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1.  En  el  número  de  esta  Revista  correspondiente  al  mes
de  febrero,  en  la  descripción  del  ,Ju-88,  y  en  la  págind  186,
al  transcribir  una  información  de  la  revista  Flight,  se  dice:
“Otra  novedad  no  conocida  en  ningún  aparato  inglés”,  etc.

Es  decir,  que  para  el  redactor  de  FliglLt  la  razóñ  de  la
existencia  del  freno  de  timones  es  debida  a  que  dicho  avióa
no  fuó  proyectado  para  bombardeo  en  ficado,  sino  para  bom
bardeo.  en  horizontal,  y  ique,  por  tanto,  al  transformarse  en
aquel  tipo,  como  no  se  habían  tenido  en  cuenta  las  grandes
velocidades  cjue tiene  que  alcanzar  en  ‘el bombardeo  en  pica
do,  no  se  han  proyectado  los  mandos  con  los  dispoiitivos  ne
cesarios  para  evitar  su  oscilación.  Yo  entiendo  que  hacer  se
mejante  suposición  es  un  error  absoluto  del  mencionado  re
dactor,  ya  que  en  un  avión  como  el  ,lu-88,  que  desarrolla  una
velocidad  máxima  de  517  kms.-h.  y  que  en  picado  su  freno
aerodinámico  no  le  permite  pasar  de  una  velocidad  en  los
alrededores  de  600  kms.-h.;  es  decir,  un  15  por  100 superior
a  la  má?cima  horizontal,  ¿ cómo  es  posible  suponer  que  no  se
han  estudiado  los  mandos  teniendo  en  cuenta  este  pequeño
margen  de  velocidad?

Además,  siendo  el  problema  de  la  oscilación  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  altp  al  proyectista,  Por  otra  parte,
el  Ju-87  es  un  avión  proyectado’  para  tener  como misión  prin
cipal  el  bombardeo  en  picado,  y,  efectivamente,  tiene  en  sus
mandos  de  altura  el  mismo  freno  indicado.

Por  tanto,  no  es  la  razón  indicada  en  el  Flight  la  que  mo7
tivó  dl  dispositivo  a  que  hace  referencia,  sino  la  necesidad  de
evitar  toda  acción  de  orden  personal,  imposible  de  evaluar
en  los  cálculos.
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Si  examinamos  las  fases  por  las  que  pasa  un  uvión  de
bombardeo  en  picado  desde  que  comienza  el  ataque  hasta  el
momento  en  que  lanza  sus  bombas,  vemos  que  en  el  momento
inicial  el  avión  estará  volando  horizontalmente;  inmediata
mente  ‘curvará  su  trayectoria  para  dirigirse  al  blanco,  y,  una
vez  enfilado  éste,  seguirá  co•n esa  dirección  hasta  la  altura
a  la  que  ha  de  hacer  el  lanzamiento  de  sus  bombas,  para
nuevamente  curvar  su  trayectoria  y  ganar  altura  (flg.  1).

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

o

Estas  perturbaciones  separarán  al  avión  de  si  posición
de  equilibrio  y  lo  desenfilarán  del  blanco.  Ahorá  bien:  el
avión,  siendo  estáticamente  estable,  puede  volver  a  su  posi
ción  primitiva  por  oscilaciones  ‘cada  vez  de  menor  ‘amplitud
o  por  oscilaciones  más  y  más  grandes  (flg.  2,  a  y  b),  según
que  el  avión  sea  dinámicameate  estable  o  inestable.

Evidentemente,  para  un  avión  deL tipo  considerado  será
preciso  que  el  avión  sea  dinámicamente  estable  y,  además,
que  esta  estabi.idad  sea  muy  grande,  ya  que  de  este  ‘modo
reduciremos  el  tiempo  en  que  el  piloto  pierde  el  blanco.

No  cabe  duda  que  las  perturbaciones  atmosféricas  indica
das  anteriormente  pueden  originar  velocidades  angulares  de
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cabezada,  balance,  guiñada  y  de  resbalamiento,  las  que  darán
lugar  a  momentos  de  cabezada,  balance  y  guiñada.  Ahora
bien:  los  mandos  del  avión  dan  lugar  a  escs  mismos  momeo-
toe,  y,  por  tanto,  el  movimiento  del  avión,  en  el  caso  más  ge
neral,  será  función  de  las  siete  variables  q,  p,  y,  VR,  s,   

donde  q =  velocidad  angular  de  cabezada,  p =  velocidad  an
gular  de  ‘balance,  r  =  velocidad  angular  de  guiñada,  VR
velocidad  de  resbalamiento,  s  =  ángulo  de  giro  del  timón  de
‘altura,   =  ángulo  de  giro  de  los  alerones,   =  ángulo  de  giro
del  timón  de  dirección.

El  estudio  del  movimiento  del  avión  no  pueda  hacerse  co
rrectamente  nada  más  que  en  supuesto  de  perturbaciones  o
ángulos  infinitamente  pequeños,  y  lógicamente  cabe  pensar
que  en  la  mayor  parte  de  los  casos  así  sucederá  con  las  per
turbaciones  atmosfóricas;  en  cambio,  la  introducción  de  los
mandos  estará  influenciada  por  una  apreciación  de  índole  per
sonal,  Ja  sensibilidad  del  piloto,  la  cual  no  puede  tenerse  en
cuenta  en  los  cálculos.  Por  todo  ello  parece  ‘lógico penrar  que
el  proyectista  del  avión  haya  querido  eliminar  esas  variables,
que  él  no  puede  introducir  con  certeza  en  les  cálculos  y  quo
probablemente  estarían  variando  continuamente.  De  elste modo
él  puede  calcular  perfectamente  (por  lo  menos,  en  el  aspecto
cualitativo)  el  movimiento  del  avión  como  si  fuera  un  sólido
rígido  y  obtener  las  condiciones  necesarias  para  due  el  avión
sea  muy  estable  dinámicamente.

A  continuación  vamos  a  examinar  la  influencia  de  los  di
versos  elementos  del  avión  en  su  movimiento;  con  el  ñn  de
fijar  aquéllos  de  modo  que  respondan  a  las  necesidades  exi
gidas  al  tipo  de  avión  examinado.

Para  lograr  este  fin  no  hay  otro  camino  que  el  del  estudio
de  la  estabilidad  dinámica  del  avión,  que,  naturalmente,  no
voy  a  exponer  en  toda  su  amplitud,  ya  que  puede  encontrar-
se  en  cualquier  texto  moderno  de  Aerodinámica—’Ref.  (1)—;
pero  sí  expondremos,  en  rasgos  generales,  cómo  podemos  lle
gar  a  determinar  las  influencias  que  queremos  examinar.

Como  ya  hemos  indicado  anteriormente,  para  determinar
el  tipo  de  movimiento  que  engendra  un  avión  cuando  se  le
spara  de  su  posición  de  equilibrio  hay  que  snponer  las!per
turbaciones  infinitamente  pequeñas,  ‘y  aun  así  y  todo,  el  es
tudio  matemático  eesulta  bastante  complicado.  Conviene  tam
bién  advertir  que  para  el  estudio  matemático  del  problema
hay  que  suponer  que  la  perturbación  únicamente  se  produce
en  una  .de  las  variables,  permaneciendo  las  demás  constantes.
Una  iez  conocido  el  movimiento  engendrado  por  la  pertur
bación  de  ‘cada  una  de  las  variables,  para  determinar  el  en
gendrado  por  la  perturbación  de  varias  de  ellas  basta  sumar
los  resultados  obtenidos  por  la  perturbación  de  cada  una  de
ellas.

II,  ECUACIONES  CENERALES  DE  MOVIMIENTO

La  obtención  de  estas  ecuaciones  está  basada  en  el  supuesto
de  considerar  el  avión  como  un  “sólido  perfecto”;  es  decir,
absolutamente  indeformable.  En  este  supuesto,  el  movimiento
del  avión  •se obtiene  del  movimiento  de  traslación  del  C.  G.  y
del  de  rotación  alrededor  de  éste.

Para  este  estudio  consideraremos  un  sistema  de  ejes  fijos
al  avión,  definido  como  sigue  (fig.  3):

Los  ejes  OX  y  OZ  están  siluados  en  el  plano  dç  simetría
del  avión,  siendo  sus  direcciones.  ‘las  siguientes:

La  de  OX, paralela  al  viento  relativo  o  a  la  cuerda  dél
ala,  según  convenga,  para  mayor  facilidad.  En  el  primer  caso
se  denominará  “ejes  viento”,  y  en  el  segundo,  “ejes  cuerda”.

La  de  OZ,  vertical.  -         .  -

El  ejé  0V  es  perpendicular  el  plano  de  simetría.
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  come

positivas  cuando  tengan  Ja  misma  dirección  que  el  giro  de
un  tornillo  a  derechas,  avanzando  en  el  sentido  positivo  de
los  ejes.,

Para  fijar  ‘la posición  del  avión  respecto  al  C.  G.  emplea
remos  las  coordenadas  angulares  ®, ,  t,  que  fijan  das  posi
ciones  de  los  ejes  anteriores  respecto  a  unos  ejes  fijos  en  tie
rra,  de  tal  modo  que  cuando  ® =  =  =  O,  el  eje  OZ  es
vertical  y  los  ejes  OX  y  OY  están  situados  en  un  plano  ho
rizontal,  teniendo  el  eje  OX  una  dirección  determinada,.  De

este  modo  una  posición  cualquiera  del  avión  respecto  a  esos
ejes  puede  determiaarse  mediante  tres  rotaciones,  a  saber,:

1.0  Una  rotación  t  alrededor  del  eje  OZ,  hasta  que  el
/  eje  OX  se  sitúe  en  el  plano  vertical  que  contiené  su  posición

final.
2.°  Una  rotación  ®‘  alrededor  del  eje  0V,  hasta  que  el

eje  OX  tome  xu  posición  final.
3.°  Una  rotación   alrededor  del  eje  OX  hasta  que  el

eje  OZ  coincida  con  la  posición  ñnl.

Las  componentes  de  la  velocidad  aerodinámica  del  C.’ G.,
según  los  ejes,  lasdcsignnmos  por  U,  V,  W.

Las  componentes  de  la  reacción  aerodinámica  las  desig
nahios  por  X,  Y,  Z.

Los  momentos  componentes  de  la  reacción  aerodinámica
los  designamos  por  M•0, M0,  M.

Las  componentes  de  la  rotación  respecto  nl  C.  G.  las  de
signamos  por  P,  Q, R.

Los  momentos  de  inercia  del  avión  respecto  a  los  mismos
ejes  los  designamos  por  I,  I  e  I.

Los  productos  de  iñercia  los  designamos  por  P,  P0,  P,,.
Las  componentes.  del  momento  de  la  cantidad  de  movi

miento  las  designamos  por  o,  o,  o,
La  masa  del  avión  la  designamos  por  en.
Una  vez  fijados  estos  símbolos,  podemos  establecer  las  seis

ecuaciones  siguientes:

—  RVJ’=X---’ozgseaí-)

.‘m[V’—j—RIJ  ----Wl’  =Y-f-m.gces  (-)sea

e  [l’  +  p’/  .  —  Q]  =  z  +  ,n   e

±  Ooz -—  Ray  =  M2

+  Ro.2 —  Pa2  =  My  (2)

PZ  —  0o=  M2

U    U        U0,0—2   —  xy  yo

ay  =  ‘y  Q—’ Pyz  R--  P22  P  ‘(3)

o2=12R—P22P  —Px0

Conviene  observar  que  únicamente  se  han  considerado
como  fuerzas  exteriores  el  peso  y’ ‘la  reacción  aerodinámica,
despreciándose  la  tracción  de  la  hélice.  El  suponer  el  motor
en  marcha  complica  mucho  el  problema;  pero  examinaremos
al  final  a  qué  modificaciones  conduce,  sol re  las  soluciones  obte
nidas,  en  el  caso,  más  -sencillo,  de  suponer  el  motor  parado.

A  simple  vista  se  comprende  la  dificultad  que  encierra  la

ye1- -  -  -             -  x
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resolución  de  las  ecuaciones  anteriores,  no  solamente  en  lo
que  a  su  integración  se  refiere,  sino  a  su  planteamiento,  ya
que  las  variables  X,  Y,  Z,  M,,  M,  M2  son  funciones  de  U,
Y,  W,  P,  Q,  R  y  de  U’,  Y’,  W’,  P’,  Q’,  E’,  y  en  la  actualidad
no  se  conocen  estas  funciones.  Por  estas  razones  es  necesa
rio  hacer  una  serie  de  simplificaciones,  las  cuales  conducen
a  resultados  suficientemente  exactos.

La  primera  simplicación  consiste  en  considerar  únicamen

te  la  influencia  de  W’  en  M,,  despreciando  todas  las  demás
infiuehcias  de  U’,  Y’,  etc.  Es  decir,  supondremos  que  la  re
acción  aerodinámica  depende  únicamente  del  valor  actual  de
la  velocidad,  pero  no  de  la  historia  dei  movimiento.

La  segunda  simplificación  consiste  en  suponer  el  movi
miento  uniforme,  con  lo  cual  desaparecen  de  Fas  ecuaciones
todas  las  derivadas.

Con  arreglo  a  las  suposiciones  indicadas,  y  observando  que

M=F4(U.VW  PQR)=M0+       dU E       dV ±       dW    0dQ±(4)

dV  ±  -—e.dw  +  IM1O dEl  +-+  øId50  C1V’
oV                            óVv

M0=F5(U.VWPOR)=M,0+        dU *  cM00  dV-f  ;:  dW±°dQf.....

Y  =F0(U.V.WYPOR)=Y0  +       dU+       dV±        dw+       dQ+

Z  =F3(U.VW  P  OR)=Z0  +       dU f       dV-      dW+  dQ+

donde  X0, Y.  ctr  representan  los  valoies  iniciales  de  X,  Y,  Z,
M0,  Id0, Id,,  •a •partir  de  los  cuales  se  produce  la  perturbación
infiniteéirnail.

Para  abreviar  las  expresiones  anterióres  se  puede  emplear
1n  siguiente  nota ción:

____         IV                    IX        IX
—  ——  -u  ti             ‘Y ,,      —    L,,         IX,,       Xv,,aL          aL         a 

dV=v    dW=w    dP=p,,  dQ=q,,dR=i

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

1.0  Grupo  simétrico.
a)  Reacciones  X,  •Z,  Id0.
b)  Perturbaciones  dL,  dW,  dQ.
2.°  Grupo  asimétrico.
a)  Reacciones  Y,  Id,,  Id,.

4)  Perturbaciones  dV,  dP,  dR.

Pues  bien;  podéluos  simplificar  las  expresiones  anterires
¡eniendo  en  cuenta:

1.0  Que  ninguna  perturbación  simétrica  puede  producir
reacción  alguna  asimétrica;  es  decir:  Y,  Id,,  Id,  son  indepen
dientes  de  dU,  dW,  dQ.

Luego:

IV      IY      IV      3M.,,     3M,     3M,,     3M,
1U1V6Q1U      3U

2.0  Por  consideraciones  de  simetría,  X  es  indepeñdiénte
dél  signo  de  Y,  y,  por  tanto,  X  es  una  función  simétrica  res

pecto  a  Y;  luegé  para  Y  =  o,,  —---  =  o  ,,  -

Lo  mismo  sucederá  COn ‘las  demás  reacciones  simétricas
respecto  a  las  perturbaciones  asimétricas.            -

30  En  el  vuelo  simétrico  uniforme  V  =  P  =  Q  =  o.

»  [u’  —* �,J  q]

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

Con  arreglo  a.  est3s  simplifintoiones,  y  observando  que
U’  =  u’,  yt  =  /,  etc.,  que  ®  =  ®,  +  O  =  4’,  +  p,,

=  ,  +  ,  que  en  vuelo  simélrico  uniforme  V,  =  1’,  =
=  YD, =  o  ,  que  podemos  despreciar  dos  productos  do

segundo  orden,  tales  como  y,  r,  y  que  por  ser  el  piano  X  Z
de  simetría  P,,,  =  P2,  =  o,  las  ecuaciones  (1)  y  (2)  tomarán
la  forma:

m  [o’  +  U,  r  —  Uf,  q]  =  Y,  +  Y,, o  -E  Yp  +  Vn  r  +  mg  ces ®,w

u  [w’—U,qj        =Z,  +  Z,,u  -3- Zwze   Zq  q  E  mg  ces Ø,—  mg  sen  (3,0

Uf’  Px,r’   =  M,,  +  Mx,,v  +  Lp   3-  M,,,r  +  M,  1

1,,  q’       = M,  +  M,,,,u  +  Mzc  3— Mq  +  M,,,,’  w’  +  M,,  1

l,,,,  —  P,p’  =  M,,  ¡— M,,,  o  1-  Lp  t  f-  M,7-r  -1— Mc 1

Dónde  Id,0,  Id,1,  L1  representan  los  momentos  infinita
mente  pequeños  aplicados  por  los  mandos  para  producir  la
perturbaición.
-  Cuando  ello  no  sea  necesario,  como  en  •nuestro  caso,  di
chos  momentos  se  anularán.  -  -

Estas  ecuaciones  pueden  dividirse  en  dos  grupos:
1.0  Grupo  simétrico.—Primera,  tercera  y  quinta,  en  las

cuales  no  entran  más  que  variables  simétricas.
2.°  Grupo  asimétrice.—Segunda,  cuarta  y  sexta,  en  las

cuales  no  entran  más  que  variables  asimétricas.

X  =  F  (U,  y,  V,P  Q  R)  =  X,  -3-  dU  +  dV  ±  --4- dW  +  dQ  ±

M=F5(U.VWPQR•W’)=  M,  +  ?‘  di]  +
aL’

dU  =  U  —  1],  =  u

—•  X,  +  X,, u  +  Xw  +  X9  q  —  mg  sen  (3,  —  mg  ces  (3,  0

(5)
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Probablemente  lo  más  interesante,desde  el  punto  de  vista
examinado  será  la  estabilidad  dinámica  longitudinal,  que  co
rresponde  a  las  ecuaciones  del  primer  grupo.  Por  estar
razones,  nos  vamos  a  referir  únicamente  a  dicho  primer
grupo.

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

III.  ECUACIONES  DEL  MÓVIMIENTO  BAJO  FOR
MA  ADIMENSIONAL  REF.  (2)

Evidontemehte,  las  ecuacines  (6)  son  independientes  del
sis’sema  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  Ja  aceleración.

G. auert  adopta  las  siguientes  unidades:        -

Utiidad  de  masa:  m.

Teniendo  en  cuenta  que  X,  —  en  g  sen  ®  ,,  Z,  +  en  g
ces  ®,  y  M2,  representen  las  compcnentes  de  las  fuerzas  y
momentos  exteriores,  que  por  ser  el  movimiento  uniforme  han
de  ser  nulos,  y  que  O  j  qdt  las  ecuaciones  del  primér  gru
po  tomarán  la  forma:

Unidadde  longitud:  1.

-.                        122   :     7Unidad  de  tiempo:  .  =  gV  S  =  —.

Donde  en =  masa  1del avión,  1 =  una  longitied  representativa
del  avión,  que,  en  general,  es  la  distancia  del  C.  G.  del  avión
al  eje  de  giro  del  timón  de  aJtura.  (En  algunos  casos  especia
les  se  toma  7 como  la  envergadura  del  avión.)  Con arreglo  a
estas  unidades,  si  dividimos  las  diversas  cantidades  de  las
ecuacionés  (6)  por  :as  unidades  correspondientes,  obten dre
mes  una  serie  de  coeficientes,  que  designaremos  por  las  letras
de  la  tabla  adjunta.

u’C+xu.IIC   •fLvqqc’±kjcosevfq1dto

+5w  WC—ISÇC          IJC*11/I  sse  ®CIqCd7=eÇJ

+  111v,,  0C  f  --_‘2Y’k1__ W’C  +  1W  Wc  +  q’J  ±  e9  gv  =  O

r                     /1

Conocidas  las  distintas  derivadas,  podemos  resolver  este
sistema  y  determinar  u’,,  w’/  y  q,,. Más  tarde  indicaremos  los
va1ores  que  pueden  tomarse  para  las  citadas  derivadas.

Para  la  resolución  del  sistema  anterior  es  preciso  deter
minar  la  “función  complementaria”.

En  este  sistema  sin  segunde  miembro  las  variables  están
ligadas  a  los  coeficientes  diferenciales  por  las  relaciones:

•Z1’=1ku,.       c=kW      q=kq     fÇcdtC/C’qC

doid’e  A  es  una  constante  ‘real  o  compleja,  que  tiene  el  mismo
valor  para  todas  las  variables.

Y’  /)  JC  +

2,1,,        27-
0—  jC8      Wc       ‘U1C1      9c=91v1    (8)

ÚC=fqCd1C=?cgW-e”7

donde  u,,  w1,,  q,,  son  constantes  reales  o  complejas.  Para  la
determinación  de  estas  constantes  y  .1k bastará  observar  que
por  ser  los  valores  (S  las  soluciones  del  sistema  han  de  veri
ficar  a  las  ecuaciones  generales  del  movimiento;  luego  se  ve
rificará:

;euI’—Xu       —Xi,,  u’  _(mW01__X9)q-+.mgces®,fqdzo

Z  i121lW’  —ZCC  u’  —  (MU0  +  Zq)q+ezgsen®afgcl7=’o  (6)

MyUUMyUJW’—_MyCCW+  Iyq’      Myqq=My,.

—
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u-  —

COEFICIENTa SÍMBOLO

.

COEFICIENTE

7,-

OC

20

•  .v
w

WC

±_1  -

—

—  ¿‘7v  u’
X,,/9VS
Xw/pVS

u’

e5

q,-

o,,
OC

o,

0C

Xe/pSV

—t/q/V.

—Z,,/9VS
—pVlS/ei,,
—Z,/pVS

sq

k

2O

)nv,,,C
2Oj

OIyCCJ

Z5/7VS

l,/ml1

——Ma,,, /pVSlXt,
-1’1en’  /pVSlky
—M1,5/0VSIk,,

—  My-u’p/  vs7i2

Loe  momentos  de  inercia  del  aviÑe  pueden  determinarse,         .                 01  -

aproximadamente,  mediaiete  la  Ref.  (3).                  lando semejantemente   ----,  es  constante,  y  suponemos
Observando  que  si  temameé  por  ejes  los  “eje  vie±e”  el  avión  abandónado  a  sí  mismo,  M,,  =  o,  las  ecuaciones  de
=  o,  que  para  cada  velocidad  para  aviones  semejantes,  ve-  movimiento  tomarán  la  forma:

+  U•  11C  -o  W’C

Por  tanto,  las  soluciones  del  sistema  serán:

XW1C  ‘+  g  /ecos  ®1k1  9,C  +  u’q  =  o

5,  U1  +()+Zw)70lC_HL__/s+!zksen0oX_1)glC+.oq=o  ‘(9)

u:+  ( k±211yw  )  W1  +  (1k  +   rna)  91C0
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donde  las  incógnitas  son  ,  w,,,  q  y X.  Pero  si  dMdimos     Ahora bien;  para  la  eliminación  de  estas  relaciones  en  las
los  dos  miembros  del  sistema  (9)  por  q1  tendremos  como in-   ecuaciones  (9)  basta  establecer  la  condición  (ya  que,  como ve
cógnitas  e.  u,/q1,,  w,0/q,  y  i..                          remos más  tarde,  x9  =  59  =  e)  —

                  xw                    gkcosøik1
X  +5w        —/s—f- gksenø1k—1       

m      +      ±  m

Desarróllando  este  determinanle,  tendremos  la  ecuación  de  4.°  en  

 

 +gei.,(x,—ksen®i)±

+  9 m’  Çzu ces  01—  xsen  ®)]  ?.  -+-  ¡sk  m(x  sen  Qj—w  ces  0,)  4   9  nz,(zu  ces  ®1  4— x,,  sen  01  =  e,,

Esta  ecuación,  teniendo  en  cuenta  que  m_Ç-  :Ky  que L  =  Cc,  p  S  Vi  =  mg  ces  =  1K   S  Y’  ces  0,  luego,
2

+ CL =  K  cosO,  puede  ponerse  en  la  forma:

rt°í»  Hm,.w’x,,—

i  +  [nv  (xuzw  —  Xw  z)  —  ‘   (x-f  ‘rCi)  ft   ez  (x,1  —-—  Cc,  ¡eg  0,)   LC1.  (z  —x,,  togO,  fl  /  (io)

,‘t4jem,u[s’wtOg®,—Zw5CL)  +  ge  1(’zj  ,,{sto,g0,]=0.

Para  mayor  sencillez,  llamaremos  ,  C,  D  y  E  a  los  coefi-      Si el  discriminante  de  Routh  o  ‘alguno  de  los  coeficientes
cientes  de  A3, A’,  A,, y  término  independiente,  respectivamen-   son negativos,  el  avión  será  inestable.
te,  con  lo  que  la  ecuación  tomará  la  forma:                  En general,  D  y  E  son  muy  chicos  respecto  a  E  y  C.  por

lo  que  el  discriminante  de  Rcuth  puede  ponerse  en  la  forma  E
i  +  Éi0  +  Ci,’  +  D ‘  +  E  =       (ji)      (C D—E  B),ylacondición  deestabilidadexigiráqu&,_,

B>e  C>eD>e  E>e.  CD—EB>e
Como  para  el  problema  examinado  unicamente  nos  intere                                                                     -

sa  el  aspecto  cualitativo,  éste  lo  podemos  deducir  del  examen      Con la  iñisma  hipótesis  respecto  a  los  valores  de  ios  ceo-
de  los  coeficientes  E,  C;  D  y  E.                        ficientes, las  cuatro  raíces  pueden  obtenerse  como  siguo:

A-sí,  54 dodos  los  coeficientes  son  positivos,  la  solución  no
podrá  contener  raíces  reáles  positivas,  y,  por  tanto,  el  movi-      a) Raíces  grandes.
miento  no  tiene  ningún  modo  ‘que incremente  como  una  fun
ción  exponencial  del  tiempo.  Si,  además,  el  discriminante  de                  it +  B  A  +  C  =  o.
Routh  definido  por  E,  C,  D  -L-  D2 —  E-E Ref  (4)  —  es  mayor
que  cero  las  partes  reales  de  las  raíces  complejas  no  pueden      Estas, al  ser  11 >  e  y  C  >  e,  representan  ua  movimionto
ser  4positivas,  y- no  se  pcdrá  producir  ninguna  oscilación  que   rapidamente  amortiguado,  y,  por  tanto,  sin  gran  importancia
aumente  con  el  tiempo;  es  decir,  e1 movimiento  será  estable.   en  imestro  caso.

Si  E  =  o  ,,  una  de  :asraíces  será  cero,  y,  por  tanto,  uno     b)  Raíces  pequeñas.
de  los  modos  del  movim,en  continua  constantemente,  y  el
equilibrio  es  indiferente.                             ,, ¡  CD—BE  -  E

Si  el  discriminante  de  Routh  es  cero,  las  raíces  son  com-                 y” +  Ci  —   (_  =  e.
piejas  y  la  parte  real  es  cero;  y,  por  tanto,  el  movimiento  es                           -

una  oscilación  de  amplitud  constante.                       Estas raíces  tendrán  por  valor:

i[DC—BE  +11/E      Í[DCBE  2Ci           —      C

Estas  corresponderán  a  un  movimiento  lentm’ente  amor-   piocurar  que  el  factor  de  amortiguamiento  sea  1o  mayor
tiguado,  de  un  período  aproximado  a:                    posible.

Para  determinar  cómo  influyen  los  distintos  elemens  del

/   ‘F     —     ,—            avión en  los  coeficientes  y  en  ese  factor  de  amortiguamiento,
2  it  1  /  II—  =  2Vi    /C /              es preciso  conocer  los  valores  de  las  derivadas.

/  E      SV  /  ¡E
IV.  VALORES  DE  LAS  DERIVADAS

y  cuyo  factor  de  amortiguamiento  es  1-   —  E            No considero  aquí  cómo  pueden  determinarse  las  distintas2                   derivadas, y  quien  desee  mayor  información  sobre  este  asun
te  puede  encontrarlo  en  la  Ref.  (5).

Por  tanto,  estas  raíces  son  las  que  más  nos  iateresarán  IJnicamente  diré  que,  con  suficiente  aproximación,  puede
desde  el  punto  de  vista  del  bombardeo  en  picado,  y  hemos  de  tomarse  para  las  distintas  derivadas  los  valores  siguientes:

x=CD    ZM=CL    X_+CL(I_C’)

56
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H  =  relación  metacéntrica
2    dCD            .

c  =           e =  cuerda  media  del  ala  1    distancia
½.   dCr.

del  C.  G.  al  eje  de  giro  del  timón  de  altura.
K  =  coeficiente  que  puede  tomarse  igual  a  1,25.  -

s  .=  Superficie  ‘horizontal  de  cola.
‘5  =  Superficie  alar.

Inelinación  de  la  curva  del  coeficiente  de  sustenta
da

B  =  rw    myq  ±  myw  =  a  +  1,5

C  =  2flyq  Zu  +  j         =      [F +   HJ

1                    1 ajiH
E  =     ji  CL-;jihD   =           Ci

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

mayor  sea  el  valor  negativo  de_,m  ,  es  decir,  de  la  esta

bilidad  estática,  menos  probabilidades  hay  de  inestabilidad  di
námica,  ya  que  será  mayor  el  valor  positivo  de   Esto  se
puede  lograr  aumentando  la  distancia  de  la  cola  al  C.  G.  o
aumentando  la  superficie  de  la  cola.  Lo  último  es  preferible,
ya  que  1 entra  en  el  denominador  de  m11.  Vemos  también  que
cuanto  mayor  sea  a  y  da  carga  alar,  tanto  menos  probabili
dades  tendremos  de  inestabilidad.  Cuanto  mayor  sea  el  ángu

sea  lo  mayor  posible.
-  Es  decir,  será  necesario  buscar  un  valor  de  jiH  muy  gran

de.  Por  tantó,  será  conveniente  una  gran  carga  alar  y  una
posición  muy  adelantada  del  C.  G.

y.  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  nÇ,.

En  vuelo  en  planeo,  con  los,  mandos  blocados,  hemos  su
puesto’  que  in  es  nula.  Sin  embargo,  al  estar  el  motor  en
marcha,  si  el  eje  de  tracción,  no  pasa  por  el  C.  G.,  se  produ
ce  un  momento  +  Ti.
T  =  tracción.

distancia  del  eje  de  tracción  al  C.  G.
Además,  la  estela  en  la  cola  depende  de  :a  tracción,  es  de

cir,  de  la  velocidad,  y,  por  tanto,  la  reacción  en  la  .éola  será
función  de  la  tracción.  En  la  actualidad,  es  ‘muy poco  lo  que

El  signo  negativo  corresponde  a  suponer  el  eje  de  trac
‘ción  poi  encima  del  C.  G.

Si  suponemos  que  la  potencia  disponible  es  constante:
TV  =  75n  P  =  constante.

P  =  potencia  en  CV.
-  =  rendimiento  de  1a  hélice  =  0,8.

T  -=  tracción  ea  kilogramos.
V  =  velocidad  en  m/s.

ds        1
flZyw’  =  myq       -‘ 211yq

ción,  en  función  de  la  incidencia  (cola),  que,  como  sabemos,
varía  con  la  forma  de  la ,cola.
flc  =  Factor  de  rendimiento  de  la  cola,  que  varía  también  con

la  forma  y  posicién  de  la  cola,  cpudiendo  tomarse  ‘el
valor  medio  0,85.

 z.Angulo  de  deflexión  de  la  corriente  de  aire  en  la  cola.
Examinando  los  valores  de  las  citadas  ‘derivadas  y  obser

vando  qu  en  vuelo  uniforme  sn  =  o, vemos  que  podemos  to
mar  para  ios  distintos  coeficientes  los  valores  aproximados
siguientes:

lo  de  picado,  estaremos  en  mejores  condiciones:  Igual-mente
no  será  conveniente  un  gran  momento  de  inercia  respecto
al  eje  Y.

Sin  embargo,  desde  el  punto  de  vista  del  bombardeo  en  pi

D      BEcado,  nos  interesa  que  ‘b’  ±        sea lo  mayor  posible,

es  decir,  teniendo  en  cuentn  que,  aproximadamente,  sen  a  =
Qn

=   ½  sera  preciso  que

Abril  19.41

i
=a

2  da

K  ¡  ¡  �  ¡  s  ‘  /  a’CL6         F
“½  =     Léz)  L)  L                 = -7-—

aH       H    dC4ç        i’dCM
u  =                 =    —  =  27                    2 d  a  ky

h  =xu’C  +  J_Cj.mwsenØj—flj;qztwZu+  ±CLmYwzu[26’  +  aH11  +[3_2c’}CLi.

i  [        ¡    jiH   -  i  [i  F(3—20’)  -  jiH(akY+15F)]O

2t2  F+jiH  CnF412  a(F+jiH).’  a(F+jiH)2  jL

se  conoce  de  este  asunto.  Se  puede  tomar  ‘para  nv,  por  este
efecto  en  la  cola,  el  ‘siguiente  va1or  aproximado:

—       1  [      KCzw1,
2

ky        ______

492SCr  -

donde

V       d’T          -
2(1_K)v

=  coeficiente  de  momento  debido  solamente  al  ‘ala.
D  =  diámetro de la hélice.

-          CvCr=

=   V  para  tracción  nula.
G  -=  es  la  relación  de  la  superficie  de  cola  dentro  de  la  estela.

Si  queremos  determinar  ‘el efecto  de  Ti  en  ?fl,1u basta  ob
sérvar que:

___  dMr             ‘i        dT
da           pVSlky     dV

Luego
dT      6oP
dV

y

6oLP   -            3OiCL
myu  =  +   V  S /   vr    *

W  =  -peso  del  avión.

ljiyu  =  —   /  -

k
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VII.  INFLUENCIA  EN

Esta  influencia  está  representada  únicamente  por  dT/clV.
Es  decir,

i      tíT
=  CI)  —

Como  el  valor  de  Cn  es  el  eorrespondiente  al  avión  en  vue
lo  planeado  con  la  hélice  parada,  y  es  menor  que  con  la  héli
ce  en  marcha,  a  causa  de  la  estela,  se  comprende  que  n-o se
cometerá  gran  error  al  súponer  que  C»  es  el  correspondien
te  al  planeo.

VIII.  INFLUENCIA  EN  —,,.  -

Para  determinar  esta  influencia  habrá  que  determinar  la
que  ejerce  la  estela  sobre  la  sustentación.

No  cabe  duda  que  en  un  avión  multimotor,  en  el  que  los
motores  van  instalados  en  el  borde  de  ataque  del  ala  ese  in-
cremento  ha  de  tener  bastante  importancia.

Así,  podemos  establecer:

oCí  CL    Cn[i  +

5  /  =  Superficie  del  ala  interferida.

IX,  INFLUENCIA  EN  v  Y

Por  las  mismas  razones  puede  tomarse:

x,=ICn(r  _c’)Íl  ±

dCç-  -I  -

2de           sj

X.  INFLUENCIA  EN  

De  la  expresión  ¿n  =deducimos  que  la
-        2/tc     ti  e          - -

influencia  está  caracterizada  por  la  ejercida  sobre  II  y-±±í
ti  e

El  nuevo  valor  de  H  puede  determinarse  mediante  resulta
dos  experimentales;  pero,  en  genéral,  pédemos  decir  que  el
funcionamiento  de  la  hélice  da  lugar  a  un  pequeño  movimien
to-  hacia  proa  del  lugar  geométrico  de  las  posiciones - para  el
equilibrio  indiferente;  es  decir,  que  H  será  reducido  ligera

mente.  La  influencia  en       puede considerarse  también
--  de

corno  despreciable.

—  p. mt,,  (xw  +   Cc, )         B    e 

 +

que  para  grandes  velocidades,  que  es  el  caso  que  nos  intere
sa,  esta  variación  será  muy  pequeña.  -

-  La  influencia  de  la  estela  variará  el  factor  de  amortigua
miento  en:  -

-L  [aB  -  Cc’]  -VA--  --»‘--       ___

-  -  -  -T     __

-Sabemos  que:         -

C01,, =  Cjj0 —-  (,i  —  cC  CI.  +  e   /z  Ct’t

donde
Coeficiente  de  momen-to respecto  al  centro  aerodinámico.

ti  =  Distancia  del  centro  aercdinámico  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  caerda  aerodi
námica  y  su  perpendicular  por  el-borde  de  ataque.

En  general,  el  término  Be —  -Cc’  suele  ser  positivo,  por
lo  cual,  para  grandes-  velocidades,  en  que  CI,  es  pequeño,  con

-XI.  INFLUENCIA  SOBRE  myr.

La  hélice  ejerce  influencia  sobre  me  en  dos  aspectos:
-   U’  Directamente  por  el  momento  que  ejerce  la  tracción.

2.’  Por  la  accfón  de  la  estela  sobre  la  cola.
La  influencia  primera  puede  despreciarse  en  la  mayoría

de  los  casos,  ya  que  el  eje  de  tracción  no  suele  pasar  lejos
delC.G.  -  -  -

Para  la  segunda,  puede  obtenerse  una  estimación  aproxi
mada  multiplicando  el  efecto  de  la  parte  ‘de cola  -dentro  de
la  estela  por  (1  ± v/V)  2,  donde  V  es  la  velocidad  del  avión  y
e  es  la  velocidad  de  la  estela.  ‘        -

XII.  INFLUENCIA  SOBRE  m-,i

De  nt-’  =  m  --—  y  suponiendo  como  anteriormente  que

=  -  el  nuevo  valor  de  ci:-,,  será  la  mitad  del  nuevo
de  2  -  -

de  m,2            -       -

XIII.  INFLUENCIA  TOTAL  SOBRE  EL  MOVIMIENTO

Ya  podemos  determina  la-  influencia  examinada  sobre  los
coeficientes  B C D  y  E,  y,  por  tanto,  sobre  las  distintas  raí
ces  de  la  cuadrica  de  A.  -

-  La  influencia  en  B  y  C  ha  de  ser  muy  pequeña,  ya  que
tendrá  un  valor  ligeramente  -mayor,  que  quedará  compensa
do  con  la  disminución  de  II.  En  general,  se  puede  decir  que
B  y  C  son  mayores  que  en  vuelo  a  motor  parado.

La  influencia  sobre  E,  por  no  -er  ya  mt,,  cero,  consistirá
r  a[eHCIT  .en  agregar  2,,----  - el  termino  —  2   Cj. am3»-.  Es

decir,  que  cuando  el  ejede  tracción  está  por  encima  del  C. G.,
el  incremento  de  tracción,  con  disminución  de  velocidad,  pro
duce  un  efecto  estabilizador  y  cuando  está  por  debajo,  un
efecto  inestabilizador.                      - -

Por  tanto,  así  como  -por el  hecho  de  estar  el  motor  en  mar
cha  la  “estabilidad  estática  longitudinal”  aumenta,  no  sucede

-  lo  mismo  con  la  “estabilidad  dinámica  longitudinal”.  -
La  influencia  sobre  D,  por  la  misma  razón  anterior,-  con

siste  en  agregar  a  su  valor  anterior  de  (11)  el  término

—   vi-,,  (-,-  -  CcJ.

Como  resumen,  podemos  decir- que con  motor  en  maroha:
1.0  B  y  C  aumentan,  y,  por  tanto,  que el  amortiguamien

to  correspondiente  a  las  raíces  grandes  de  A  es  más  rápido
que  a  motor  parado,  y,  por  tanto,  conveniente  desde  el  pun
to  de  vista  del  bombardeo  en  picado.
-  2-.’  El  factor  de  amortiguamiento  correspondiente  a  las
raíces  pequeñas  (12)  vendrá  aumentado  por  la  tracción  de  la
hélice  en:  -

=      -—-- Cc’          le,-,, =  15  Ra-  —  Cc’  PY_CrT

-  2              C2   -                  C2 (W/P) Y 1k,-

perflles  que  tengan  um  C,,,  eleva-do,  existirá  -peligro  de  mes
tabili-dad.

Dada  la  complejidad  de  las  fórmulas  -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  avión;  pero  sí  hemos  conseguido  mediante  ellas  lle
gar  a  suministrar  al  proyectista  todos  los  medios  oiecesarlos
para  comprobar  cómo  se  ha  -de  comportar  en  un  picado  un
avión  deteminado.  -  -

De  esto  él  podrá  .obtener  un  compromiso  entre  los  diver
sos  elementos  para  llegar  a  que  él  avión  responda  del  modo
más  conveniente  al  fin  a  que  se  le  destina.
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