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»

I. En el niimero de esta Revista correspondiente al mes

de febrero, en la descripcién del Ju-88, y en ia pagina 186,.

al transcribir una informacién de la revista Flight, se dice:
“Otra novedad no conocida en ninglin aparato inglés”, etc.

s decir, que para el redactor de Fliglht la razén de la
existencia del.freno de timones es debida a que dicho avién
no fué proyeciado para bombardeo en picado, sino para bom-
bardeo em horizontal, y que, por tanto, al transformarse en
aquel tipo, como no se habian tenido en cuenta las grandes
velocidades que tiene que alcanzar en el bombardeo en pica-

do, no se han proyectado los mandos con los dispositivos ne--

cesarios para evitar su oscilacién, Yo entiendo gue hacer se-
" mejante suposicién es un errvor absoluto del mencionado re-
dactor, ya que en un avidn como el Ju-88, que desarrolla una
velocidad méxima de 517 kms.-h. y que en picado su freno
aerodindmico no le permite pasar de una velocidad en los
alrededores de 600 kms.-h.; es decir, un 15 por 100 superior
~a'la méaxima horizontal, ;cémo es posible suponer que no se
han estudiado los mandos teniendo en cuenta este pequefio
margen de velocidad?

Ademaés, siendo el problema de la oscilacién de los man-
dos tan conocido y estudiado que en la actualidad se encuen-
tra totalmente normalizado, no es posible pensar que se le
haya podido pasar por alto al proyectista. Por otra parie,
el Ju-87 es un avién proyectado’ para tener como misién prin-
cipal el bombardeo en picado, y, ‘efectivamente, tiene en sus
mandos de altura el mismo freno indicado.

Por tanto, no es la razén indicada en el Flight la que mo-
tivo el dispositivo a que hace referencia, sino la necesidad de
evitar toda accién de orden personal, imposible de evaluar
en los célculos.

Si examinamos las fases por las que pasa un avién de
bombardeo en picado desde que comienza el ataque hasta el
momento en que lanza sus bombas, vemos que en el momento
inicial el avién estard volando horizontalmente;. inmediata-
mente curvard su trayectoria para dirigirse al blanco, y, una
vez enfilado éste, seguird con esa direccién hasta la altura
a la que ha de hacer el lanzamiento de sus bombas, para
nuevamente curvar su trayectoria y ganar altura (fig. 1).

Del examen de esas fases se comprende que la fase de
enfilado del blanco y coniinuacién con esa trayectoria hasta
el lanzamiento serd corta en tiempo, pero larga en espacio,
v, por tanto, es muy probable que el avién esté sujeto a per-
turbaciones atmosféricas, en especial - difevencias en las ve-
locidades horizontales del viento. :

Fig. 2

Estas perturbaciones separaran al avién de su posicion
de equilibrio y lo desenfilaran del blanco. Ahora bien: el
avion, siendo estaticamente estable, puede volver a su posi-
cién primitiva por oscilaciones cada vez de menor amplitud
o por oscilaciones mis y més grandes (fig. 2, o vy b), segln
que el avién sea dindmicamente estable o inestable. )

Evidentemente, para un avién del tipo considerado seré
preciso que el avibn sea dindmicamente estable .y, ademés,
que esta estabi'idad sea muy grande, ya gue de este modo
reduciremos el tiempo en que el piloto pierde €l blanco. -

No cabs duda que las perturbaciones atmosféricas indica-
das anteriormente pueden originar velocidades angulares de R
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‘cabezada, balance, guifiada y de resbalamiento, las gue darén
lugar a momentos de cabezada, balance y guifiada. Ahora

bien: los mandos del avién dan lugar a escs mismos momesn-

tos, v, por tanto, €l movimiento del avién, en el caso mis ge-
neral, serd funcién de las siete variables ¢, p, 7, V& &, & &
donde ¢ = velocidad angular de cabezada, p =velocidad an-
gular de balance, + = velocidad angular de guifiada, Vz =
velocidad de resbalamiento, ¢ = 4ngulo de giro del timén de
altura, ¢ = 4ngulo de giro de los aleromnes, £ = dngulo de giro
de!l timén de direccién. i

El estudio del movimieato del avién no puede hacetse co-
rrectamente nada mis que en supuesio de perturbaciones o
dngulog infinitamente pequefios, y 16gicamente cabe pensar
que en la mayor parte de los casos asi sucederd con las per-
turbaciones atmosféricas; en cambio, la introduccién de los
mandos estard influenciada por uaa apreciacién de indoie per-
sonal, la sensibilidad del piloto, la cual no puede tenerse en
cuenta en los céleulos. Por todo ello parece légico pensar que
el proyectista del avién haya querido eliminar esas variables,
que 6l no puede introducir con certéza en los céleulos y que
probablemen’e estarfan variando continuamente. De este modo
& puede calcular perfectamente (por lo menos, en el aspecto
cualitativo) el movimiento del avién como sl fuera un sélide
rigido y obtener las condiciones necesarias para que el avidn
sea muy estable dinamicamente. ‘ :

A continuacién vamos a examinar la influencia de los di-
versos elementos del avién en su movimiento, con el fin de
"fijar aquéllos de modo que respondan a las mnecesidades exi-
gidag al tipo de avién examinado.

Para lograr este fin no hay otro camino que el del estudio
de la estabi'idad dinadmica del avién, que, naturalmente, no
voy a exponer en toda su amplitud, ya que puede encontrar-
se en cualquier texto moderno de Aerodinamica—Ref. (1)—;
pero si expondremos, en rasgos generales, cimo podemos He-
gar a determinar las influencias que queremos examinar.

Como ya hemos indicado anteriormente, para determinar
¢} tipo de mavimiento que engendra un avién cuando se le
sopara de su posicién de equilibrio hay que suponer las per-
turbaciones infinitamente pequefias, 'y aun asi y todo, el es-
tudio matematico resulta bastante complicado. Conviene tam-
bién advertir que para el estudic matemdlico del problema
hay gque suponer que la perturbacién Gnicamente se produce
en una de las variables, permaneciendo las demés constantes.
Una vez conocido el movimiento engendrado por la pertur-
bacién de cada una de las variables, para determinar el en-
gendrado por la perturbacidén de varias de ellas basta sumar
Tos resultados obtenidos por la perturbacién de cada una de
ellas.

II. ECUACIONES GENERALES DE MOVIMIENTO

La obtencién de estag ecuaciones esta basada en el supuesto
de congiderar el avién como un “sélido perfecto”; es decir,
absolutamente indeformable. En este supuesto, €l movimieato
del avién se obtiene del movimiento de traslacién del C. G. ¥
del de rotacién alrededor de éste. : :

Para este estudio consideraremos un sistema de ejes fijos
_ al avién, definido como sigue (fig. 8):

Los ejes OX y OZ estén siluados en el plano de simetria -

del avién, siendo sus direcciones. las siguientes:

La de OX, paralela al viento relativo o a la cuerda del
ala, seglin convenga, para mayor facilidad. En el primer caso
se denominarid “ejes viento”, v en el segundo, “ejes cuerda”.

La de OZ, vertical. ) . 5

El eje OY es perpendicular al plano de simetria.

El origen de este sistema de ejes es el C. G. .

Las direcciones positivas de estos ejes son_las dibujadas
en la figura 3. . ) ‘

Las rotaciones alrededor de estos ejes se consideran como
positivas cuando teagan la misma direecién que el giro de
un tornillo a derechas, avanzando en el sentido positivo de
los ejes. :

Para fijar la posicién del avidn respecio al C. G. emplea-

“remos las coordenadas angulares @, &, ¥, que fijan llas posi-
ciones de los ejes anteriores respecto a unos ejes fijos en tie-
rra, de tal modo que cuando @ =9 =T =0, el eje 0Z es
.vertical y los ejes OX yv OY estan situados en un plano ho-
rizontal,. teniendo el eje OX. una direccién determinada. De

.
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Fig. 3

este modo una posicién cualquiera del avién respecto a esos
ejes puede determinarse mediante fres rotaciones, a saber:

1. Una rotacién ¥ alrededor del eje OZ, hasta que el
gje 1OX se sitGe en el plano vertical que contiene su posicién
nal. : :

2.° Una rotacién @ alrededor del ¢je OY, hasta que el
eje OX tome su posicion final. ) .

8.°. Una rotacién & alrededor del eje OX hasta que el
eje OZ coincida con la posicién final.

Las componentes de la velocidad aerodinimica del C. G.,
segiin los ejes, las desigmamos por U, V, W.

Las componientes de la reaccién aerodinédmica las desig-
namos por X, Y, Z. . ) '

Los momentos componentes de la reaccidon aeroainamica
log designamos por M,, M, M,.

Las componentes de la rotacién respecto al C. G. las de-
signamos por P, Q, R. R

Los momentos de inercia del avién respecto a los mismos
ejes los designamos por I, I, ¢ L.

Los productos de inercia los designamos por P, P, P,.

Las componentes. del momento de la cantidad de movi-
miento las designamos por oy, 5y, - :

La masa del avidén la designamos por m. :

Una vez fijados estos simbolos, podemos establecer las seis
ecuaciones siguientes: : ‘

o

m [ U -k QW — RV | = X — g sen 0
m [V RU  — WP| =Y -} mg cos 9 sen O ) (1)
m {W PV — UQ] = Z -+ g cos © cos
d ox ;
~52 e 4 Qs - Ry = Mq
o d oy ) )
— ; + Rox -— Pz = M, ) (2)
a oz ;
4 7 - Psz — de == )[z
con R .
or = I P — Py Q — Pz R
sy =L Q— P R — P Py (3)
Tz =— ]z R - Px;: P — Px_y Q

Conviene observar que fnicamente se han considerado
como fuerzas exteriores el peso y la reaccidn aerodinimica,
desprecidndose la traccién de la hélice. El suponer el motor
en marcha complica mucho el problema; pero examinaremos
al final a qué modificaciones econduce, sobre las soluciones obte-
nidas, en el caso, méas “sencillo, de suponer el motor parado.

A simple vista se comprende la dificultad que encierra la
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resolucién de las ecuaciones anteriores, no solamenie en lo
‘gque a su integracién se refiere, sino a su planteamiento, ya
que las variables X, Y, Z, M,, M,, M, son funciones de U,
V,W,P,Q Ryde U, V', W, P, Q, R, y en la actualidad
noe se conocen estas funciones. Por estas razones es necesa-
rio hacer una serie de simplificaciones, las cuales conducen
a resultados suficientemente exactos.

La primera simplicacién consiste en considerar Ginicamen-

o7
ke
o7
e
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te la influencia de W’ en M,, despreciando todas las demés
influencias de U’ V’, ete. Es decir, supondremos que la re-
accidn aerodindmica depende Ginicamente del valor actual de
la velocidad, pero no de la historia del movimiendo.

La segunda simphﬁcacion consiste en supcner €]l movi-
miento uniforme, con lo cual desaparecen de las ecuaciones
todas las derxvada.s

Con arreglo a las suposiciones indicadas, y observando que

X

X = 1(_U/V[W/-PQR):X,,+ o dU + 5 4Vt g“ AW + 50 Q-+ e

Y =F(UV.WPQR =Y, + EI\J du + o:] av + Z\\\ AW + fz) d9+ .....

Z =F(UUVWPQR =12 -+ :IZJ dU + :é dv + fv AW + g-ngJr .....

M: = F, (U. VW P Q R) = Ma» + °§ 4U _F fvl v -+ Zz\l” dW + :Q[" dQ + ... @
M, = F; (U.VWPQv R-W') = My, + ;\LI‘/ au + il\wi— av -+ - 1{{ AW ggf"? dQ + ..... + zi\’é"’ dW’

M. = F, (’U.‘V WP Q R)= M, + :'LI AR :gl AR \V AW + ;g A0 ...

donde X,, Y, ctr representan los valores iniciales de X, Y, Z,

Para abreviar las expresiones anteriores se puede emplear

M., M,, M,, a partir de los cuales se produce la perturbacmn la siguiente notacién:
infinitesimail. i
8 X 3 Y 37 s X 5 X
— XU y & = ’vz P 'u = rv == .’rw ...............
5 U 33U Yo o 50 e 55 X 3w X
dU C—U, =u av = 1o , ANY dP=p, dQ=¢ ,dR =7

Las reacciones y las perturbaciones pueden dividirse en
dos grupos, a saber:

b) Perturbaciones dV, dP, dR.

Pues bien; podemos simplificar las expresiones anteriores

1.° Grupo simétrico. ‘ieniendo en cuenta:
@) Reacciones X, Z, M,. 1.° Que ninguna mperturbacién simétrica puede producir
b) Perturbaciones dU, dW, dQ. reaccién alguna asimétrica; es decir: Y, M,, M, son indepen-
2.° Grupo asimétrico. dientes de clU dW, dQ
a) Reacciones Y, M,, M.. Luego:

3Y 3 Y 3Y 3 M 5M: _ 8M. _ 3M. _

3 U T 3W T 80 - 3U T sU AW T s w T

2.°

pecto a V; luego para V = o,

) Por consideraciones de simetria, X es independiente
del signo de V, y, ppor tanto, X es una funcién simétrica res-

dX
av

= 0

‘"

En estas condiciones, las 37 derivadas de las expresio-
nes (4) guedan reducidas a 19.

Con a,rreglo a estas simplificaciones, y observando que
U =, V.= 2, ete.,, que ® = @, + 0 ¥ =T, + o,
b=, + b, que en vuelo siméirico uniformeV, =P, = Q,
que podemos despreciar los productos “de

a_—_(Da:o

Lo mismo sucedera con las demis reacciones simétricas  gegundo orden, tales como v, 7, y que por ser el plano X Z
respecto a las perturbaciones asimétricas. ) de simetria sz = P,. = o, las ecuaciones (1) y (2) tomarén
3.° En el vuelo simétrico uniforme V=P = Q = o. la forma: ’
m [ 4+ W, g] =X, + Xpuw + Xpw + Xg9 — mg sen Qo — mg cos @, 0 )
m v+ Upr — Wog] = Yo + Yoo Ypp + Yror + mgcos @oo
m [w — U, g] =7Zy + Zutt + Zwwe t Zy g + mg cos @o — mg sen (Yo 0

L. Pur’ = Meo 4+ Mawo + Myp 2 + Marr + M,
L g = My, + My,z« +
Izr 7 — xz?’ = ‘Mzo !‘ 1\‘12:7/.71 + Idzp]j - Mzr 7”

Mywew + Myzg + M @' + M,

-Donde M., M,;, M., representan los momentos iafinita-

mente pequefios aplicados por los mandos para

producir la

perturbacién.
Cuando ello no sea necesario, como en nuestro caso, di--
chos momentos se anularan :

(5)

+ Mb1

Estas ecuacioneg pueden dividirse en dos grupos:

1.° Grupo sz‘métm’co.—Pri-mera, tercera y quinta, en las
cuales no entran més que variables simétricas.

2.2 Grupo aszmemco——Segunda, cuaria y sexta; en las
cuales no entran mas que vanables asimétricas.
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Probablemente’ lo mas interesante desde el punto de vista
examinado serd la estabilidad dindmica longitudinal, que co-
rresponde a las ccuaciones del primer grupo. Por estas
razcenes, nos vamcs a referir Gnicamente  a dicho primer
grupo.

— X w

~ Zw w — (7 U,

mr’ — Xy u

Zu w + mw

— M — My @ — My w + L g

Glauert ‘expresa estas ecuaciones bajo forma adimensional,
lo cual representa una extraordinaria ventaja para el proble-
ma que nos ocupa.

III. ECUACIONES DEL MOVIMIENTO BAJO FOR-
"MA ADIMENSIONAL. REF. (2)

Evidentemente, las ecuaciones (6) son independientes del
sishema de unidades elegidas; siempre que ellas sean tales que
la que represente la fuerza sea igual al producto de las que
representan la masa y la aceleracién. '

G auert adopta las siguientes unidades:

Unidad de masa: m.

+ (e "WU
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Teniendo en cuenta que X, — m g sen @, , Z, + m ¢
cos @, y M, representan las componentes de las fuerzas y
momentos exteriores, que por ser el movimiento uniforme han
de ser nulos, y que § = [ ¢dt las ecuaciones del primer gru-
po tomaran la forma: ) )

— X.g‘) g+ omg cos @o [gdi=o0
+ Zg)-y + mg sen @a /g dt =0 (6)
Mg =My, -
Uniaad'de iongitud: L
Unida:d de tiempo: r = e : Py VZ

g Vs

Donde m = masa del avién, I = una longitud representativa
del avitn, que, en general, es la distancia del C. G. del avién
al eje de giro del timén de altura. (En algunos casos especia-
les se toma / como la envergadura del avién.) Con arreglo a
estas unidades, si dividimos las diversas cantidades de las
ecuaciones (6) por ‘as unidades correspondientes, obtendre-
mos una serie de coeficiendes, que designaremos por las letras
de la tabla adjunta. .

SIMBOLO COEFICIENTE SIMBOLO COEFICIENTE SIMBOLO COEFICIENTE =
1 ' . .
Ze - 7 ag =Xl pSV - Eyg — 74/ p V.8
, AR v )
L oo | —uiglv. b |=1lme
2w — v 2 - | ~Zu/pV35 Wy — My [pVSiZg,
N — Xu/ p VS e —p V2 S /[my L i — My [pV Sk,
Ko — Xa/p V3 Zae —Zulp V'S Wiyg — My, [pVS/ik,
We *{'/{;- 7’ W — U /\’rm_ Wyt — i\IJ/-;;»’ P /// VSs/ K’,

Los momentos de inercia del avién
aproximadamente, mediante la Ref. (8). )
Observando que si tomamos por -ejes los “eje viento”
W, =0, que para cada velocidad para aviones semejantes, vo-

pueden determinarse,

- & u cos @,,'/' ged' t = o

: : . e g

lando semejantemente e

; o V?

el avidn abandonado a si mismo, M,
movimiento tomaran la forma:

's:v, es coastante, y suponemos

= 0, las ecuaciones de

We + Xy ate G 0n we b xg g , )
+ s we W + B wWe — po§e F B4 ge + £ oposen O j ged t = 0 g .
. . ) (7)
20! s : .
+ My U F /l e W o My W + Fe 4 4y ge = 0
- e .

Conocidas ias distintas derivadas, podemos resolver este
sisiema y determinar «'. w. y g, Mas tarde indicaremos los
valores que’ pueden tomarse para las citadas derivadas.

Para la resolucién del sistema anterior es preciso deter-
minar la “funcién complementaria”. : ) .

En este sistema sin segundo miembro las variables estin
ligadas a los coeficientes diferenciales por las relaciones:

.zg’[ = A %, Wy = h w, 7'c = k¢ [ ge @ b = =1 g,

/
donde A es una constante real o compleja, que tiene el mismo
valor para todas las variables.

X,

(b +5) we +

Zu e + {h + mw) we 4+ (— u + u ksen @, M) g + 24

2
CA YR

muulc+ (;
LM

My )

Por tanto, las soluciones del sistema seran:

Nt

We = Wy €

" — 1 e).z‘,, go = qc'e?\l'

¢ = Uyc ¢ == 4y

- o (8)
Oc_: f Ge @ fo = K1 71C'5/‘Z¢

.donde ui,, w1, ¢i, SO constanies reales o complejas. Para la

determinacién de .estas constantes y A bastara observar que
por ser los valores (8) las soluciones del sistema han. de veri-
ficar a las ecuaciones generales del movimiento; luego se ve-
rificara: : )

~+ /e.c?y @0 At g+ xy = 0.

= 0

} v (9)
we + 0 (A 4+ ’”J{Q) J1e = 0
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donde las incégnitas S0 s,y Wiy G ¥ A. Pero si dividimos
los dos miembros del sistema (9) por ¢, tendremos como in-
cognitas & ui/q., Wi/PG: ¥ A

Abril 1941

Ahora bien; para la eliminacién de estas relaciones en las
ecuaciones (9) basta establecer la condicién (ya que, como ve-
remos més tarde, v, = 34 = 0) —

Nt x Xz w kocos @1 A1
Z A+ zw — o & sen ©, 1 —y
m oyt - - -
My - —2E N+ e Lo Mg
"

Desarrollando este determinanle, tendremos la ecuacién de 4° en \:

W E (e + e+ Mg o) 13 b [V se — X Bu T g (%u F ) b op e T et Xu kg sen @ ] 12
o [y (%w 20 — X 3w ) — p (X + & cos O ) b ou g (% — k sen Or) +

4+ & myet (2u COS @y — Xy Sen O Wh 4w kg (%0 se2 @ — 2w 08 Oy) + % My (B2 COS @) <+ Xu SER 0, ]=o,

m g

A

Fsta ecuacién, teniendo en cuenta que

1
5 Cr K cos'®, , puede ponerse en la forma:

Mo (2 + 2w+ Mg+ o ) BB+ [ %0 %0 —

By

W+ [y (%n 20 — Xw
- . I
A om g [Nw tag @ — S - Cz] +

Para mayor sencillez, llamaremos B, C, Dy E a los coefi-
cientes de A3, A% A, ¥y término independiente, respectivamen-
te, con lo que la ecuacién tomara la forma:

M+ BW 4+ CR4ADrtE=0 (1

Como para el problema examinado Gnicamente nos intere-

sa el aspecto cualitativo, éste lo podemos deducir del examen

de los coeficientes B, C; D y E.

Asi, si todos los coeficientes son positivos, la solucién no
podra contener raices reales positivas, y, por tante, el movi-
miento no tiene 1ingdn modo que incremeante como una fun-
cion exponencial del tiempo. Si, ademds, €l discriminante de
Routh, definido.por B; C, D — D* — EB Ref (4) — es mayor
que cero, las partes reales de las rajces complejas no pueden
ser jpositivas, y no se podra producir ninguna coscilacién que
aumente con el tiempo; es decir, el movimiento serd estable.

Si E = o ,, una de las.raices serd cero, ¥, por tanto, uno
de log modos del movimien' continlia constartemente, y el
equilibrio es indiferente. )

Si el diseriminante de Routh es cero, las rajces son com-
plejas y la parte real es cero, y, por ‘tanto, el movimiento es
una oscilacién de amplitud constante.

" Estas corresponderan a un movimiento lenlamente amer-
tiguado, de un periodo aproximado a:

1

2

DC — BE
C2

I8

_ [TC . zam /C /
27T~ - -/
] E p3SV ] E
.1 DC-—BE
y cuyo factor de amortiguamiento es ;— e

Por tanto, estas raices son .las que més n0s interesaran
desde el punto de vista del bombardeo en picado, y hemos de

Cay = Cp Cz

.w
=

N B+ oMy (¥ F Fe Vo

SRR ' . 1 .
) — [ Py (Ve + *2'“ Cr) '+ m Mpw (Xn — Cp tag @) i

+7 /=
C

=XyouelL = ; Cr p'S Vi = mg cos @ = K p S V?.cos @, luego,

\

| S .
W e b g Xu — H Cy tag Oy My |

1 - .

Myt Cr (zy — xn tag @)} . 7 (10)
Lo ; .

P Cr |se t autay B,] =0

Si el discriminaate de Routh o alguno de los coeficientes
son negativos, el avién serd inestable. -
En general, D y E son muy chicos respecto a B v C, por-’
lo que el discriminante de Routh puede ponerse en la forma B
(C D—E B),y la condicién de estabilidad exigird que. <

B>o C>0 D>0 E>0 CD—EB>o,

Con la irnisma'zhip()tesis respecto a los valores de los coe- -
ficientes, las cuatro raices pueden cbtenerse como signa:
a) Raices grandes. '
AM+BA+C=o
Estas, al ser B > o y C > o, representan un movimiento

rédpidamente amortiguado, y, por tanto, sin gran importancia
en nuestro caso.

b) Raices‘pequeﬁas.
n ( CD—BE#,) -

C‘.‘:
Tstas raices tendran por valor:

procufar que el factor de amortiguamiento sea lo mayor
posible.
Para determinar cémo influyen los distintos elemenios del

avién en los coeficientes y en ese factor de amortiguamieato,
es preciso conocer los valores de las derivadas.

12 _—
C

DC — BE
C2

1

4

IV. VALORES DE LAS DERIVADAS

No considero aqui eémo pueden determinarse las distintas
derivadas, y quien desee mayor informacién sobre este asun-
_to puede encontrarlo en la Ref. (5). ’
Unicamente diré que, con suficiente aproximacién, puede
tomarse para las distintas derivadas los valores siguienfes:

Vum_———;—CL(r — ')
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1 a4 Cr aH H#lCL .t d Cy

= P = a Moy = 0 Wiy = Z =% 7 = 2 __———da 7
SRS S : s aCr ), - _F Mpa = W ae = m

e = T A\ TE, S\ 4 o =Ty, v T T gy 2

H = relacién metacéntrica cién, en funcién de la incidencia (cola), que, como sabemos,
2 dCp ' . varia con la forma de la cola. . B

' = C} e = cuerda media del ala”{ = distancia 5, = Factor de rendimiento de la cola, que varia también con

del C. G. al eje de giro del timén de altura.

K — coeficiente que puede tomarse igual a 1,25. °
s = Superficie ‘horizontal de cola.

S = Superficie alar.

ad C . . s o :
-TL Inclinacién de la curva del coeficiente de sustenta-
e
. F
B = 2w + Myg + myw' = @ + L5 g
ol
. P
C = myg 2w + poe = —— [F + p H]
) "V
. . .
D=w C + *;v w Cromw Sen @ — Mypg Su Fu + —2——CL Wy
1 I au H
E = — y CL tyw 8n = — —b— Cp2
> w L Wyw Su > /Cy L

De ellos deducimos que, a igualdad de otras cosas, cuanto

. m .
mayor sea el valor negativo de =, es decir, de la esta-

144
bilidad estatica, menos probabilidades hay de inestabilidad di-
némica, ya que serd mayor el valor positivo de m,,. Esto se
puede lograr aumentando la distancia de la cola al C. G. o
aumentando la superficie de la cola. Lo Gliimo es preferible,
ya que I entra en ¢l denominador de m,,. Vemos también que
cuanto mayor sea ®; y la carga alar, tanto menos probabili-
dades tendremos de inestabilidad. Cuanto mayor sea el dngu-

| [ :
sea lo mayor posible.
.Es decir, sera necesario buscar un valor de pH muy gran-

de. Por tanto, serd conveniente una gran carga alar y una
posicién muy adelantada del C. G. .

1

V. CASO DE PICADO CON MOTOR

En estas condiciones, la estela ejerce influencia sobre el
valor de las derivadas, y el problema se complica grandemen-
te. Sin embargo, podemos dar una idea de aquella influencia.

VI.. INFLUENCIA SOBRE m,,.

En vuelo en planeo, con los. mandos blocados, hemos su-
puesto que m,, es nula. Sin embargo, al estar el motor en
marcha, si el eje de traceién no pasa por el C. G., se produ-
ce un momento -+ Ti.

T = traccién.
i = distancia del ¢je de traccién al C. G.

Ademas, la estela en la cola depende de ‘a traccién, es de-

" cir, de 1a velocidad, y, por tanto, la reaccién en la cola serd
funcién de la traccién. En la actualidad, es muy poco lo que

la forma y posicién de la cola, pudiendo tomarse -l
valor medio. 0,85.
e = Angulo de deflexién de la corriente de aire en la cola.
Examinando los valores de las citadas derivadas y obser-
vando que en vuelo uniforme m,, = 0, Vemos que podemos to-
mar para los distintos coeficientes los valores aproximados
siguientes:

) a
zu:—‘[ZC'—}—————«

lo de picado, estaremos en mejores condiciones. Igualmeate
no seréd conveniente un gran momento de inercia respecto
al eje Y.

Sin embargoe, desde el punto de vista
D BE
C Loy

es decir, teniendo en cuenta que, aproximadamente, sen &

del bombardeo en pi-

cado, nos interesa que —;- + sea lo mayor posible,

__Co sers precis e

c. ers preciso qu
F(3—z2¢)  pH@kt 15F ]CL2 (12)
@ (F + uH a(F + p H?

ge conoce de este asunto. Se puede tomar para my,, por este
efecto en la cola, el siguiente valor aproximadeo:

- . i K C./Va
s &y o+ n D2
492 S C'r |
donde
: Vv da T
2t =Ky =5 v

Case = coeficiente de momento debido solamente al ala.
D = didmetro de la hélice.

D2
SJ,2

Cr

Cr= e

\
Jo = n D .
G = es la relacién de la superficie de cola dentro de la estela.

Si queremos determinar el efecto de Ti en m,, basta ob-
servar que:

‘para traccién nula.

I 1 d Mr i daT
e I SV & du p VSIEZ av

El 's_igno'negativo corresponde a suponer el eje de trac- Luego
cién por encima del C. G. . ‘ 4T 60 P

8i suponemos que la potencia disponible es constante: v T TvE

TV = 75y P = constante. y o :

P = potencia en CV. ' " 60 i P B 30 7 Cr.
n-= rendimiento de la hélice = 0,8, wpw = + o VSik VE =+ TTWRY V1 Ay
T = traccién en kilogramos. : 7 '
V = velocidad en m/s. W = peso del avion,
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VII. INFLUENCIA EN =,

Esta influencia estd representada tnicamente por dT/dV.

Es decir,
1 a7
oy = Cp — —— -
“ o VS v
Como el valor de C, es el eorrespondiente al avién en vie-
lo planeado con la hélice parada, y es menor que con la héli-
ce en marcha, a causa de la estela, se comprende que no se
cometerd gran error al suponer que C, es el correspondien-
te al planeo. :

VIII. INFLUENCIA EN =,

_ Para determinar esta influencia habri que determinar la
que ejerce la estela sobre la sustentacién. . -
No cabe duda que en un avién multimotor, en el que los
motores van instalados en el borde de ataque del gla, ese in-
cremento ha de tener bastante importancia.
Asi, podemos establecer: -

Si : Si
cze = Cpo o - CL:CL[I + v:j'f-‘l
S S
S ¢ = Superficie del ala interferida.
-IX. INFLUENCIA EN ., Y 2.
Por las mismas razones puede tomarse:

I ' e Si
X = ~— Cz (1 — ¢) l 1+ ——]

X. INFLUENCIA EN ..

: .. - H 7 Cr.
De la expresién . = L2

s deducimos que la
L2 Ay d u q

dCy .

influencia estd caracterizada por la ejercida sobre H y ;
. . @ 1

El nuevo valor de H puede determinarse mediante resulta-
dos experimentales; pero, en general, podemos decir que el
funcionamiento de la hélice da lugar a un pequefic movimien-
to hacia proa de] lugar geométrico de las posiciones para el
equilibrio indifevente; es decir, que H serd reducido ligera-

R a C . ..
mente. La influencia en L puede considerarse también

Abril 1941

XI. INFLUENCIA SOBRE i,

La hélice ejerce influencia sobre ,, en dos aspectos:

1. Directamente por el momento que ejerce la traccién.

2.° Por la accién de la estela sobre la cola.

La influencia primera puede despreciarse en la mayoria
de los casos, ya que el eje de traccién no suele pasar lejos
del C. G. o .

Para la segunda, puede obtenerse una estimacién aproxi-
mada multiplicando el efecto de la parte de cola dentro de
la estela por (I +2/V)? donde V es la velocidad del avién vy

v es la velocidad de la estela. ’

XI1. INFLUENCIA SOBRE ;...

o de R . .
Demmput = iityg Y suponiendo como anteriormente que
dsz 1 . , oL .
ST, el nuevo valor de .+ serd la mitad del nuevo
” 5 C 4
de iy,

XIII. INFLUENCIA TOTAL SOBRE EL MOVIMIENTO

Ya podemos determinar la influencia examinada sobre los
coeficientes BC D y E, y, por tanto, sobre las distintas rai-
ces de la cuadrica de . ‘

-La influencia en B y C ha de ser muy pequefa, ya que
tendrd un valor ligeramente mayor, que quedarid compensa-
do con la disminucién de H. En general, se puede decir que
B y C son mayores que en vuelo a motor parado.

La influencia sobre E, por noser ya 7. CRYO, consistira

1 oap HO.®
en agregar a - -— o
decir, que cuando el eje de traccién estd por encima del C. G,
el incremento de traccién, con disminucién de velocidad, pro-
duce un efecto estabilizador, y cuando ests por debajo, un
efecto inestabilizador. .

Por tanto, asi como por el hecho de estar el motor en mar-
cha la “estabilidad estatica longitudinal” aumenta, no sucede
lo mismo con la “estabilidad dinadmica longitudinal”.

La influencia sobre D, por la misma razén anterior, con-
siste en agregar a su valor anterior Wde (11) el término

! Cr.
2

Como resumen, podemos decir- que con motor en marcha:

1.2 B y C aumentan, y, por tanto, que el amortiguamien-
to correspondiente a las rafces grandes de ) es mAs rapido
que a motor parado, y, por tanto, conveniente desde el pun-
to de vista del bombardeo en pieado.

2.° El factor de amortiguamiento correspondiente a las

o 1
el término — , B Cr ampe. Es

— M (:-\':;: T‘

4 u rajces pequefias (12) vendrid aumentado por la traccién de la
coma despreciable. hélice en: :
1 . 1 ; : . :
— M yu (xzc + o Cf«) - B M Cra e 2 ‘ . ) 2
SN S + 2 = 1 IBa — o _'if;,c‘/',,« My = 15 | Ba — C¢ hfl‘,v‘_z Cr
C : C2 2 C: ’ WYV ik,

que para grandes velocidades, que’ es el caso que nos intere-
sa, esta variacién serd muy pequefia. ’ :

La influencia de la estela variard el factor de amortigua-
miento en: o : '

—_ —i— [aB - Cc’]

Sabemos que:

wCr v [ KCu
2 . Aﬁp ) = D2

- I + — e

4 GS Ky

Cata = ~ Cuo — (d — &} Cr. + 0,15 £ Cp.2

donde
C..., = Coeficiente de momento respecto al centro gercdindmico.
d == Distancia del centro aercdindmico al borde de ataque

en tantos por ciento de cuerda.
% == Abscisa del C. G.
h = Ordenada del C. G. ) .
Estas coordenadas se toman respecto a la cuwerda aerodi-
ndmica y su perpendicular por el-borde de ataque.
En general, el término Ba-—C¢’ suele ser positivo, por
lo cual, para grandes velocidades, en que C. es pequeiio, con

perfiles . que tengan un. C,, elevado, existira peligro de ines-
tabilidad.

Dada la complejidad de las férmulas obtenidas y los dis-
tintos factores que en ella intervienen, es imposible dar nor-
mas generales respecto a los valores de los diversos elemen-
tos del avién; pero si hemos conseguido mediante ellas lle-

-.gar a suministrar al proyectista todos los medios necesarios

para comprobar cémo se ha de comportar en un picado un
avién deteminado. .

De esto él podra obtener un compromiso entre los diver-
sos elementos para llegar a que. ¢l avién responda del modo
més conveniente al fin a que se le destina.
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