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Aerotecnia

REVISTA DE AERONAUTICA

Los problemas actuales de la técnica aerondutica

en el proyecto de aviones

Por L. DE AZCARRAGA
-—

El incesante trabajo de los Institutos de Aerotecnia del
munde va fijando concretamiente los problemas diversos de
la Aeronautica y los medios y procedimientos para buscarlés
‘solucién adecuada. De este modo se va tejiendo la formida-
ble sucesién de impulsos que caracterizan el rapido progreso

de la Aviacion. Y pues los problemas influyen unos sobre los
otros en interminables reacciones mutuas, de nuevas necesi-

‘dades de empleo nacen nuevas scluciones técnicas, que a su

vez crean futuras aplicaciones insospechadas. La guerra ac-

tual, al estimular al maximo los afanes de la técnica, es cam-
po espléndido en que se forjan zvances que de otro modo
precisarian periodos de tiempo mucho mayores. Por otra par-
te, se conserva empefiado secreto de los trabajos v de las ini-
ciativas en curso, y sélo son publicos los resultados cuando
puede divulgarlcs el bando contrario o cuando interesa ha-
_-cerlo por fines de propagarida. Parece por ello intento vano
el pretender dibujar un esquema general de los problemas
que ¢n la actualidad tiene la Aeroniutica, aun limitdndonos
al aspecto de la construccién de aviones. Pero por esas mis-
mas razones, y aun convencidos de la pobreza del resultado,
es de mayor interés el fijar de algin modo el estado actual,
la dependencia mutua, y como consecuencia, la tendencia que
en la comstruccién de aviones se advierte. Hemos pretendido

hacerlo de la manera mas concreta posible, de modo que re- -
sulte un esquema 1til y al alcance de todos los profesionales

y aficionados al vuelo, y de modo también que se recoja lo
que realmente parece estar sancionado por la experiencia,
aun a trueque de que ¢l esquema quede pronto. pequefio por
la: aparicién de nuevos éxitos de la técnica. Nos hemos apo-
vado en las revistas técnicas mas conocidas de todo el mun-

do, en’las conferencias de la Sociedad “Lilienthal”, y sobre .

todo en los trabajos del doctor Ing. Giinther Bock, de “Deuts-
che Versuchsanstalt fiir Luftfarht”, y del General doctor
Ing. Guglielmetti, de la Aviacién 1ta11ana

Nos fijamos ante todo en las cualidades fundamentales,

por decirlo asi, elementaies, que se piden 2l avién de guerra,

desde el punto de vista de su rendimiento en vuelo. Eviden-
temente, esas cualidades interesan también para otros em-
“pleos, no militares, del avién. Dejamos aparte, para resumir-
las en otra ocasién, las condiciones del' acondicicnamiento
del equipo del avién para diversos fines. '

Tres son las cualidades fundamentales que se piden al
avién: maximo rendimiento, méxima ocapacidad de accién y
maxima seguridad. Su breve examen nos llevara a una prime-
ra clasificaciéon de los problemas.
~ La mejora del rendimiento significa: aumento de la ve-
locidad, mayor techo y mayor autonomia.

La capacidad de accién y la seguridad de empleo signifi-
can: que se tengzn en cuenta las circunstancias de excep-
cién de las més dificiles condiciones atmosféricas y la utili-
zacién de aerodromos de fortuna no especialmente prepara-
dos. Es decir, facilidad de manejo, buena estabilidad, simpli-
cidad de 1nstalac1ones robustez del conjunto.

En estos problemas que enunciados, como hasta ahora,
de modo élemental son de 51emp1e la Avxacmn ha aVnnzado
considerablemente desde que se inici6 la conquista del aire.
Tanto en e] aumento de autonomia y techo como en la mejo-
ra_de la velocidad, acaso el mas importante progreso, los re-
sultados conseguidos lo han side por mejora de las cualida-
des aerodinimicas o disminucién de resistencias y aumento
de la potencia. En definitiva han conducido al planteamiento
de problemas de detalle para conseguir mayor potencia, mie-
nor pesc, mayor finura. Generalmente complementarios, a
veces contradictorios, estos problemas se agrupan, en cueznto
al empleo, en velocidad y altura, y en cuanto a los elemen-

“tos del avion, en grupo motoprepulsor y célula.

Fijaremos primero el estado actual de los problemas para
lograr mejores cualidades a@erodinamicas y mayor potencia
atil dentro de un criterio general. Después, los problemas de
detalle que dentro de cada. aspecto se refieren a un empleo
determinado, vuelo €n alta cota o gran velocidad horizontal.

La célula.

El perfil del dla—FEn la lucha por disminuir la resisten-
cia del aire al avance del avién se han conseguido grandes
resultados por la mejora de la forma y de la proporcién en-
tre los diversos. elementos, nuevas lineas de -acuerdo entre
unos y otros y supresion de resistencias parésitas. Sin duda
que no estd agotado el camino y las experiencids prosiguen.

En lo que atafie a la mejor forma del perfil de la super-
ficle sustentadora, los laboratorios aerodinimicos trabajan
constantemente en el empefio de lograr formas que respon-
dan a exigencias concretas de los proyectistas. Hasta hace
muy poco parecia haberse:llegado a un punto muerto. Se lo-
graban pequefias mejoras, 0 mejor atin, més oportunas utiliza-
ciones; péro no parécia posible encontrar una forma que die-
se por resultado una disminucién <esenc1al de la resistencia
del aire.. 3

En el momento actual, sin embargo, parece haberse en-+
contrado camino suficiente para obtener resultados de impor-
tancia. Se trata de la posicién del punto de desprendlmlento
ya conocido.

De la resistencia al avance causada por las superficies
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sustentadoras, la parte mas considerable es resistencia de
friccién. El zire se frena por rozamiento con el ala. Pero a
una- cierta distancia de ésta, el zire vuelve a tener la velo-
cidad- relativa que corresponde a la corriente libre. Esta es
la “capa limite”.

Si las particulas de aire tienen un movimients relativo
aproximadamente paralelo a la capa limite, la corriente es
laminar. Si, por el contrario, hay fuertes componentes nor-
males, la corriente es turbulenta

La resistencia de friccién de la eorriente turbulenta es
mucho mayer que la que corresponde a.la corriente laminar.
Y el problema conduce a estudiar los perfiles.en relacién con
el punto de cambio, o de desprendimiento, donde la corrien-
te laminzr de la capa limite se convierta en turbulenta. El
mayor réndimiento correspondera al perfil que para cada caso
tenga ese punto lo mas lejos posible del borde de ataque.

Este efecto, ya conccido, se pone claramente de mani-
fiesto en la figura 1.* Se trata del resultado experimental de
un ala cantilever, de perfil no grueso, de dos metros de cuer-
da, que se mueve a 600 km/h. de velocidad en una ztmés-

* fera equivalente a la densided tipo a 6.000 metros de altitud
sobre el nivel del mar. Si la corriente fuera turbulenta en
teda la profundidad, el indice de la resistencia del perfil se-
ria 0,0054. Si el punto de cambio estuviera a mitad de la
cuerdz, dicho indice serfa 0,0036. Si el punto de cambio coin-
cidiera con el borde de salida, la resistencia del perfil que-
darfa reducida a 0,0007, es decir, solamente €l 12 por 100
de la primera.
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Flgura 1.2

Indices de resistencia al avance correspondientes al régimen
laminar o turbulento.

La situzcidn del punto de desprendimiento puede dedu-
cirse de la distribucién de la presién del aire sobre &l ala.
Dicho punto ccincide, aproximadamente, ccn el cambio de
sentido en la varizcidn de la presién. Esta considerzcién, com-
probada. en tuneles aerodinimicos, nos conduce a notables
resultados, buscando la forma de los perfiles para las cuales
dicha variacién de presién esté lo mas lejos posible del bor-
de de ataque. ‘
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La carga clar—Siguiendo con las alas, se advierte que
en los aviones actuales el 40 por 100 de la resistencia total -
al avance tiene por causa las superficies sustentadoras. Esto
prueba que en los aviones actuales se ha llegado ya a un
grado muy alto de perfeccién, reduciendo nctablemente las
otras causas de resistencia. La superficie frontal, la propor-
cién entre las diversas dimensiones, en fin, la supresion de
elementos, en cusnto estas causzs intervienen «n la resisten-
cia, han mejorado lo bastante para que de nuevo sea apre-
ciable el valor reletivo que en la resistencia total supone el
temafio de lag superficies sustentadoras.
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Cargas alares adecuadas para cada velocidad y altura.

Esto ya se tuvo en cuenta anteriormente. Desde la ante- .
rior guerra hasta la ectual, las cargas alares aumentaron (de
una manera més bien bruzca) desde 4o a 200 kgs/m?, por
no citar sino valeres medios. Es decir, que las ‘superﬁcies sus-
tentadoras disminuyeron notablemente para los mismos to- -
nelajes.

Diversas razones aconsejan no proseguir por este camino -
sino en cascs excepcicnales. Y la tendencia para cada caso
serd una resultante de todas las razones que le afecten. Para
lzs grandes alturas de utilizacién a que hoy se ha llegado, por
ejemplo, les cargas actuales por unidad superficial, suponen
ya el valor 6ptimo, teniendo en cuenta la disminucién de den-
sidad €n el aire atmosférico @ esas alturas, y per consiguien-
te, la necesidad de una meyor superficie. El valor combati-
vo de un avidn militar, por otra parte, no depende solemen-
te de su velocided, sino también de su manejabilidad y de
su czpacidad ascensional, las cuales se opcmen al aumento de
la carga superficial.

Cuzndo se trata de conseguir ante todo un aumento vapr‘e-
ciable de la velocidad, el procedlmlento puede residir en la
disminucién de tamafio de las superficies sustentadores. El
limite tedrico viene dado per la altura de utilizzcién. La figu-
ra 2.2 ncs muestra las cargas alares mas adecuad:s en rela-
cién con la velocidad y la eltura. Se ve asi que las curvas
tienen un méaximo menos sefialado cuznto menor es la altura.
Y tembién que las cargas alares mas adecuadas disminuyen
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a medida que es mayor la altura de utilizacién, la altura a

1a cual se quiere obtener la méixima velocidzd horizontal,

Ccmparando las cargas con el rendimiento especifico, se
ve que la carga alar mas adecuada crece con el rendim'ento
pera alturas iguales. Este es el camino seguido por la técnica
italiena, en su propésito de continuar aumentando la carga
total por meiro cuadrado de ala. _

El limite préctico viene aconsejado por la velocidad de
aterrizaje, que, naturalmente, aumenta rapidemente cuando
aumenta la carga alar. Para dismnuir esta influenciz se uti-
lizan los dispositivos especiales de hipersustentacién n el
zterrizaie.. Y los 0ltimos ensayos del Instituto Aerodinimice
de Gottingen, ratificedos por pruébas experimentales en vue-
lo, parecen. prcbar que:se puede aumentar notablemente mas

el rend'miento obtenido hasta zhora en los zlerones de hiper-. .

sustentacién, con lo cual serd posible disminuir el temafio de
las a'as sin rebasar el tope conveniente para la velocidad de
aterrizaje.

El fuselaje—TUnas cuantas necesidedes de empleo, par-
ticularmente en el orden militar, dificulten que se llegue en
el fuselaie a la forma aerodinidmica perfecta que teérica-
mente convendria. Dejando ansrte la adantecion del motor,
. asi ccmo la influencia del torbellino de la hélice, se edvierte
que la edaptacion al fuselaje de ciertos elementos, como el
armamento y Ja rediotelegrafia, suoonen la deformacién de
la forms teoricamente perfecta. Del fuselaje sobresalen obs-
thculos aue crean resistencies pardsitas. Otfras veces, la ne-
cesidad de lograr en el fuselaje una canacided minima no

comnatible con el tonelaje total, obliga a despropormon enlas

dimensiones.

El progreso aue se adwerte en los tltimos aviones mili-
“tares de la actuz] guerra es, sin embargo, de mucha imnor-
tancia.. Se han conseguido liness extraordinariamente méis
finas, proporcionando a la vez al pileto v a toda la tripula-
cidn una visusl perfecta desde todos los sitios y en todas las
-direccicnes. Igualmente, €] armzmento estd disnuesto de modo
de oue no rcmne la linea eerodindmica del fuselaje. Se ha
seguido para ello el principio de estudiar el 2vién v el arma-
mento en -su conjunto, no como elementos senarados, Y se
ha emnezado ner considerar @ cada pueste de fueeo como un
elemento constitutivo del fuselzje. Acaso uno de los ejfemnlos
mas anticuos lo enconframos en lag clioulas de ametrallado-
ras del Leckheed. Pera el mejor camno de tiro lateral, todo
el puesto. con su ctpula, gira alrededor del eie mayor. Un
mando hidriulico pronorciona el esfuerzo cons’derable que es
neces>rio para el movimiento ranido del cenjunto v para la

direccion de las armas dentro de su campo. El disrositivo.

consiste en un motor eléctrico gue 2cciona ‘dos bombas de
aceite, una para la direccién lengitudinal v otra nara 1a trans-
versal. Per medio de una palanca, el ametralledor ajusta las
valvulas de las bombas de aceite v provoca los movimientos

que convengan. El estedo actual de la cuestién estd en au-

mentar la sensibilidad del mando v en hacerlo lo més pare-
cido pesible en sus reecciones a las naturales, tal como en
el propio mendo del avién.

En cuanto a la instalacién radvotelem'aﬁca un gran ade-
lanto lo encontramos ¢n el uso de la bobina buscedora, sus-

tituvendo a la 2ntena de cuadro para el radicgonidmetro. La’

bobina ocupa mucho menor esnecio v, sobre todo, puede ir
colocada ¢n el interior del fuselaje, de modo que suprime el
defecto que la antigua antena supoma para la forma eerodi-
namica de fuselaje.

Finalmente, el progreso en la mejor adaptacién deI equipo
al fuselaje puede lograrse por el empleo, cada vez mayor, de
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materiales plasticos para la construccidn de aviones. Los
meteriales plasticos, resistentes, ficiles de dar forma, trans-
parentes, no astillables, presentan un cémpo amplio para la
resclucion de numerosos problemas de detalle.

~ El motor.

La inyeccién—En el enunc1ado elemental del vuelo, que
es transformar la potenma en. sustentacién, ademdis del pro-
cedimiento de suprimir resistencias, otro medlo de mejora del
réendimiento del vuelo es aumentar la potencia, En el estado
actual, el progreso se-orienta: por la mayor eficacia de la
alimentacién y por €1 sumento del nimero de revoluciones.

Los motores actuales sustituyen el carburador por la in-
yeccién. El cembustible se inyecta directamente a la culata
de los cilindros por medio de bembas especiales. Con esto
desaparece la pérdida de energia en el carburador y se logra
un eumento de potencia motriz que, seg(in los casos, ha va-
riado entre el 4 por 100 y el 10 por rco. Sucesivo camino
per el que se pretende mejora de 1a potencia s levar el com-
bustible por separado a cada cilindro; se puede ajustar asi
la centidad de combustible a cada estado de empleo.

La inyeccidn presenta también la posibilidad de abrir rapi-
dzmente las valvulas de admision del motor antes de cerrar
les de escape. Se aprovecha asi también €]l hacer un lavado
de los cilindros con aire fresco, sin que se pierda cembustible.
Resulta una mejora de potencia y se disminuye el riesgo de

“1a detonacidn.

"Pero acaso la ventaja de mas amnho campo que consigo
lleva la inyeccién, reside ¢n la pesibilided- de utilizar nuevos
tipos de combustible. El carburador requiere ciertas cerac-
teristicas de combustible para asegurar la evaporacién en
todas las circunstzncias. Esto sunone una restriccién para
legrar aumentos de potencia motriz, como se ha prcbado en
ensayos actualmente realizados. Por ejemplo, el “Deutsche
Versuchsanstalt fiir-Luftfahrt” ha realizado ensayos €n mono-
cilindro, en lcs cuzles la compresién fué aumentando hasta
llegar a la detonacién. Se fijaron asi lzs presiones medias al-
canzadas en el limite, vy se hicieron variar como modfica-
cién sucesiva, relzcicnindolas-con el indice de exceso de aire;

‘es decir, con la proporcién real entre la cantidad de aire exis-

tente en los cilindros durente la carrera 4til y la cantidad de
aire que en teoria es justzmente necesaria para la combus-
tién completa del combustible inyectado. Se comnararon asi
gasolina normal de 87 .octanos y otro tipo de combustible de
caracteristices no especificadds, pero que no era apto nara el
carburador. Se comprcbé que con el combustible esnecial po-
dia lograrse un aumento del 40 por 100 en la presién media
yvala vez disminuir el consumo Aespeciﬁco de combustible.

la potenc1a por aumento del ntimero de revo]ucxones, se halla
por el momento muy limitada.. Las razones son de orden
constructivo.

La limitacién estd impuesta por la velecidad que el aire
tomarfa en la. entrada de las valvulas, v sobre todo por los
problemas mecénicos que presenta el movimiento de las val-
vulzs, més dificiles a medida que aumenta el ntimero de revo-
luciones, Actualmente se ensava el sustituir la distribucién
de valvulas normalmente ccnocida, por otros medios que ten-
gen como carzcteristica esencial el que los 6rgancs de mando
tengan un movim'ento uniforme; por ejemplo, el accionamien-

. to de tubos de llenado.

O-tro incenveniente que puede presentarse para eumentar
el nfimero de revoluciones es la resolucién de los demultipli-
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cadores, o reductores, cada vez mis necesarios para impe-
dir excesivas velocidades en los extremos de las palas de hé-
lice. Pero la dificultad mecénica de esta resolucién no parece
exagerada. En los aviones modernos se advierte que se ha

previsto un aumento del niimero de revoluciones de la hélice

en la fase de remontar el vuelo. Y la solucién exacta hacia la
cual parece trabajarse consistira en el cambic de velocidades,
aunque de momento. quedan por salvar dificultades de orden
constructivo. '

El radiador y su instalacién.—En el aumento de las po-
tencias motrices se ha llegado a la creacién de unidades de
_‘gran rendimiento dentro de las mismas exigencias de espacio

‘disponible y reducida superficie frontal. Acoplando convenien- -

temente. las unidades elementales, se han creado motores en H
y en 'W, con petencias entre 1.600 y 2.000 cv. Y acoplando en
serie dos motores de gran rendimiento, se ha llegado a poten-
cias de 3.200 cv. en un solo grupo, camino que. inicié el mo-
tor “Fiat A. S. 6”.

Estas extracrdinarias potencias traen consigo un gran au-
mento de calor a eliminar. El perfeccionzmiento de la refri-
geracién ha pasado @si a primer plano en las preccupaciones
técnicas ectuales, para evitar que la necesidad de instalacio-
- nes de refrigeracién mayores y mis complicadas supusiera un
aumento de peso y resistencia, y como consecuencia el con-
sumo €n pura pérdida de una gran parte del aumento de
potencia motriz que se habig logrado. Por otra parte, para
el vuelo en gran altura la refrigeracién toma otro aspecto.
En el aire que sale del compresor es neceseric suprimir una
parte del calor que recibe por la condensacion en dicho com-
presor; se logra en €l motor un funcicnamiento libre de deto-
nacién y un mejor llenado de los cilindros.

En primer lugar, la tendencia actual ha vuelto a la refri-
geracién por liquido. No se resigna la_técnica aeronautica al
abandono de los motores de refrigeracién por aire con care-
nados especiales, tanto en estrella como en linea. Presenta la
refrigeracién por aire, sobre la refrigeracién por liquido, las
ventajas de: mayor sencillez constructiva, menor peso y me-
nor vulnerabilidad. Por lo cual sé trabaja actualmente en ello.
Pero la tendencia es hacia la refrigeracion por liquidos- de
composicién especial y diversa, pues su mayor complicacién
esta compensada por ser el medio eficaz para los grandes
rendimientos, sobre todo a partir de cierta altura.

Sefialamos aqui como ejemplo de la tendencia actual, las
experiencias y resultados de un radiador de actualidad, espe-
cialmente concebido e instalado.

El fundezmento de la instalacién del radiador, que fué
.ideado por el profesor Junkers, consiste en que la eliminacién
de.calor en el radiador aumenta mas o menos linealmente con
la velocidad del aire, mientras que la resistencia de éste crece
superficialmente con la velocidad. Por tanto, se instalan los
radiadores en un recipiente, de manera que el aire atraviese
el radiador con una velocidad inferior a la velocidad de vuelo.
A este fin, se coloca delante del radiador un difusor, como se
representa esquemditicamente en la figura 3.2, y.detras una

tobera. Naturalmente, se tiene que compensar la disminucién

de velecidad asi conseguida aumentando el tamano del ra-
diador. ' o
El aire que pasa a través del radiador se calienta, y a con-
secuencia de este calentamiento, se dilata. Por esta causa
abandona el recipiente del radiador con mayor velocidad que
si éste hubiera estado frio. Mediante este zumento de veloci-
dad se produce una impulsién, semejante a la propulsién por
reaccién. Esta impulsién puede ser tan grande que compense
- completamente la resistencia del aire producida al pasar por
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Figura 3.2

Valores de la potencia de remolque del radiador Junkers.

el radiador vy hasta que la sobrepase. La figura 3.* da una
aclaracién de todo esto. Para medir la resistencia del radiador

s¢ temé la potencia de remolque N, o sea la parte de la po-

tencia motriz necesaria para vencer la resistencia interior del
radiador en’ vuelo, y se establecié su relacién a la potencia
motriz total N. Esta relacidn N./N se aplica aqui para las
velocidades horizontzles de vuelo de 600 y 800 km/h. v para
las velocidades ascensionales de 300 y 400 km/h., respecto,
al coeficiente de circulacién v/v,, 0 sea respecto a la relacién
entre la velocidad de circulacion a través del radiador v .y la
velocidad de vuelo v.. Como parimetro ha sido escogido el
exceso de temperatura del agua fria sobre el aire que en-
tra ——TwT— E) . En vuelos durante el verano y en las proximi-
dades del ‘s\welo, este valor, contando con una refrigeracién
normal de agua, es de o,2. En vuelo ascensional, con una
velocided de goo km/h., siendo el coeficiente de circula~
cién 0,33, la potencia de remolque es un 9 por 100 de la po-
tencia motriz. Cuando se pasa al vuelo rapido, se puede redu-
cir el coeficiente de circutecién v/2,. Si descendiese hasta o,14,
la potencia de remolque se haria regativa; es decir, el radia-

w — T
_ T
pueden producirse en el vuelo a gran altura, con enfriamiento
caliente, la potencia de remolque es, en idénticas condiciones
que en el vuelo ascensional, solamente un 3 por 100 de la
potencia motriz, y la resistencia del radiador produce impul-
sién al ser los coeficientes de circulacién menores de o,2. Por
tanto, es posible, especialmente cuando existe enfriamiento ca-
liente, reducir a cero la resistencia del radiador en vuelo
rapido. . ,

Ademis de esta resistencia interior, hay que considerar
otra resistencia exterior, que se poduce cuando el revestimien-
to del radiador tiende a salir hacia afuera, y @ la que estan
unidas las perdidas por rozamiento y por remolinos. Para que
sea posible mantener reducida esta resistencia, se coloca con-
venientemente el radiador en otra parte del avidn, por ejem-
plo en las alas (fig. 4.%, parte superior). Al establecer esta
disposicion, la superficie ‘superior queda sélo un poco mayor
que el perfil original del ala, sin radiador. Sin embargo, ahora
es extraordinariamente dificil hacer volver la corriente en ¢l
difusor que hay ante el radiador, con itanta fuerza como se
precisa en tal construccién, pues sélo una parte de la corrien-
te entra facilmente en el difusor, lo que produce una circula-
cién desigual en el radiador. Este inconveniente es posible

dor produciria impulsién. Con valores = 0,8, que
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Figura 42

Instalacién del radiador sin y con hendidura.

evitarlo cuando se absorbe la capa limite antes de la entrada
en-el difusor (seghin un trabajo inédito de Weise). Para tal
fin hay dispuesto (segln indica la figura 4.2, parte inferior)
un canal con una hendidura entre el ala y el revestimiento
del radiador, cuyo extremo estid en una posicién que indica
depresion. El efecto de esta hendidura en la distribucién de
velocidad -se demuestra en que el coeficiente de circulacién
/v, aumenta de 0,087 a 0,166; es decir, casi el doble. Esta
corriente proporcional a través del radiador. se expresa tam-
‘bién en una disminucién de la resistencia, continuando inva-
riable la potencia de refrigeracién. Asi, segin medidas efec-

tuadas en el tinel aerodinamico a la potencia de remolque L,

de toda la instalacién refrigerante le corresponde en la dis-
posicién de la figura superior el 9,4 por oo, y ¢n la de la fi-
gura inferior el 2,1 por 100 de la potencia motriz total N.

Los problemas del vuelo en altura.

El compresor~—FE] deseo de aumentar la altura normal
de vuelo, que vino como una consecuencia del deseo de ga-
nar velocidad, es actualmente cualidad que se tiene en cuen-

ta para toda claw de aviones, particularmente los militares. -

Para aquellcs aviones en los que la velocidad no es e] impe-
rativo indispensable, tales como los de reconocimiento y bom-
bardeo, la ventaja de colocarse fuera del alcance de la arti-
lleria antiaérea en las incursiones profundas en territorio ene-
migo, compensa las dificultades de los problemas particulares
que s necesario resolver.,

~El primer inconveniente reside en la pérdida de potenc1a
del motor, a causa de la disminucién de densidad del aire. A
primera vista la dificultad se resuelve por medio de un com-
presor accionado por el motor, que da nuevamente la densi-
dad que conviene al aire admludo Pero la potencia consumi-
da por el compresor crece rapidamente con la altura. A
10 kilémetros, por ejemplo, de altura llega a ser el 30 por roo
de la potencia motriz til, si se conserva la presién de carga.
Esto representa que el compresor simple no puede resclver el
problema para el vuelo en alta cota. Es preciso mejorar el
funcionamiento mecénico del sistema para disminuir la ener-
gla ccnsumida en su propio entretenimiento.

Podemos aprovechar la diferencia de presién que existe
-entre los gases de escape del motor y el aire exterior, dife-
- rencia de presién que aumenta con la altura. Para ello los

gases de escape pueden, por ejemplo, ser enviados a una tur-
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bina, la cual acciona el compresor. El sistema es el sigu'ente:
El aire exterior entra en el compresor con la velocidad rela-
tiva producida por el vuelo; atraviesa después de comprimi-
do «¢l radiador antes citado, que le hard perder parte del ca-
lor ganado por la condenszcién al comprimirse; después llega
a los cilindros y se transforma en gases de escape; éstos, por
un conducto colector, van a la turbina. La regulecién puede
conseguirse haciendo que a la turbina legue solamente la
cantidad de gzses de escape que en cada caso. sea necesaria
para producir en €l compresor la presién que se desea. Para
ello basta con que la presién de la corriente primaria del ccm-
presor- actle sobre un regulador, que 2 su vtz acciona una
valvula de descarga en el conducto colector de los gases de
escape.

El sistema es te6ricamente simple y facil.  Pero necesita
resolver en la turbina prcblemas especiales derivados de la
alta temperatura de los gases de escape. Y en su mejoramien-
to estd uno de los aspectos actuales del problema.

La turbina de los gases de escape—La turbina para el
comprescr se estudia partiendo de puntos de vista no tenidos
en cuenta anteriormente para mecanismos anélogos. La com-
paracién con las turbinas de vapor no es ftil, por la difenen-
cia esencial de las temperaturas. Los gases de €scape aban-
donan los. cilindros aproximadamente a 1000° C., mientras’
que las mas modernas turbinas de vapor funcionan a so0° C.

El medio inmediato y mas sencillo conduce a enfriar-los
gases de escape antes de su entrada en la turbina, hasta con-
seguir que las temperaturas en dicha turbina sean soportables

_para las materias primas hoy conocidas. Este método <e uti-

liz6 en Norteamérica hace ya diez afios. Los conductos que
llevan los gases de escape a la turbina estin dispuestos de tal
modo que pueda entrar en ellos el viento relativo.exterior, el
cual refrigera la caja de la turbina y su rueda.

Pero la disminucién de la temperatura de los gases de
escape ‘antes de la turbina reduce justamente lo que era la
ventaja inicial del sistema, fundado en la utilizacién de una
gran diferencia de temperaturas. Para procurar la pctencia
necesaria del compresor seria preciso zumentar la presién del
gas antes de la turbina, en relacién directa. con la disminucién
de temperatura que se provoque. El aumento de presién trze
como consecuencia; en relacion con los cilindros, que empeore
el suministro de aire fresco en el motor. Resulta asi una rela-
cién entre la temperatura Gtil de los geses de escape y el
llenado del motor, relacién que es fija para un moter deter-
minado, dada la altura de vuelo y la presién de carga, o sea
la potencia necesaria en la turbina. En la figura 5.2 se ha
presentado esta nelacién, segin la prueba experimentzl de
ensayos realizados en e} “Deutsche Versuchsanstalt fiir Luft~
fahrt”.

El estado actual de las pruebas experimentales parece de-
ducir que una temperatura de los gases de escape inferior
4 700° C. producen un empeoramiento extraordinario en el lle-
nado de los cilindros v como consecuencia una disminu-
cién de la potencia motriz. Y del mismo modo que una tem-
peratura superior @ goo® C., tampcco produce ninguna ven-
taja esencial en la potencia. Es decir, que las temperaturas
mas adecuadas para los gases de escape estan comprendidas
entre 700° y goo® C, »

Estas temperaturas son excesivamente altas en compara-
cién con las corrientes en las turbinas de vapor. La construc-
cién del tubo compresor no puede deducirse, por tanto, de
anteriores mecanismos analogos. Para vencer temperaturas ten
altas debe refrigerarse la propia rueda de la turb'na. Un mé-

todo, por ejemplo, consiste en que la rueda de la turbina tiene -
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Relacxon entre la temperatura de los gases de escape’y el ]lenado
: : del motor.

contzcto cen los geses de escape solemente €n una parte de

su superficie, mientras que el resto se enfria con aire fresco

~tomado d<l viento exterior relativo. Asi es, por ejemplo, la

turbina D. V. L. Otro medio consiste. en hacer huecas las

paletss de la turbina y hacer pasar el aire fric por ¢l interior
de ellas. Ambos métodos scn usados actualmente.

- La verdadera solucidn del problema consistird en la crea-

cién de nucvos materiales. de construccién o mejora de los

antiguos, de modo que sean aptos para resistir las temperatu-
ras referidas. Se trabaja actualmente en este sentido con re-
sultzdos muy importantes. Si se toma como indice de dura-
cién de los materiales la trnsidn en la cual el material sufre
un cambio permantnte de forma en una determinada uni-
dad de tiempo, se advierte que ¢n los diez Gltimos afics se
ha conseguido mejorar la.resistencia de-duracién de algunocs
materiales, aumentandola en dos veces y media a temperatu-

-ras de 600° C. y duplicindola para temperaturzs de trzbajo-

de 800 C. Los ensayos prosiguen actualmente en este cami-
no, que permite esperar una ccnsiderable mejora de posibili-
dzdes en la utilizacidn de las altas temperaturas de los gases
de escape.

La refrigeracién en alta cota —Paralelamente al proble-
ma de mantener la potencia motriz a medida que se gana
altura de vuelo, es necesario resolver las dificultades que la
refrigetzcidn trae consigo. Puesto que se mantiene constante
la potencia mctriz, se mantiene también la cantidad de calor
que hay que conducir al rediador. Pero a consecuencia de la
menor densidad del aire a gran altura, es menor la cantidad
de aire que pasa por el radiador.

Il inconveniente estd en cierto modo contrarrestade por
el decrecimiento de la temperatura ‘del aire ccn la altura, lo
cual aumenta el poder refrigérador. A grandes alturas, sin
embargo, predomina la accién perjudicial de la menor densi-
dad sobre la zccién beneficiosa de la menor temperatura, y
es necesario contzr con instalaciones de refrigeracién de mayor
capacidad.

Por otra perte, la temperatura que puede admitirse en el
agua de refrigeracién disminuye a medida que ‘se vuela més
alto. Por ejemplo, a 12.000 metros de altura el zgua hierve
a la temperatura de 60° C. Es necesario disponer toda la ins-
talacién refrigerante en régimen de sobrepresion.

Lsta misma medida puede scr necesaria para la instala-
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cién de combustible. Por el descenso de presién atmosiérica,
el combustible puede empezar a evapcrarse en el colector o
en los conductcs, interrumpiéndose, o al menos dificultandose,
la alimentacién del motor. )

. La cdmare de aititud—No bzsta con logrer que se con-
serve la potencia metriz al aumentar la altura de vuelo, ni
tampoco que se hayan resuelto las dificultades de 1n=ta1ac1on
inherentes al avién, tal como han sido sefialadas. El avién
podra alcanzar la zlta cota que se desea, pero la tripulecidn
sufrird trastornos que impedirdn el vuelo. El organismo hu-
mano sufre trastornos importantes con la.respiracién de oxi-
genc puro, més o menos, a la altura de 12.000 metros. No
basta compensar la débil proporcién de oxigeno que existe
en ¢l aire ambiente; es necesario también elevar su presmn
por encima de la ctmosferlca,

El conjunto constituye la cAmara de altitud o camara de
presién fija, que 2barca el espacio donde trabzja la tripula-
cién. Las instalaciones estdn representadias en la figura 6.2
Fl aire que se espira pasa sucesivamente por .l compresor;
después por el radiador, que evita la elevacién de la tempe-
ratura producida por la condensacién al comprimirse; luego
por un filtro, v finalmente va a.la cimezra de altitud para
su utilizacién. :

La cimara estd dotada de reguladores de presidn, accio-
nados por cipsulas barométricas. Tiene también unz vilvula
adicicnal para evitar la aparicion de una gran sobrepresion.

Es preciso también calentar la cAmara de altitud, pera evi-
tar las temperaturas entre —s0° C. y —60° C. que existen
en el limite de la troposfera. Se utiliza el zumento de tempe-
ratura producido por la condensacién al comprimirse el aire

.exterior; pero debe preverse también otro sistema de cale-

faccion.

Las paredes de la cimara deben tenér. aisl'amiento térmi-
co, v las ventanas y luces-zcn de doble pared. El aire calien-
te lava, al entrar, las Tuces, de modo que se conserven trans-
panentes

Estas son lag ideas que rigen el proyectc de una cémara
de altitud. Fueron llevadas a la préctica por primera vez en
el afio 1930, con el avién Junkers J. 49. En la actualidad los
esfuerzos progresan por el mismo camino.

Fadiador

Figura 6.2 '

" Conjunto de instalacién para la cémara de altitud.
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Problemas de los aviones de gran velocidad.

Las toberas radiadas—La cualidad que sin duda se. per-
sigue mas tenazmente €n un avién es el aumento de la velo-

cidzd herizontal. El progreso realizado es realmente conside- -

rable. Tanto, que el problema se plantea con nuevo sentido,
como se verd, por encontrarnos muy cerca de la veloc1dad
del sonido.

Los prognescs conseguides lo han sido; naturalmente, por
la mejora de lzs dos cuahdades ya estudiadas: caracteristicas
aerodinamicas y potenma motriz. Pero también por el empleo
de nuevas concepciones.

Hemos visto anteriormente un modo de no - despoerdlclar
la energia de los gases de escape. Su.utilizacién en el turbo-
compresor nos permite conservar la potencia motriz y ganar
mayor altura de utilizacién. Pero existe otro mcdo de apro-
vechar dicha energia de los gases de escape, en bentficio, no
~ de la potencia motriz, sino de la velocidad de vuelo.

Si se expulszn los gases de escape por medio de toberas
radiadas, convenientemente dirigidas en sentido contrario de

la marcha, resulta una reaccién aprovechable como fuerza

propulsora. El impulso logrado por este sistema es, aproxi-
madamente, de 0,045 kgs. pcr cada caballo de potencia, en
el suelo, 1ndepend1entemente de la velocidad de vuelo. Y
gumenta con la altura. Si se edmite un rendimiento de la
héiice del 75 %, ¢l impulso cerca del suelo y a velccidad de
600 km/h. corresponde a un aumento de 13 % de la poten-
cia motriz, y a velocidad de goo km/h. resulta el 20 % de

mejora. L;~te sistema lor tiene, por ejemplo el avion He-111,

con motor D. B. 6o1.

Aparece asl una mtermvante dehcada‘. dCuando €s mas
conveniente utilizar la energia de los gases de escape en el
turbocompresor y cuando es preferible utilizailos como siste-
ma de reaccién pcer medio de toberas radiadas? La respuesta
depende del nendimiento de los elementos del grupo moto-
propulsor:. compresores, turbinas, toberas, etc.

De los ensayos rezlizados por “Deutsche Versuchsanstalt
fiir Luftfarht” pueden deducirse, sin embargo, algunas con-
-sideraciones gentrales, Lcs ensayos tienden a establecer la
‘relacién entre la potencia propulsora y la velocidad de vuelo,
comparando de una parte- tubocompresor para gases de es-
capey de otra compresor automatico y toberas ridiadas. Los
ensayos se comparan, a su vez, en régimen- a diversas altu-
ras de vuelo. Se ha visto como resultado que a alturas me-
dias de vuelo hoy normales, alrededor de 6.000 metros, deja
- de ser mis ventzjoso €l turbocompresor en cuanto la velcci-
dad pasa del orden de los 400 km/h.; a velocidades mayo-
res es preferible emplear el sistema de la- tobera. Para altu-
ras mzyores, en czmbio, en el limite de la troposfera, del.or-

den de los 12.000 metros, el turbocompresor siguz siendo ven-

tajoso hasta velocidades del orden de goo km/h. La explica-
cién es, sin duda, por el notable aumento de diferencia de
temperaturas a medida que se alcanza maycr altura. Para
grandes alturas, la utilizacién més econdémica de los gases de

escape parece residir en un reparto entre los dos sistemas'a

la vez. Esta es la tendencia de los enszyos actuales.

La propulsién por reaccidn.—En el intento de aumentar
la velocidad se tiende también a la utilizacién mas a fendo
de estcs nuevos métodos de propulsion. El grupo formado por

el motor de explosion y la hélice presenta un nﬁndlmlentof

bajo a grandes velccidades.
. Corresponden a la técnica aeronautica italiana los ensa-
yos mas importantes realizados por el sistema de reaccidm.
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El sistema consiste en: una primera ccmpresién dindmica del
aire, que penetra en el fuselaje por una ¢bertura practicada
en el buje; una segunda compresién mecdnica; por un com-
prescr accionzdo por el motor, y una tercera compresion tér-
mica, lograda por la mezcla con el aire de lcs gases de esca-
pe, los cuales calientan.a aquél, lo dilatan, y el aire szlé a
gran velocidad por otra abertura practicada en el cola. Para
ﬂrandes alturas y para grandes velocidades de vuelo, alin se
refuerza el sistema calentando el aire una segunda vez por
medio de quemadores adecuades. El mzndo se consigue por
el piloto variando la seccion del canzl de aire en el fuselaje,
'y como consecuencia, la velocidad.

El sistema se ha probado en un avién Campini, que con-
gerva, sin embargo, el zspecto aerodindmico ncrmal; es po-
sible que. ensayos sucesivos leven consigo otras novedzdes
de aspecto. La propulsién de reaccidn parece especialmente
adecuada para grandes- velocidades. -Sin embargo, el avién’
Campini no ha dado cficialmente sino 4c0 km/h. Cabé pen-
sar que el sistema no esta complet-amente logrado y que la
tendencia actual es proseguir los ensayos por el camino ini-
ciado.

Los perfiles para la velocidad del sonido.—El hecho con-
cluyente es que con las velocidades ya logradas y el cempo
experimental actualmente planteado para nuevos aumentos
se putden alcanzar en bréeve tiempo velocidades muy préxi-
mas a la del sonido. Incluso esta velocidad puede ser ya
elcanzada «n algunos elementos.

Ahora bien, esto significa un limite si no se utilizan per-
files distintos de los actuales, porque el comportamiento del
aire en su movimiento relativo. alrededor de las superficies
sustentadoras cambia radicalmente en las proximidades de
“esa velocidad de vuelo. Un modo de comprobarlo es la com-
paracién entre las distribuciones de la presién para diferen-
tes velocidades. Se comprueba asi que la reaccién del aire y
su pesicién respecto al perfil sufren modificaciones sustan-
ciales en cuznto nos aproximamos a la velocidad del sonido.
La figura 7.* nos resume el resultado de ensayos efectuzdos
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Figura 7.2

Comparacmn de hélices de contrarrotacxén con hélices
‘ normales;

en “National Advisory Commitee fer Aercnautices” sobre un
perfil N. A. C. A. cor5-64. Las pruebas se efectuaron con-

~ servando al perfil con un angulo de ataque constente y va-
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riando la velocidad entre 700 km/h., y desfavorablemente
en las cualidades de vuelo de los aviones, que pueden alcan-
zar dichag velccidades aungque solo sea eventualmente, por
ejemplo, en picado.

En el tfinel de sonido del D. V. L se han realizado tam-
bién experiencias, y se ha medido la resistencia al avance que
experimenta un modelo corriente de avién sometido a velo-
cidades altas. Se ha visto que hasta 700 km/h. no ocurria
nada ancrmal, pero que a partir de €sa velocidad la resisten-
cia aumenta muy rapidemente y se multiplica por 1o al lle-
gar a velocidades de 1.000 km/h.

El fendmeno que se produce en velecidades préximas a
la del sonido ha podido hacerse visible por medio de fotogra-
fias Schlieren, de empleo corriente para la balistica. Todos

los Institutos de Técnica aeronautica. del mundo se ocupan

actualmente de proseoruir estos ensayos y fijar cudles serdn
las nuevas formas mas adecuadas para las velocidades pro-
ximas a la del sonido.

El problema reviste cierta urgenma no sélo por las velo-
cidades reales ya conseguidas, sino también porque a medida
que la altura de vuelo €s mayor, nos encontraremos con un
limite mé4s pequefio. La velocidad del sonido a los 12.000 me-
tros de altura es sensiblemente el 87 %, o sea 160 km/h,,
menor que al nivel del mar.

La hélice. — En los extremos de las palas de hélice la
velocidad relativa al aire resulta de la composicion de la ve-
locidad general de traslacién o velocidad de vuelo con la co-
rrespondiente al giro de la hélice. De modo que sin necesi-
dad de que ¢l avién tenga una excesiva velocidad de vuelo,
puede resultar en los extremos de palas de hélic una veloci-
. dad préxima, y aun superior, a la del sonido. El perfil de la
hélice determinard anilogas perturbaciones y pérdida de ren-
dimiento, que ya se han mencionado.

Es preciso proyectar las hélices de modo que en los ex-
tremos de las palas.la velocidad relativa al aire sea bastante
menor que la del sonido. Para ello, cuanto mayor sea la ve-
lecidad de vuelo, mencr tendrd que ser el didmetro de la
hélice y el ntmero de revoluciones. Esto trae como conse-
cuencia un aumento en la anchura de la pala que se precisa,
es decir, una excesiva profundidad de perfil.

El resultado definitivo es que para evitar el aumento de
pérdidas en la estela de la hélice, y por tanto disminucién
del rendimiento total, hay que limitar la potencia admisible
en cada pala de hélice. En aviones muy-rapidos hay que re-
partir la potencia motriz total en un gran nimero de palas
de hélice; y esto tanto mis cuanto mayor sea el techo del
avidn, puesto que la velocidad del sonido decrece con la al-
tura. Asi, por ejemplo, un avién volando a 12.000 metros de
altura y con velocidad de 8oo km/h. no puede incluir en
cada pala de hélice de 3,5 metros de didmetro més de 140 cv.
si no se quiere perjudicar gravemente al rendimiento.

Por otra parte, no parece solucidén acertada el emplear
~ hélices con un nimero de palas superior a tres. De modo que
para los aviones rapidos y de gran techo nos veremos obli-
gados a diseminar el rendimiento de cada unidad motcra en
varias hélices. A diferencia de la tendencia en los motores,
como' ya se ha dicho, de aumentar la potencia, y aun de con-
centrar la potencia de varios motores en una sola hélice, como
seria el sistema para avicnes de grandes dimensiones, no muy
rapidos. Es de esperar, pues, modificaciones en los sistemas
constructivos trzdicionales, como consecuencia de las diver-
sas combinaciones que pueden hacerse ‘con el grupo moto-
propulsor
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Por otra.parte, las hélices, girando a pocas revoluciones,
presentan inconvenientes para el despegue y para una buena
velocidad ascensicnal. La solucién esta en dotar a la hélice
de cambio de velocidades, para-aumentar el niimero de revo-

- luciones en dichas fases del vuelo. Pero ain quedan por sal-

var abundantes dificultades constructivas,

Las hélices de contra-rotzecién vienen a ser un paso muy
importante en la solucién del prcblema. Ya en el avion Ma-
chi M. C. 72, juntamente con los dos motores en serie, se
instalaron hélices coaxiales girando en sentido contrario. La
solucién tiene la ventaja de que se compensan parcialmente
las pérdidas que se producen por la rotacion. ’

En la figura 7.2 vemos representada la ventaja que se
obtiene con las hélices de contra-rotacién. Nos da los rendi-
mientos para hélices normales de dos y cuatre palas y para
hélices de contra-rotacion de 2 X 2 y 2 X 4 palas. Se ha to-
(nz . NJp) s

A
# = nimero de revoluciones, N = potencia motriz total,
W = densidad del aire, w = velocidad en los extremos de las
palas de hélice.

Las curvas de trazo continuo se refieren a las hélices de
contra-rotacién; las de puntos son para las hélices sencillas.
Si tomamos como valor maximo de w el de 320 metros y nos
conformamos para €l rendimients con un valor minimo
de 0,7, se puede llegar a 950 km/h. con una hélice sencilla
de cuatro palas; pero podemos alcanzar cerca de r.os50 kilé-
metros/hora de velocidad de vuelo si empleamos hélice de
contra-rotacién de 2 X 4 palas.

Obtenemos aumentos superiores 2 50 km/h. en la velo-
cidad de vuelo con el empleo de las hélices de contra-rota-
cién. Si quisiéramos emplear la hélice normal de cuatro pa-
las con velocidad de vuelo de 1.050 km/h., €l rendimiento
descenderia en un 50 %.

La objecién mas importante que se hace a las hélices de
contra-rotacién consiste en el peligro de balanceo al encon-
trarse y separarse las palas en el giro en sentido opuesto.
Se ba calculado (segun trabajos inéditos de Solingen, citados
por Giinther Bock) el efecto para una hélice de contra-rota-
cién de 2 X 3 palas, en que la distancia entre superficies de
ambas hélices es vez y media la anchura de las palas. Se ha
obtenido que la presion varia en = 10 % alrededor del valor
medic. Esta oscilacién disminuye rapidamente al-aumentar
la separacién de las. superficies de ambas hélices.

Los mandos del avion—Las grandes velocidades de los
aviones traen consigo problemas en mandos. Es muy impor-
tante no perder cualidades de manejabilidad. Aunque la téc-
tica -de los aviones de caza, por ejemplo, ha variado sustan-
cialmente a partir de ciertas velocidades de vuelo, por impo-
sibilidad de conservar las antiguas condiciones maniobreras,

mado el valor v, = 0,20, siendo v, = , con

~ sigue siendo la manejabilidad una cualidad esencial que de-

termina la preferencia por uno u ctro avién. En los aviones
de bombardeo en picads encontramos la misma necesidad.

‘Pero €n éstos, ademas, por su eficacia extraordinaria, demos-

trada en la ectual contienda, existe €1 deseo de un empleo
lo mas zmplio pesible, lo que supone aumento de la carga
militar y de la autonomia, es decir, aumento del peso sin pér-
dida de manejabilidad. En €l avién destructor, de empleo uni-
versal, muy veloz, apto para picado y para el torpedo, con
autoncmia suficiente para profundas-incursiones, de gran te-
cho, que para el porvenir se dibuja como la medula de la
fuerza aérea, el problema tiene particular importancia. Por-
que es necesario que las fuerzas de gobierno de los mandos
no rebasen ciertos limites.
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Podemos tomar dos indices como medida de la manejabi-
lidad: el radio con que el avién puede describir una curva
en vuelo horizontal y también el tiempo necesario para girar
360 grados. Tomamcs como unidad de las. fuerzas de gobier-
no de los mandcs las necesarias para describir dicha curva
con velocidad de vuelo de-soo km/h. Y las comparamos con
los mandos necesarios a velocidades mayores. El resultado
se representa en la figura 8.2, hecha para una curva de mil

R:Jooo metros

7: 30 segundos

o “} + : + : s
- Soo 600 foo 8oo Foo looo kmﬁ,

Figura 8.2

Comparacidn de las fuerzas de gobierno de mandos a diferentes
velocidades. -

metros y un tiempo de rotacién de treinta segundos como in-
dices de medida de la manejabilidad. Se ve que para velo-

cidades de goo km/h. las fuerzas de gobierno de los mandos

aumentan al cuadruple si se quiere .mantener censtante el
radio de la curva, y aumentan al doble si se quiere mante-
ner constante €l tiempo de giro para 360 grados.

‘Por otra parte, pueden compararse las fuerzas necesarias

- para los-mandos cuando hay variacién del peso del avién; por
ejemplo, en el caso de empleo andlogo, tal como sucede con
los aviones de bombardeo en picado Ju. 87 y Ju. 8. Se ha
hecho la comparacién suponiendo que el avién de mayor peso
se deriva del méas pequefio por aumento proporcional, en el
sentido de que ese aumento proporcional sirve sélo para con-

"servar constante la carga alar y para deducir las dimensio-
nes mas importantes de alas y empenajes, dentro de las for-
mas dercdindmicas caracteristicas. Las velocidades de vuelo
y los radios de giro se han supuesto invariabies. El resulta-
do ha sido que al aumentar el peso al triple, las fuerzas de
los mandos crecen de seis a ocho veces méas, dependiendo en
cierto modo de la situacién del centro de gravedad.

Por las razones hasta aqui expuestas, cdda vez es mas
importante la instalacién de timones que, dando gran rendi-
miento, precisen fuerzas de gebierno pequefias. Con un timén
normal no compensada, al manejarlo se produce una fuerza P,
representada en la -parte superior de la figura 9.2, la cual,
como se ve en dicha figura, ataca con €l brazo de palanca
respecto zl eje. El piloto tiene que superar’ entcnces el mo-
mento -del timén /. con una manicbra de la palanca. El me-
dio mas sencillo de disminuir este momento consiste en que
el eje de rotacién del timén se retrase, segin se puede ver
en la parte inferior de la figuva 9.2, y por tanto, el brazo

REVISTA DE AERONAUTICA

de la palanca disminuye v €l momento se reduce a Pl Otra
posibilidad de hacerlo es la de la figura 5). Consiste en la
instalacion de un pequefio timén de compensacion, situado
€n la parte posterior del timén principal, y se acciona de
modo que al manjobrar el timén hacia abajo el timén auxi-. -
liar vaya hacia atriba, El momento del timén resulta de la
diferencia de los dos mementos P; §;-P, I, de los que el mo-
mento del timén principal P,/ acusa una gran fuerza con
brazo pequefio de palanca y el momento del timon auxiliar
una fuerza pequefia ccn brazo grande. Ambas formas de com-
pensacion se utilizan mucho -y han tenido éxito.

El fin de los dos sistemas es enalogo: concentrar la pre-
sién en el timén lo mas cerca posible del eje de giro. Pero el
centro de presion en el timén es variable, dependiendo del 4n-
gulo de incidencia de la cola y también de la desviacién del
timén respecto a su posicion-media. La consecuencia es que
esta forma de compenszcién no nos permite un campo sufi-
c1entemente amplio y discrecional.

"En particular, y precisamente cuando existen pequenas
desviaciones en el timén, deficiencias pequefias de construc-
cién, como, por ejemplo, modificacién de espesor en la pin-
tura, pueden desplazar tanto la situacién de la fuerza aero-
dinamica ¢n el timén, que, tratdndose de un mismo tipo de
aparatos, un avién presente un funcicnamiento normal con
fuerzas reducidas en los timones, mientras otro avién presente
una sobrecompensacién aerodinimica que puede producir os-
cilaciones en el timoén. Al aumentar sucesivamente el tamafio
‘de un avidn no se usard sélo de compensaciones aerodinami-
cas, sina que hebri que aumentar la maniobrabilidad del
piloto por medio de un servomecanismo, para que pueda pro-

" ducir cémodamente los momentos necesarios en los timones.

Figura 9%

Momentos del gobierno del timén.

Lo estabilidad —El aumento de la velocidad de vuelo trae
consigo tzmbién exigencias especiales en la estabilidad. del
avién. Esto sucede, por ejemplo, con las aceleraciones que
experimenta el aparato al enderezar el vuelo después de un

-picado, y que son mayores a medida que crece la velocidad.

Observemos, por ejemplo, un avién que planea con un angu-
lo de 60° ¥ que después ender¢za con un radio de 500 me-
tros; resultan entonces las aceleraciones representadas en la
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curva de puntos de la figura ro. Con una velocidad de vuelo
de 500 km/h., al enderezarse el avidn se produce una zce-
leracién de 4,4 veces-la aceleracién terrestre g, que con una
velocidad de goo km/h..aumentaria hasta 13,3 g. Si no se
tcma como unidad de medida el radio de enderczamiento,
sino el tiempo de enderezamiento, resulta la curva represen-
tada con trazo continuo. Como tiempo para el endérezamien-
-to desde un vuelo planeado a 60° hasta un vuelo horizcntal
se han tomado tres segundos. El aumento de la aceleracién

no es aqui tan grande como con un radio de enderezamiento

ocnstante. Al pasar la-velocidad de vuelo- en picado de 300
a 9oo km/h. aumenta de cinco a nueve veces g. Estas acele-
raciones, que aumentén con la velocidad de vuelo, €xigen una
construccién del ala extremadamente cuidadosa para que, por
una parte, no se éleve mas de lo admisible el peso de las alzs,
y por otra parte se puedan evifar de una manera segura las
roturas en el aire.
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Figura 10.

Variacién de las aceleraciones de manicbra con la velocidad
de vuelo.

La Gltima consecuencia de las grandes velocidades que

vamcs a considerar es el riesgo de “aleteo”. Hay que tenerlo
muy en cuenta ¢n la construccién de los elementos funda-
mentales, alzs v empenajes. Es problema en el cual se tra-
baja actualmente.

El zleteo, bien ¢n el ala o en el empenaje, se inicia con
relativa facilidad, a causa de una maniobra o de una atmés-
fera turbulenta. A velocidades de vuelo relativamente peque-
fias, la oscilacién se amortigua rapidamente. Pero a las ve-
locidades ya hoy corrientes, y a partir de zhi en las superio-
res, puede producirse conjuncién desfavorable entre lzs pro-
piedades elésticas y aerodinamicas del ala o del empenaje, y
la oscilacién puede ser tan viclenta que se llegue a la rotura.

Una situacién de tal tipo sucede, por ejemplo, cuando el
aleteo se produce en un ala con alerdn, de tal modo que
coincida la desviacién hacia abajo del alerén con el movi-
m'ento de picado del ala, y al revés, desviacién hacia arriba
del alerén con enderezamiento del ala. En este caso el fend-

- meno puede eliminerse si el ala posee otro alerén auxiliar.

El proceso de estas oscilaciones depende ¢n gran parte
de la situacién de los centros de gravedad de lzs alas y de
los empenajes. El zleteo se combate, colocando el centro de
gravedad de los timones en el €je de rotacién o delante de
€1, y procurando una buena estabilidad de rotacién en las alas
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v alerones, asi como buena rigidez en Ias varillas de mando
de los tlmones

Es decir, que al terminar un avién es necesario ccmpro-
bar por med1o del calculo sus cuzlidades de balanceo. Esta
es la actual situacién, en la cual, gracias a un trabajo largo
y tenaz, con enszyos en tunel acrodinamico y en vuelo, se
ha llegado a dominzr lo esencial del fenémeno. Sin embargo,
a medida que se pide mayor esfucrzo a los aviones y que se
vuela en tedo tiempo, la verdadera solucidén requiere estudiar
a fondo la naturaleza real de las situaciones atmosféricas des-
favorables pera ver en qué grads y en qué sentido modifi-
can en cada caso los cdlculos tedricos. Esta es labor que ac-
tualmente ‘se zcomete con bric y como de fundamental inte-
rés por todos los Institutos de Técnica zercnautica.

Porvenir.

Hemos intentado poner de manifiesto de manera clara y
simple los problemas mas jmportantes que se presentan en €l .
provecto de aviones modernos. De propésite hemos intentzdo
emplear el lenguaje mas llano posible, .eludiendo el plantea-
miento excesivamente técnico de las cuestiones.

El propésito es dar una idea general de la multitud de
problemas en curse, correctamente plantezdos, pesibles de re-
solver con- el herramsntal matematico y experimental en uso.
De ellos debe esperarse, por tanto, mejoras sustanciales en
las construccién de aviones; y en zlgunos de ellcs, en efecto,
se ha visto ya, en el desarrcilo de la actual contienda, la ven-
tajosa pcsicion del Ejército del Aire, que ha sabido asimilar,
impulsar y crear una técnica propia, capaz de afrontar con
éxito tales problemas.

Porque esta &s, acaso, la moraleja més concluyente. Del
estado actual de la maycr parte de las cuestiones planteadas
debe esperarse proxima y feliz realizacién, si no €s que ya
estd lograda actuzlmente. Pero no conocereinos el resultado
de. los tenaces esfuerzos experimentales sino cuando se haya
becho bien patente con la fuerza irrebatible y a la vez irre-
medizble de las victerias bélicas, Victorias de la Técnica, que
lo mismo en la guerra que en la paz hacen barato €l prec1o
que la técnica cuesta.

- A este resumen breve de problemas sustancialmente aero-
dinamicos, estrictzmente del proyecto del avién, hebria que
sumar una serie muy considerable de otros de diversa indole.
Problemas de tipo ccnstructivo, de mejora de primeras ma-
terias, de métcdos de trabajo, etc. Problemas de equipo, unos
pera la navegacién en si, otros en el orden militar. Proble-
mas de empleo; novedades tacticas impuestas por la técnica,

-y vicgversa; trabajos de la técnica para resolver nece51dades

de orden tactxco

La simple enumeracién significa un espléndido timbre de
gloria para la pléyade. de técnicos que en leboratorios, €n la
industria y en el aire han sabido en tan pocos afios propor-

- cionar a la Humesnidad la més nctable muestra del mas ra-

pido progreso que nunca se vid. Con un trabajo tenaz, inte-
ligente, callado. Gineralmente inadvertidos entre la gloria
bien ganzda de la mas roméintica de las armas del dia. Mu-
chas veces dando su vida en una prueba oscura, en un vuelo
experimental, en un intento de superacién, o ccmo el Gene-
ral Ingeniero’ Guidoni, en pruebas de un nuevo paracaidcs.
Muertes que honran al Ejército que sabe inspirar tal espi-
ritu con el ejemplo de sus hechos de armas y la ferviente

cam:zraderia de los mismos afanes.




