibe el pombre de plano de puntas; s¢ comprueba que la
traccidn gue producen las palas se sitia practicanente en la direceidn
perpendicular a dicho plane, wiase la igura D1, Dicho en otras palabras,
pard g ¢l rotor artieulado sea capae de orlentar el veetor de treeoldn,
set tieme que modificar el batimiento de las palas, y pars conseguir esto es
mecesario cambiar las fuerzas acrodinamicas mediante el cambio de paso,

Figara D1 Dedinieidn del plane de pasias v orelacidn con el vector
traecion en el potor articulade.
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En la figura 1.2 se muestrs b pala de un rotor artienlado bhatiendo,
es decir, movidndose fuera de su plano de rotacidn. La posicion de 1a paly
con respecto al plano de rotacidn se determina mediante o Angulo de
batimiento, 3, v el movimiento de pala se caracteriza por la velocidad
angular de batimiento, dF/dt. El movimiento de batimiento afade una
companente de wlocidad adicional a la confipuracidn asrodindmica de
log perfiles de la pala como consecuencia del movimients de rotaciin
{ batimiento) coma solido rigido de la pala v, en la igura DJ2) se muestra
que en un elemento de pala arbitrario, seecion A, situsdo & una distancia
v de la articulacion de batimiento aparece una velocidad, rdd/dt,' que
s suporpone & la velocidad serodindmicn del Hujo capturade por o
rotor, 1. Esta componente adicional de veloeidad, rdf5/d#, cuando la pala
bate hocia arriba del plano de ratacion tiende a disminuoir ¢l dngulo de
atagque, o, del elemento de pala mientras que cuando la pala bate hacia
abajo del plano de rotacidn tiende a aumentarlo, La forma en la gue
@l batimicnto de la pala evoluciona en [uncidn de la posicion azimutal,
faf), viene determinads por la dindmica de 1a pala cuando sohie ella
aetian las fuerwas aerodindmicas. Evidentemente, cunnde 1a suatentacion
s mayor la pala de un rotor articulado dende a batic hacia arriba del
plano de rotacidn haciendo que el dngulo de sustentacion disminuya y
viceversa, De esta manera, el rotor articulado, graciss a la artioulacion
de batimicnto, os capnz de disponer de un madio de controlar las fuerzas
arrodindmicss v de evitar o] momento de vueles lateral que aparece en
el vuelo de avance, véase la seccidn 127,

D.2. Control del rotor en vuelo axial

Como se menciona en la seecidm [2.4, el control del vuelo axial
s¢ consigue mediante el uso del mando de paso colective que controla
el mbdule de la traceidn, fegura 12.7(a). El mande de paso colectivo
modifica el dnguly de paso de los perfiles de todas las palas a la ves,
independientemente de la posicion azimutal que ocupen. En la Bgura D3
se muestra el efecto del paso colectivo sobre un rotor articulado y uno
rigido a partir de una condicidn de voelo & punto fijo. En el caso del rotor

"Realmente fa velncidad debide ol batimiento que incide perpendicularmente al
planio de rotacian e rd3/d oos 3 ¥ e primers aproxdmaecida se sopone goe of dagulo
de Batimiento es pequofio, cos ~ 1, por I que esta com poneate se gpooxims oo
el .
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Figurn .2, Bfecto del batimionto de lns pilas oo un roter artiedado,

articnlado se produce una traceion Ty ¥ esto induce un batimiento, Za,
que define unn posicidn del plano de puntas: cuando o piloao bira del
control eolectivo, anmentan el dngulo de paso, el dngulo de atagque v I
Bustentacion y, por tanto, el médulo de la traceidn, 7y, que produce of
rotar. Al awmentar la sustentacidn v tener una articulacion en batimicnto
ni 8¢ ofrece resistencia al batimiento de Jus palas, por lo que el angulo de
batimiente, &, avmenta v, como se puede observar, el plano de puntas
adguiere una nueva confignrackin pero mantiene su orentacién on el
expacio, véase la figura D.3(a), En cambio, en ol caso del rator rigido al
sumentar el paso de las seceiones aerodindmicas se produce igualmente
un agumento de la traccidn, T, pero al estar Jas palas rigidamente
unidas al eje aparecen enrgas v momentos estraetrales fue impicen ol
batimiento libre de las palas de forns que éstas no cambian de posicin,
ligura D.3(b}. En el caso de un roter de tipo Aexible, el comportamieto
corresponicle a una sitnacion intermedia entre ¢ articulado v ol rigide.

Como se presenta en la seccidn 12.4, la orientecién en puinada v
¢l rumbo del helicdpters se controlan mediante of wso de ks pedales que
midifican del médulo de la traccitn que produce ol rotor antipar. Fn
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Figura 1.3, Efecto de la aceidn del paso eolectivo mhna-_n] plan e puintas
del rotor principal en un roter: (o) artienlado, (b) rigido.

los helictpteros convencionales la accion sobre los pedales estd nuum:adn
al control colective del rotor antipar que modifica el ingolo de paso de

tolas sus palis.

D.3. Control del rotor en vuelo de avance

En ¢l caso de los rotores articulados, el batimiento de las palas
aparece de forma natural como consecnencia del tipo de unicn de la pala
a la cabeza del rotor. En el lado de syance de la pala, como la sustentacion
es mayor, existe wma tendencia a batir hacia arrviba dismiryendo el
dnpulo de atagque v por tanto, la gustentacion tambicn clismiuuyt_hi
mientras que en el lado de retroceso ln temdencia es justamente ll,-_
contrarie. De esta forma, ol rotor articulado es capaz de suavizar la falﬂ:,;-
do simetria de sustentacién en el vuelo de svance y por Lanto, el momento
de vaeleo se consigue minimizar. Debide o que los materiales exigtontes e
la época de los primeros helicopteros Lendan serias dificultades para ptﬂ.ﬂ{f
saportar las elevadas cargas estmucturales que aparecian sobre la umion
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de la pala al eje. se permitic que Ins palas batieran libremente mediante
articilaciones de batimiento para evitar los momentos estructurales
transmitidos v aliviar las cargas en el encastre de la pala al eje, Asi,
aparecicron los primeros helicdpteros con articulaciones de batimiento,
v que mas tarde condujeron al disefio del helicdptero de tipo articulado
que se i presentado en laseccion 12.5. En definitiva, el rotor artienlado
emples el paso v batimiento ciclicos para compenisar # desequilibrio
de oerzas acrodindmicas eotre ¢l lado de avance y sl de retroceso. En
cambio, e] rotor rigido dispone solamenie el s eiclico jRAEA COLpersar
la falta de simetria azimutal del voelo de svance, va gque o pesar de
que la Hexibilidad de la pala permite su batimiento, su aportacion a
la compensacidn del momento de vweleo lateral es parcial Las cargas
estructurales ¥ especialmente los momentos de batimiento que actian
sobre la unidn de la pala al eje de rotacion del rotor rigido, se consigeen
soportar gracias al uso de materiales de elevadas propiedades mecanicas.

Fl conttol ciclico es el responsable del contral longitudinal ¥
lateral del helledptero y estd asociado a la palanca central que ol piloto
maneja eon s mano derecha v que se denomina palanea o joystick. La
accion de este mando modifica la orientacidn del veetor de traceion del
rotor principal mediante el cambio del dngulo de pase de las palas en
determinadas posiciones de ssimut. Eo las lgures 12.7(b) v 12.7(c} s
oh=erva el efecto del mando de paso ciclico sobre el veclor de traceion del
rotor. El contral s¢ depomina ciclico porque cambia ciclicamente el paso
e las palas del rotor; es deedr, cuando se actlia sobre el control ciclico,
el paso de cada pala se ve modilicade en la misma posicion azimutal
en cade cicle de rotacion. Esta varacion cicliva de paso implica una
wariacidn ciclica del angolo de ataque y por tanto de la traceidn.

En ln higura 1.4 se mmestra of efecto del paso ciclico sobre un rotor
articilado y uno rigido a partir de una condicion de yuelo a punte fijo.
En ¢l easo del rotor articulado, euando el piloto aetia sobre la palanca
del paso ciclico para moverse hacin adelante, paso ciclico longitudinal,
se ntroduce nun variacidn efclica de paso, de forma que el ingulo de
ntagie v la sustentaciom se modifican también ciclicamente por lo que
el batimiento, ¥ por tanto, la posicidn del plano de puntas, se reorienta
en el espacio inclindndose hacia adelante v produciendo un eambio en la
direceiin de la traccion, Th, que tiene dos electos: por un lado sparece
una eomponente en el sentido de avance y por otro lado, se produee un




4y Congeol del rotor de un helledpterg

T

Flano de
1S

= fkl w=0n i = ﬂ%‘n W=
()
T "E
M, |
AR
W= =0

(b)

Figirn D4, Efecto de la aceidn del paso ciclico longitiedinal pass un
rotor: (a) articulado, (h) righdo,

descentramiento de ln lines de accion AB de la traccién que produce
un pequeiio momento longitudinal, My, que debe ser compensado s se
deses mantener un vuelo horizontal Como consecuencin de la inereia
del movimiento de rotacion de las palas, existe un desfase entre o pnﬂ;
ciclico v el batimiento de aproximadamente noventa grados, véase
ejeruplo Padfield (1996) y Bramwell ot al. (2001). El destase entre mmhm:
de paso ¥ batimiento recibe el noubre de tetraso de fase. Bn Newmag
(1994) se puede encontrar un tratamiento riguroso de las condiciones bajo
las que el retraso de fase a5 de noventa grados. En el ejemplo u‘ﬂ:rﬁt:rﬂ-dﬂﬂll
lo figurs D.4{a), ol batimiento de la pala es méximo en ¢ = (), mindme
en# = ¥ v nulo on ¢ = /2 ¥ ¢ = 3%/2, por lo tanto, el plano de
puntas se orienta hacia adelante como se ba comentado. Para obtenst
eatn inclinacion longitudingl del plano de puntas v debido al desl
entre pase y batimients, es necesario gue el dngulo de paso efelico de
palas presente un walor minimo de paso en o = 7/2 y un valor méxing

=3x /2.

DA, Comtrol ded rovtor en viedo de amnes 403

En cambio, en ¢l rotor tigidao, al ne existir el fendmeno de retraso
de fase para conseguir inclinar Inngitudinalmente la rraccidn 68 necesario
imponer un paso ciclico mAxime en ¢ = 0 y minimo en = 7, csto
se traduce en on momento longitudinal, de cabecen, M, que tiende
a picar el rotor v como conscenencia de la rigidez de la unidn de
Ins palas al aje, todo e helicoptern pica de forma solidaria al rotor
produciérdoss una eorientacidn del plano del rotor ¥ por fanto, de la
fraccion, de manora que aparece una compoucnte on la direccion de
avance para. propulsar e helicdptere, Evidentemente para mantener el
vueln horizontal o2 necesario eommpensar el momento de picado pars evitar
cambiar la aliitud del voelo, Es decir, el rotor rigide emplea los moment os
y cargas estructurales que aparecen para tener una mayor facilidad para
producit momentos v fuerzas de control del vuelo de e seronave, Por
este motivo, en general. se suele decir que las belicdpieros con rotores
rigitlos son mis Agiles que los articolados
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