UN PROBLEMA SIEMPRE INTERESANTE: “LA BARRENA”

1. Generalidades, — Cuando un
avion se encuentra en pérdida de ve-
lecidad, por encima de la incidencia
critica, adquiers un movimiento tipico,
denominado barrena. Este movimien-
to es un descenso en espiral, con una
incidencia superior a la critica.

Antes de pasar al estudio de la ba-
rrena, como tal movimiento, recor-'a-
remos algunas de las consideracicnss
respecto a algunos fenémenos aque
aparecen en los aviones en aquellas
condiciones.

A la zona de vueln correspondiente
a esos grandes angulos de ataque, la
dencminaremos zona pos eritica. Ella
comienza, para los aviones normales,
a unos 15° y para las alas con ranu-
ra, a unos 25°

Cuando el avién se encuentra en
esta zona, se origina el desprendimien-
to del fldido, del trasdés del perfil,
formandose remolinos que empiezan
por el borde de salida y contintian ha-
cia el borde de ataque, a medida que
la incidencia aumentn, hasta unos 30°
6 40°. El coeficiente de su:tentacién
disminuye con la incidencia, y lo mis-
mo le ocurre a la deflexion ¢, originada
por las alas. El coeficiente de momento
del ala, respecto al borde de ataque,
permanece casi constante, lo cual im-
plica que e! C, P. se corre hacia el
borde de salida, puesto que C- dismi-
nuye (aproximadamente a 0 50). Esto
se comprueba facilmente en el Labo-
ratorio, ya que fe observa que en la
zona pos eritica la distribucién de la
depresién es mucho mas uniforme que
en vuelo normal,

Como al disminuir la deflexién ¢
aumenta el angulo de ataque en la co-
la, tenemos dos causas que incremen-
tan el momento de picado, el cual no
puede ser neutralizado por el timén
de altura, lo que da lugar a la dismi-
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nucién del Angulo de incidencia, li-
mitando el encabritamiento del aviéon
a unos 25°.

En las alas rectangulares el des-
prendimiento del fitido comienza en
la uniéon del borde de salida ecn el fu-
selaje; en cambio, en las alas trapezoi-
dales lo hace en sus extremos, y tanto
mas pronto cuanto mayor es el estre-
chamiento.

Como consecuencia del desprendi-
miento se crigina una zona de sombra
prcducida por el ala, en la que la ve-
locidad aerodindmica es muy pequeiia,
lo que da Iugar, en especial en los
aviones monoplanos, de ala baja con
fuselaje rorto y superficie horizontal
de cola alta, a una gran reduccién en
los momentos y mandos de altura, por
lo que el avién puede entrar en una
zona pos eritica mayor,

Igualmente a causa de esta sombra,
y en especial de la producida por la
superficie horizontal de cola, que tam-
bién se encontrari bajo grandes 4n-
gules de ataque, perderan actividad la
deriva v el timén de direccién, A ve-
ces, para incidencias de unos 40" 6 50°
los momentos de guifiada llegan a anu-
larse y aun a invertirse, Este fené-
meno es una de las causas principa-
les en la dificultad de salida de la
barrena plana, que da lugar a tan ca-
tastroficos resultados.

Los alerones, principalmente, y los
“flaps” pierden su efectividad por en-
contrarse en la parte del ala donde se
comienza el desprendimiento.

Para estos grandes dngulos de ata-
que Jas alas son de por si inestables
lateralmente, de tal manera, que si se
les da un ligero momento de balance,
no solamente no tienden a reducirlo,
sino que lo aumentan mds y mis, dan-
do lugar al fenémeno tan conocido de-
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nominado autorrotacién. Mas tarde
haremos una amplia exposicién de él.
Los alerones, por encontrarse en la
parte del ala donde comienza el des-
prendimiento del flaido, no solamente
llegan a perder eficacia, sino que pue-
den producir momentos contrarios.

Por todas estas causas, utilizando
los grandes momentos de autorrota-
cion, puede realizarse un tonel rapi-
do encabritando el avién para ponerlo
en la zona pos critica.

2. La barrena. — Este movimiento
se conoce desgraciadamente desde los
primeros dias de la aviacién, y a él
se deben la mayoria de las victimas
de aquellos tiempos: La razén princi-
pal de estos percances fué debida a que
los medios para hacer salir al avién
de este movimiento peligrozo son pre-
cisamente los contrarios que corres-
ponden a la reaccion instantanea del
piloto, es decir, llevar la palanca ade-
lante y aplicar el timén de direccién
a la banda contraria del giro.

Los tipos de barrena méas corrien-
tes son tres: a) La barrcna normal,
con el avién battante picado y un giro
relativamente lento, ) La barrena
con una posicién del avion igual a la
antericr, pero mucho mdis rapida,
¢) La barrena plara,

Esta clasificacién, naturalmente, es
una cosa aproximada, puesto que real-
mente existe un ndimero infinito de
graduaciones entre estas tres barre-
nas,

La barrena normal (fig. 1) esla pri-
mera que se conocid, y hoy dia, cuan-
do el avion tiene altura suficiente, no
ofrece peligro a'guno.

El C. G. del avion describe una hé-
lice de 1 a 2,5 metros de diametro.
Una vez establecida la barrena per-
manecen constantes, dentro de ciertos
limites, las velocidades angular y de
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avance, los dngulos de atague y de res-
balamiento y la posicién del avién res-
pecto al eje de la harrena.

Los valores mis caracteristicos de
esta barrcna son:

Angulo del fuselaje con la horizon-
-tal, de G0° a 70"

Tiempo de una vuelta, dos a tres
segundos. 3

Angulo de ataque, — — 25°,

Angulo de resbalamiento, =+ 15°,

La barrena del tipo b) es muy rara
v peligroza. Unicamente se ha obser-
vado en algiin tips de avion.

In la barrena plana (fig. 2), que es
la que en la actualidad todavia oca-
sicna catdstrofes, son mas pequeiios
el dngulo del fuselaje con la horizon-
tal (unos 30%), el diametro (alrededor
de 1 s.), y mayor el angulo de ataque
(alrededor dz 60 —65°) y el resbala-
miento.

Fig. 1.

Fig. 2.

Al avién normal se le dzbe exigir
que, una v2z colocados los mandos en
la posicion de salida de la barrena,
ésta no se prolongue mis de dos o
tres vueltas, :

Il problema de la barrena no se en-
cuentra en la actualidad totalmente
resuclto cuantitativamente, de tal mo-
do que es impc:ible apreciar de esta
manera la influencia de cada uno de
Ias factores que en rlla intervienen.
Sin embargo, cualita‘ivamente, el pro-
blema pucde considerarse resuelto, ya

que puede decirse de una manera casi
cxacta los medios que se pueden em-
plear para evitar este movimiento pe-
ligroso,

Cuando el avidn se coloca en la zona
pos eritica de los grandes angulos de
ataque, con la consiguiente pérdida de
cficacia de les alerones, y, por tanto,
de la cstabilidad transversal, se pro-
duce el fendmeno de autorrotacién y
Ia entrada en barrena, si se encuentra
en pérdida de velccidad.

Si el avién tiene velocidad, aunque
esté en la zena-de grandss dngulos de
ataque, puede ser mandado y llevado
a la zona precritica, donde desaparece
el fenémeno de autorrotacién,

3. Estudio tedrico de la barrena.
(Ref. 1.)—Empleamos a continuacién
los siguientes simbolos:

Tomames como ejes los “ejes Cuer-
da”, es decir:

Il origen O es 2] C. G. del avién.
E] eje OX, que esta situado en el pla-
1o de simetria, cs paralelo a la cuerda
del ala, Il eje OZ, que esta también
en ese mismo plano, es perpendicular
a ¢l, y el eje OY es perpendicular al
plano de simetria. Los momentos de
inercia los designamos por I, I, e I,
v los productos de inercia por P,,, P.,,
P,.. Suponemos que los ejes son los
principales de inercia, por lo que los
producios de inercia P,, P,,, P, se-
ran nulos.

A la velocidad angular alrededor
del eje d2 la barrena la designamos
por Q, y al radio deserito por el
C. G. del avién, por R.

a) Ecuaciones generales del movi-
miento. — Para la obtencién de estas
ccuaciones e ccnsidera al avién co-
mo un sélido perfecto, es decir, in-
deformable, y se determina el movi-
miento de su centro d= gravedad y su
rotacién alrededor de él.

Para determinar la posicion del
avién respecto a su centro de grave-
dad, bastard fijar unos ejes a tierra
y trazar en cualquier instante por el
C. G. unos ejes paralelos a éstos, y la
posicién del avién quedara fijada, me-
diante Jos Angulos formados por los
ejes OX, OY y OZ antes menciona-
dos, ecn éstos. Estos angulos o coor-
denadas angulares los designamos por
0P .

Cuando todos ellos son nulos, es que
el eje OZ es vertical, y OX y OY ho-
rizontales, estando OX en la direccién
de la cuerda.

Otra posicién del avién podra obte-
nerse mediante tres rotaciones suce-
sivas, a saber:

1. Una rctacion ¥ alrededor del
eie OZ, hasta que OX se sitfie en el
plano vertical, que contiene su posi-
cién final.

2. Una rotacién 0, alrededor del
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eje OY, hasta que el eje OX tome su
posicién final.

3° Una rotacién &, alredédor del
eje OX, hasta que OZ coincida con su
posicion final.

Con arreglo a lo dicho, las ecuacio-
nes del movimiento del C. G., que re-
presentan la igualdad entre los com-
ponentes, seglin lcs ejes, del producto
de la masa por la accleracién, y las
fuerzas exteriores, seran:

Wi ow— wv
| — s —dl =
” (:N + ¢ )
= — mygen
dv
m ( -4 RU — PJI") =
77 W
= myg cos 0 scn @
W pv— v
H — — ==
1t 27 - (
= mg cos 0l cos O

siendo m la masa del avién; U, V
1V las compenentes, segln los ejes OX,
OY y 0Z de la velocidad d.1 C, G., y
P, (7 y R las componcntes, seglin los
ejes de la rotaciin alrededor del C. G.

Las ecuaciones ccrrespondientes a
la rotacién alrededor del C. G., que
expresan la igualdad entre las com-
ponentes, seglin los ejes, de la varia-
cion del momento de la cantidad de
movimiento y el par aerodinimico ac-
tuante, serin:

o

-

dcx

di + Qo: — Rgy = M,

do

— - Ra— P =1l ) ()
dO.‘ P A

a; TPy — Qo= AL

siendo o,, o, 0. las proyecciones so-
bre los ejes del momento de la canti-
dad de movimiento, cuyos valores son:

o= [z P — /JIJ' 0 — /:l.r: f')|
=10 — Pu R — Iy P,
Gz = j: K — /);;." P — [5.; Q.

Eistas ecuaciones generales del mo-
vimiento (1) y (2) quedan simplifica-
das en este caso al suponer estableci-
da la barrena, ya que esto lleva con-
sigo la supresién de todas las deriva-
das. Respecto a las (1), hay que ob-
servar que quedardn reducidas a las
cendiciones siguientes: a) La resul-
tante aeredinimica ha de cortar al eje
d= la barrena. b) La componente ho-
rizontal de dicha reaccién ha de ser
igual a la fuerza centrifuga m R Q=
¢) La componente vertical ha de ser
igual al peso m g del av'én. Por ello
en la barrena normal (fig 3), en la
que la trayectoria del C. G. es una hé-
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Fég. 3.

Barrena

normal.

lice de gran paso, puede suponerse,
sin gran error, que la resistencia y
sustentacién son iguales y contrarias
al peso y fuerza centrifuga, respecti-
vamente,

Asi podemos escribir:

mQt R = —12- CLpSVe
3
PV::JJg:l—CDpSF" ©)
y V= 2w/Cpp

De 1a segunda de estas expresiones,
teniendo en cuenta que en la barrena
el angulo de ataque, y por tanto C o,
es muy grande, deducimos que la ve-
locidad seria menor siempre que en un
picado, ¥ en general, menor que en
vuelo horizental a la velocidad maxi-
ma. La eliminacién de V entre las dos
primeras ecuaciones anteriores condu-
ce a:

g CL

o Cp'

fomo cuanto mayor sea el angulo
de ataque, es decir, la barrena mais

@

CL
plana, menoy es la relacién 75 de

la expresién anterior deducimos que
menor seri el radio de la barrena.
Mediante estas expresiones podemos
determinar la influencia de la inciden-
cia en las variables de la barrena,
previo el conocimiento de la relacién
entre V y Q para cada valor de la in-
cidencia. Esta relacién se determina-
4 mas tarde; pero un valor aproxi-
mado puede obtenerse de la expresion

Qe
2V
e — envergadura.

= 0,025 a° — 0,3;

Las tres ecuaciones (2) de momen-

tos quedan reducidas a:
Me= (Is — 1)) gr
J‘Ify = (Ix Lo f:) pr {5)

Me=(ly—I) pg

1

I
!
!

D, g, 7, son las componentes de la ve-
locidad angular  segln los ejes, las
cuales pueden expresarse en funcion
de Q y de dos coordenadas angula-
res a ¥ fB.

Estas coordenadas angulares repre-
sentan lo siguiente:

Supongamos que el eje OX es ver-
tical, y por tanto, OY y OZ, horizon-
tales, Demos un giro « al avién alre-
dedor del eje OY, y a continuacién
un giro B alrededor del eje 0Z, Ll
dngulo « es el angulo de cabezada,
que lo suponemos. positivo cuando el
avién levanta el morro, El angulo 8
es el de guifada o resbalamiento, al
cual consideramos como positivo cuan-
do, para llegar a 3=0, se lleva el
morro hacia la derecha del piloto.

Con arreglo a estas consideraciones,
podemos escribir:

p = Q cos a cos

g = — Q cos « sen f (6)
r = Q sen
y las ecuaciones (5) tomaran la
forma
m=—;mm-nx\
X sen 2 asen §
1 o
M =”§' 0 (Ix — I3) X b (@)
X sen 2« cos §
M; = — -;- Q@ (I—1Tr) X

¥ cos®asen2 P
Si dividimos estas expresiones por
1 e i
2 pSV ; , siendo 7 la semienver-
gadura, tendremos:
Cmz=—2Cqp [C: — Cy] X
X sen 2 omsen
Cmy= 2 Cop[Cx — G X
X sen 2 acos f
Cm.-.=—2 C:QF- [Cy — C;] X
»costasen2f |

®)
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. m Qe
siendo R = E, CQ=7,
Lo _ b
T mer med
=
y Cx —— =

me’

V representa la velocidad de]l C. G.
en la direccion del eje de la barrena,
y no la velocidad resultante, como an-
teriormente. Dada la gran inclinacion
de la barrena, en general, esto no re-
presenta un gran error.

El resbalamiento lo definimos como
la componente de la wvelocidad del
C. G., perpendiculat al plano de sime-
tria del avién; por tanto, si el avién
hace una guinada a la derecha o es-
tribor, el resbalamiento serd a la iz-
quierda, que en el caso de un viraje
a la izquierda se denomina resbala-
miento interior, Cuando la guifiada es
a la izquierda, el resbalamiento es a
la derecha, y en un viraje a la izquier-
da se denomina reshalamiento exterior
o derrape.

4, Momentos de cabezada —E] coe-
ficiente de momento de cabezada C,,,
debido a las acciones aerodinimicas,
depende, naturalmente, de las veloci-
dades angulares de cabezada, balance,
guifiada y de la velocidad de resbala-
miento, ya que la expresiéon general
de aquel momento es:

oM
27 +9q
oM

+ ¥ .o"_'—f—

oM
a +
) .I/_

v, -
o'

My = My +p

siendo M,, el momento de cabezada,
debido a la incidencia para el angulo
particular considerado del timén de
altura, y-p ¢ r, las velocidades angu-
lares de balance, cabezada y guifiada,
v v,, la velocidad de resbalamiento.

De todos los términos del segundo
miembro, el primero es muy superior
a los demis. De éstos, el finico que
tiene un valor apreciable, cuando el
resbalamiento exterior es grande, es

oM X
el tercero. El signo de es siem-

7
pre negativo; por tanto, el signo de
oM
q 3 seri siempre contrario al de q.
7

Por las razones anteriores, para las
aplicaciones practicas puede tomarse
para C,, ¢l valor obtenido en e] ensa-
yo de estabilidad estatica longitudinal.

Evidentemente, las masas del avién
darin lugar a unas fuerzas de iner-
cia horizontales (fig. 4), las cuales pro-
ducirdn un momento de cabezada, al
que denominaremos por momento cen-
trifugo de cabezada, y designamos su
coeficiente por Cu,s Evidentemente,
cuando la barrena se haya estableci-
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do seri preciso que este momento sea
igual y opuesto al momento aerodiné-
mico de cabezada, es decir:

Cm’_; + CmJ.-g' = 0. (Q)

Fig. 4.

Por tanto, si suponemos 3 =0 pa-
ra considerar unicamente el equilibrio
alrededor del eje OY, se verificarda

segin (8):
Conyi =—2 C:_J_ (€ — Ci)senZa (10)

Yy
C,,,',,—ZC;! w(Cx — C)sen2a0=0. (11)

En muchas ocasiones puede ser con-
veniente el empleo de los momentos
de inercia J,, J,, J,, denominados de
superficie, en vez de los momentos de
inercia respecto a los ejes, como son
I, 1, e I.. Aquellos momentos son de
la forma

Le=Xm(y+ 27 + Fe = I,
Iy= Yo (x4 2% Fe + T = 1oy
L=Ym(x*4+ ) e+ 7 = 12,

De estas ecuaciones observamos
que

{x—],i =.'}fr—‘.?.n
[.-.-—jx=3-x—3'x|
/:—}_‘r=}r—?3-

De aqui se deduce que las masas
que ejercen mayor influencia sobre el
momento centrifugo son las situadas
en los extremos del fuselaje, que pro-
ducen su aumento, y las situadas muy
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Fig. 5.

separadas del C. G., perpen-
dicularmente al eje del fusela-
je (tales como el ala alta en un
biplano, ruedas del tren de ate-
rrizaje, ete.), que lo reducen,

En todos los aviones norma-
les, C, > C,, por lo cual el mo-
mento centrifugo de cabezada
es positivo, y tiende a encabri-
tar el avién y llevarlo a la zona
de los grandes angulos de ata-
ques, es decir, a la barrena pla-
na, Sera preciso, por tanto, que
este momento de encabrita-
miento esté equilibrado por el
momento aerodinidmico de cabezada.

Para o = 45° el momento centrifu-
go de cabezada alcanza su mayor va-
lor; por tanto, cuando se salga de la
barrena plana (« 60° a 70°) pa-
ra pasar a los valores pequeiios de q,
sera preciso vencer ese maximo o pun-
to neurdlgico de los momentos Cpu,:
para ) y B constantes. Como Cuyi
es proporcional a Q°, los puntos neu-
rdlgicos efectivos se determinan por
los puntos correspondientes a los Q
mAXimos.

En la figura 5 se dan los resultados
experimentales sobre los coeficientes
de momento de cabezada aerodinami-
cos y de inercia obtenidos en el tinel
sobre un modelo. Debe observarse que
se han tomado los dos del mismo sig-
no (positivos) para ver ficilmente los
puntos de equilibrio, Conviene notar
que ademds del coeficiente de cabeza-
da aerodinamica total se ha trazado
el obtenido en la prueba de estabili-
dad estatica longitudinal, y asi fécil-
mente se comprueba lo indicado ante-
riormente sobre la proximidad entre
sus valores.

Conviene observar que Cwy: ha si-
do trazado para los tres valores de

Q
£ 0,6, 0,55 y 0,5, y C,, para el

SR
timén de altura, arriba y abajo. Para
el timén neutro se puede fomar una
curva intermedia.

De esta figura se desprende que el
punto de intersecciéon de C,, y Cwmyi
nos dara la velocidad de rotacion de
la barrena, asi como la incidencia co-
rrespondiente. De esta manera se ha
construido la figura 6 para el timén
de altura bajo. En esta figura se com-
prueba que por encima de 45° la ve-
locidad de rotacion crece, lo cual esta
de acuerdo con la expresion (10), ya
que por encima de 45° sen 2 « decrece.

En la figura 5 se ha trazado la li-
nea de puntos por C, que representa
un momento aerodindmico de picado
creciente, FAcilmente se comprueba
que el primer efecto de la aplicacion
de este par de picado es una reduc-
¢ién en la incidencia y un incremento
en la velocidad de rotacién. Cosa, por
otra parte, ya comprobada, al exami-
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nar las posiciones de equilibrio, con el
timdén de altura arriba y abajo,

Este fenémeno del aumento de ve-
locidad de rotacién se comprueba per-
fectamente en las experiencias en ta-
maino natural, mediante la colccacion
de un paracaidas en la cola, como lo
ha realizado el N. A. C. A..

Hoy dia, en todos los paises, los
aviones destinados a pruebas sobre la
barrena han de estar equipados con
un paracaidas, situado en la extremi-
dad de cola del fuselaje, el cual debe
abrirse cuando han fracasado todos
los métodos, ordinarios para la salida
de la barrena, con lo que origina un
gran momento de picado. Como real-
mente se emplea este paracaidas so-
lamente cuando la barrena es plana,
y por tanto la velocidad de rotacion
muy alta, el aumento de velocidad de
rotacién que él origina puede pertur-
bar al piloto.

5. Influencias sobre los momentos
de cabezada,—Pasemos ahora a exa-
minar los diversos factores que afec-
tan a M,,, elemento principal del mo-
mento aerodinimico de cabezada.

a) Posicién del C. G.—Cuanto mas
atrasado esté el C. G., la curva de
C,., estard mas baja, y para la mis-
ma incidencia, menor sera la veloci-
dad de rotacion de la barrena. La si-
guiente foérmula, aproximada para
C.,, en la region de la barrena con el
timén neutro, es debida a S, B. Gates:

C,,=—0,18 h—0,0015 «— 0,05,
siendo

h = posicién del C, G. en tantos por
ciento de la cuerda;

o = 4ngulo de incidencia en ra-
dianes,

Cuando el timén de altura se gira
el dangulo 5, hay que agregar al valor
anterior el término siguiente:

7 (0,00002 & — 0,0015).

b) Forma del perfil—Con arreglo
a lo expuesto, toda variacién del per-
fil tendrd su influencia en el recorri-
do del C. P. Asi, en alas monoplanas,
que son de mayor espesor que las bi-
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planas, y que en general son menos
estables, el recorride hacia atris del
C. P. es también més rapido, y el mo-
mento de picado sera mayor.

¢) Decalaje y luz de un biplano.—
El decalaje positivo y un gran entre-
plano dan lugar a un extenso movi-
miento hacia atras del C. P. a partir
de la incidencia critica; es decir, a
una mayor estabilidad estitica de ca-
bezada, y por tanto, a una barrena
de gran inclinacién,

Se comprende facilmente la razén
de ﬁase movimiento hacia atras del

Debido a la deflexién de] ala supe-
rior de un biplano, el ala inferior se
encuentra siempre bajo un dngulo de
ataque inferior al de aquélla. Por tan-
to, siempre el ala superior llega an-
tes que la inferior a la incidencia cri-
tica, y nunca los C. P. estan en la po-
sicibn méas avanzada. Cuando el ala
superior esté con la incidencia critica,
el C. P, del ala baja esta mas atras,
e igualmente, cuando esté con la in-
cidencia critica el ala inferior, el ala
superior se encuentra en la zona pos-
eritica, y el C. P., mis retrasado.

d) Formu en planta del ala.—En
general, puede decirse que la forma
en planta no ejerce gran influencia en
el momento aerodinimico de cabezada.

e) Posicibn de las alas.— Para
grandes Angulos de ataque parece no
hay gran diferencia entre el momen-
to de cabezada de un monoplano de
ala alta o baja. Para vuelo normal
el avién de ala baja es mas inestable,
lo que exige una mayor superficie de
cola, por lo que cabe esperar que este
avién se comportard mejor en la ba-
rrena que el de ala alta,

f) Empleo de los “flaps” —Al me-
ter el piloto los “flaps” en vuelo nor-
mal, se produce un gran momento de
picado, el cual es compensado en par-
te por el aumento de la deflexién en
la cola. Pasada la incidencia critica
se produce igualmente un momento
adicional de picado, €l cual, como en
estas condiciones no es equilibrado por
el aumento de la deflexién, ya que ésta
casi no varia, da lugar, como ya se
ha indicado anteriormente, a una dis-
minucién de la incidencia y un aumen-
to de la velocidad de rotacién,

6. Momentos de balance—Aunque
el fenémeno denominado autorrota-
ci6n es de sobra conocido, vamos a in-
sistir nuevamente sobre él. Conside-
raremos como eje de giro el eje OX,
de la barrena, y supondremos prime-
ramente que no existe resbalamiento.
Al coeficiente de momento respecto
g este nuevo eje lo designamos por

mzo®

Como el momento de inercia respec-
to al eje de la barrena es nulo, cuan-
do la barrena se ha establecidg, es de-
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cir, cuando Cms = O, el momento de do de Gz, una inclinacién brusca del
giro debido al balance es igual y con- ala, y, por fin, la entrada involunta-
trario al momento de giro debido al ria en barrena. Se puede tomar como

resbalamiento.

Si consideramos (fig, 7) un ala mo-
noplana girando alrededor de su eje
de simetria, sabemos que se produce
un par de balance estabilizador cuan-
do la incidencia esti por debajo de-
la incidencia eritica, y que, en cambio,
cuando esti por encima se produce el
par inestabilizador:

a szo

medida de ésta la relacion

Qe
2V

Qe | §F 170 A
2V = 7 7
ol . ; X1 e Ak
.=f2_g: J.,"T%B(’Ld(li%); ;- : J .“"*'/_ ‘_,.Z'/ /ﬂ‘
(AT . - \-> /\ >C /
siendo C la cuerda del ala que supo- [ T %1 | | M
.
ROy constutile ¥ 1o gmienyer: Fig. 8. Fig. 9.

gadura,

Evidentemente, la rotaciéon se hari
uniforme para L == 0.
yQ

% Cs. se conoce en funcion di
por tanto, si trazamos la
yQacy - yQ
— en funcién de

abscisas, el Area comprendida entre
esa curva y el eje X nos dard la in-

02
. Cuando di-

como

. j—J -
teg'ra], es decir, W—E-

dad correspondiente ‘—; nos dari la

velocidad de autorrotacién.

En las figuras 8 y 9 se comprueba

b CNIIB

seria menor.

Qe
o J—
2V

que cuanto més plana es la curva
Cr =f (a), los momentos de autorro-
—; tacién C,,, son menores, y por tanto,

la entrada en barrena més lenta; es
curva  decir,

. i ; Determinados en la figura 9 los pun-
cha rea sea cero, L =0, y la veloci- to5 de equilibrio, podemos establecer

la figura 10, que nos liga )los valores
i

Qe
correspondientes de a ¥ A3 para el

Si examinamos la figura 8 y apli- equilibrio, en el supuesto de 8 =0.

camos la expresién anterior para di-
versos Angulos de ataque, obtenemos
la figura 9, que nos dara en los pun-
tos de interseccién de Cwmxo con el eje
Qe

7 el equilibrio de los momentos

respecto al eje de giro, ya que los mo-
mentos de inercia respecto a ese eje
son nulos.

Esos puntos de interseccién nos da-
ran correspondientes de a y ;i:—; pa-
ra B=0.

La caida bruseca de C. para 'éiV
grande, da lugar a un aumento rapi-

Fig. 7.

Par de balance
en ala monoplana.

p:o

04 Y 7
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4
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[
1]
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Fig. 10.
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La figura 11 es una curva tipica de
autorrotacién. En ella vemos que den-
tro de la zona I no se produce auto-
rrotacion y el vuelo es estable sin ro-
tacién; en la zona II, el vuelo sin ro-
tacion es inestable, y en la zona III
es nuevamente estable. Ahora bien:
en esta dltima zona el vuelo sin rota-
cién es imposible, ya que no pueden
equilibrarse los grandes momentos
aerodindmicos méis que con los cen-
trifugos C.u;; producidos por la rota-
cién,

En la zona II la autorrotacién se
denomina “evidente”. En la zona III

Qe
la autorrotacién comienza en los

de la rama inferior, y se denomina
“escondida”.

En la figpra 12 estdn representadas
las curvas de autorrotacién de un mo-
noplano y un biplano para 8 =0. En
dicha figura se comprueba la influen-
cia de las variantes de la célula de un
“biplano”, decalaje, y entreplano. En
un biplano puede decirse que la auto-
rrotacion es mas intensa con decalaje
negativo y poca luz, o entreplano. En
los monoplanos la autorrotacién es
mayor cuanto mayor sea el C Ly del
perfil.

T. Influencia del resbalamiento,—
Las curvas experimentales indica-
das en las figuras anteriores, han si-
do obtenidas en el supuesto de no exis-
tir resbalamiento. Pero el resbala-
miento en un ala en la zona poscriti-
ca da lugar a yn aumento en la sus-
tentacién en el ala del lado del res-
balamiento y una disminucién en la
del lado contrario,

Ademas de esto, a causa del resha-
lamiento el coeficiente de momento
C,, dard lugar a una componente
respecto al eje de giro de wvalor
AC,,, =—C,, cos o sen .

El equilibrio de los momentos res-
pecto al eje de la barrena, que, natu-
ralmente, es el criterio para una ro-
tacién uniforme o barrena estableci-
da, suele ser obtenido, cuando existe
resbalamiento, para un amplio mar-
gen de angulos de incidencia.

En la figura 13 se indican los re-
sultados experimentales obtenidos en
el tinel con un modelo al cual se han
dado diversos resbalamientos. In ella
vemos que cuando el resbalamiénto es

ositivo, o0 sea, exterior, aumenta
] ¥

Qg

W; es decir, la velocidad de giro

alrededor del eje de la barrena, asi
como se amplia la zona de autorrota-
cién, hasta los @ muy grandes.

En el resbalamiento negativo, es

. . . o i Qe
decir, interior, disminuye 2y ¥ pa
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ra valores de 8 préximos a —20° se
excluye la posibilidad de autorrota-
cion,

De la figura 13 se ha deducido la
figura 14, en la cual se han trazado
también los momentos centrifugos.

En la figura 13 se ha trazado la
linea ab, que une todos los maximos
de las curvas de autorrotaciéon; es de-
cir, que corresponde a los valores ma-
Qe
2V
res momentos centrifugos, con el con-
siguiente encabritamiento del avién,
el peligro del paso a la barrena pla-
na y la imposibilidad de salida de la
barrena mediante un picado.

ximos de ; es decir, a los mayo-

En Inglaterra es costumbre reali-
zar los experimentos de autorrotacion
en funciéon del angulo denominado de
“inclinacién” (fig. 8), en vez del an-
gulo de resbalamiento, Dicho angulo
es una cantidad geométrica, que de-
fine la inclinacién del eje OY respec-
to a la horizontal.

Este amgulo y esta ligado a § y &,
indicados anteriormente, mediante la
expresion

sen x = cos § sen ®.
v al angulo de resbalamiento, por
X=QR/V+p,

siendo 7 R/V el dngulo de la trayec-
toria con la vertical.

En la figura 15 se han trazado las
Qe

curvas de en funcién de ey y,

21
correspondientes a un monoplano de
ala alta, y en la figura 16 las corres-
pondientes a un monoplano de ala ba-
ja, para una gran incidencia o = 70°,
y distintos dngulos de los timones de
altura y direccién,

Comparando los valores correspon-
0,
dientes de ——— para ¢ ="70°, y=
=10 y timones neutros, se ve que tie-
nen valores muy préximos. En cambio,
para pequeiios valores de y el valor
Qe

de CNG en el monoplano de ala alta
es menor.

En la figura 16 se comprueba la
gran influencia que ejerce sobre la
velocidad de autorrotacién el giro de
los timones de altura y direccién, en
especial para grandes valores de X-

8. Momentos de guiiade.—Los mo-
mentos de guifiada son originados por:
@) El movimiento de giro alrededor
del eje de la barrena, b) El resbala-
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miento. ¢) El timén de direccion.
d) Las fuerzas centrifugas (fig. 17).

El momento debido a las tres prime-
ras causas es el momento aerodinami-
co de guinada, de coeficiente C_., ¥
el debido a la cuarta, el momento cen-
trifugo de guifiada, de coeficiente C,usi.

Cuando la barrena se haya estable-
cido se tendri que verificar:

C.. "]" C.m:t' =0.

En la figura 18 estdn trazados los
términos de esta ecuacién, correspon-
dientes a un determinado avién, sien-
do los ejes “ejes cuerda”.

El coeficiente C,. se compone del
coeficiente C,,.,, debido a las alas; del
coeficiente Cum=s, debido al fuselaje, y
del coeficiente C,,.,, debido a las super-
ficies verticales de cola.

Los momentos de guifada son muy
inferiores a los momentos de cabezada
y balance, por lo que los aviones son
muy sensibles a ellos.

Naturalmente,
C‘.,.,, = Cmzas + C,,.," + C...,..E

C....» = coeficiente de momento de
guifiada, producido por las alas, debi-
do al balance,

C..., = coeficiente de momento de
guinada, producido por las alas, debi-
do al resbalamiento.

C,., £ =coeficiente de momento de
guinada, producido por las alas, debi-
do al giro £ del timdén de direccidn.

En la zona pos eritica C,,,,, es real-
mente despreciable; en cambio, cuan-
do existe resbalamiento, es debido a que
el Cpmaximo se traslada al extremo
del ala que resbala. Evidentemente,
C,..., ©s superior en alas gruesas que
en alas delgadas. C,,.,, tiene valores
aceptables. C,., depende del timén de
direccidén y de la deriva, y su valor es
realmente grande en vuelo normal. Si
en la zona pos critica conservase ese
valor, se podria realizar sin dificul-
tad el gobierno completo de] avion, ya
que C,., vy Cmz son relativamente pe-
quenos,

Ahora bien, como ya hemos indica-
do, debido a la sombra del ala, y en
especial a la de la superficie horizon-
tal de cola, la eficacia del timén de
direccion se reduce mucho.

A pesar de esto, dada la importan-
cia que el resbalamiento desempena
en la barrena, es a las superficies ver-
ticales de cola a las que hoy dia se
presta mayor atencién para la segu-
ridad del vuelo, haciendo casi caso
omiso de la autorrotacién de las alas.

De un modo general, cuando la ba-

o]

|

N
<

rrena se ha establecido podemos es-

. eribir: °

Cinzat + Conzps + Conzds + Conzar +
+ Comzpr + Cmzdr + Cmszd & +
+ Cmzi = 0.

C,..s £ = coeficiente de momento de

guifiada, del timén de direccién, debi-
do a su giro.

De la expresién (12) deducimos:
2
Cop=i = 2 CQ 1 [C_,- — C.:] X (13)
> cos® a sen 2 §

(12)

Los tres primeros términos de la
ecuacién (12) pueden obtenerse facil-
mente de un diagrama vectorial, de-
ducido de experiencias sobre un mode-
lo en el Laboratorio. Este diagrama y
el de momentos de cabezada son la
base fundamental para el cilculo de
la barrena de un avién. En dicho dia-
grama se toman como abscisas los mo-

mentos de balance, y como ordenadas (

los de guifiada, y se construyen las
curvas correspondientes a diversas in-
cidencias, indicandose en ellas los va-
Qe .
SV " Unas curvas tipicas
son las de la figura 19.

Los otros tres términos definen la
estabilidad direccional del avién, que
pueden obtenerse igualmente de expe-
riencias en el Laboratorio.

El primer término, que como hemos
indicado, representa el momento de
guifiada de las alas producido por el
balance, puede ser deducido de la fi-
gura 20 para un ala gruesa y un ala
delgada. E] eriterio que se adopta para
este término es la fuerza segiin la
cuerda. En ella vemos que para 0° la
fuerza seglin la cuerda es positiva, es
decir, hacia atras; después se hace ne-
gativa, antes de la incidencia critica,
dando lugar a la llamada “fuerza an-
tirresistente”, para mas tarde volver a
hacerse rapidamente positiva y caer
a cero para ¢ = 90°. En la misma fi-
gura se observa que el ala delgada
producird un momento casi despre-
ciable.

El segundo término de la ecua-

lores de

cién (12), que representa el momento M

de guinada, producido por el fuselaje,
a causa del balance, tiene cierta im-
portancia en el paso suave del avién
a la barrena plana. Un buen proyecto
de fuselaje previene el paso a las
grandes incidencias, Hoy dia los fuse-
lajes se proyectan teniendo en cuenta
principalmente la maxima velocidad
del avion, es decir, procurando redu-
cir la superficie mojada, lo que se
consigue mediante una seccién ecireu-
lar. En cambio, esta forma es muy in-
eficiente, desde el punto de vista de
las fuerzas de costado. La mejor for-
ma para este fin es la rectangular,
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costado, en la cola,

El tercer término representa los
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momento de guiniada, de la deriva y ti-
mén de direccién, a causa del balan-
ce. Estos elementos daran lugar a un
momento de guifiada, a causa de su
choque con el aire, mediante un cierto
4dngulo, producido por la rotacién de
balance. Conviene tener en cuenta que
el factor més importante en la deter-
minacién del rendimiento, de la su-
perficie vertical, es el ensombreci-
miento originado a grandes Angulos de
ataque por el plano horizontal.

Esto es debido a que la superficie
horizontal de cola, v la misma estela
muerta del ala, dan lugar a una zona
muerta de aire, alrededor de la su-
perficie vertical, que puede anular y
aun invertir todo momento favorable
que pudiera producir aquélla. De tal
modo que en algin experimento, fo-
locando una superficie vertical a un
juego de alas en autorrotacién, au-
mentd la velocidad de ésta, BEs decir,
que el aumento de superficie vertical
en las condiciones normales puede
agravar el problema.

Mas tarde diremos los medios para
obviar estos inconvenientes.

Los tres términos siguientes que re-
presentan la estabilidad de veleta se
pueden tratar conjuntamente. En ge-
neral puede despreciarse el cuarto tér-
mino ante el quinto y sexto. Estos dos
hltimos representan el momento de
guifiada producido por el fuselaje y la
superficie vertical de cola a causa del
resbalamiento. Iiste momento es, en
general, un momento estabilizador. El
resbalamiento en general no es muy
grande, por lo cual los momentos an-
teriores tampoco 1o son,

Puede decirse de una manera gene-
ral que con momentos de balance es-
tables un exceso de estabilidad direc-
cional es favorable, e inversamente,

El dltimo término de la expre-
sibn (12) representa el momento de
guifiada, producido por el timén de

« direceion, Igualmente que para la su-

perficie vertical de cola, se comprue-
ba que el rendimiento del timén de
direccion cae de una manera brusca,

% para los grandes angulos de ataque, a

causa del ensombrecimiento de la su-
perficie horizontal de cola. Cuando el
timén de altura se encuentra girado
hacia abajo, €] ensombrecimiento es
mucho mayor,

9. Entrada en barrena.—Se entien-
de por entrada en barrena el movi-
miento del avién desde que se encuen-
tra en pérdida de velocidad, con una
incidencia superior a la critica, hasta
que la barrena se ha establecido.

En general, el mando del timén no

_ es-suficiente para colocar al avién por

encima de la incidencia critica; para
ello es preciso que se produzca una
perturbacién atmosférica.

Si estando el avién en la zona pos
eriticq se produce una perturbacién
atmosférica que dé lugar, por ejem-
plo, a la caida del ala de estribor, se
producird inmediatamente un resbala-
miento hacia babor y un momento de
guifiada hacia estribor. El resbala-
miento da lugar a un par antibalan-
ce, el cual, eventualmente, consigue
triunfar, y da lugar a un balance a
babor, con el correspondiente resba-
lamiento a estribor. Se repite esto
durante un cierto tiempo, hasta que

nace una divergencia; el avién pica ¢

v la barrena propiamente dicha co-
mienza, En general, puede decirse
en todos los fenémenos aerodinimi-
cos, que las velocidades crecen mu-
cho menos de prisa que los 4ngu-
Qe dao df
2V dt' dit
relativamente, de una manera lenta,
al iniciarse la barrena. Por tanto, los
momentos realmente grandes en ese
principio son los aerodinimicos, que
haran picar al avién, ya que por ser

Qe
todavia >V

gos mo podrin equilibrarles. Luego
puede decirse, y la experiencia lo con-
firma, que la barrena se iniciard con
valores pequefios de a y Q.

Teniendo el avién, como es norma
general, estabilidad suficiente respec-
to a los dngulos o y B3, hara variar con
bastante rapidez estos éngulos para
lograr el equilibrio de los momentos
de cabezada y guifiada. Por ello es 16-
gico pensar que primeramente se es-
tablece el equilibrio de estos momen-
tos, vy mas tarde, aumentando Q, se

los, es decir, que crecen

pequeiios, los centrifu-
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llega al equilibrio de C,,,. Es decir,

. e
que los @ y f—l’ correspondientes a

C,, -+ Cmyi = 0, juntamente con los B,
que dan C, .+ Cw=i =0, seran los
que inician la barrena, para mas tar-
de, al aumentar Q, llegar al equilibrio
de C,.., v, por tanto, a 1a barrena es-
tablecida. Es evidente que, segiin lo
indicado al tratar de la autorrotacion,
para que ésta aumente, seri preciso
que el avién resbale exteriormente.
Esto no es mas que una idea de cémo
se inicia la barrena, ya que cada avién
se comporta de un modo particular,

Igualmente puede iniciarse la barre-
na por una perturbacién atmosférica
sobre la superficie vertical de cola.

10. Barrena establecida.—Una vez
establecida la barrena se tendria que
verificar:

Cm.\‘o == 0
Cmr + Cm]l' = 0
Cm: -+ Conzi = 0

(14)

Suponemos que conocemos los mo-
mentos de inercia del avién, los cua-
les pueden determinarse féacilmente
mediante el cédleulo, asi como la curva
de momentos estaticos de cabezada,
para un margen completo de inciden-
cias, y el diagrama vectorial indica-
do-al tratar de los momentos de gui-
nada.

De las curvas de la figura 13 pode-
mos deducir los valores correspondien-

Qe
tes de a, 2V
ecuaciones (10) los correspondientes
e Cuypi, y asi construir la figura 14.
Los puntos de interseccién de las cur-
vas Cuyi, con la C,, nos darin los
puntos para los cuales C,.,,—0 y
C,,“, + me' =0. '

Los valores de Cu.; dependen prin-

vAvY mediante las

Qe
3 Y a, Y muy poco

de B; por ello, para el célculo teérico
de la barrena pueden tomarse los va-
Qe

2V’

cipalmente de

lores correspondientes de a, ¥

deducidos de (11)..

Los valores maximos de C,u,/ Se en-
contrardn en la linea ed, que corres-
ponde a la ab de autorrotacién, que

il Qe
representa los méximos de 27"
A los valores correspondientes de

Qe
H;B ‘2 v '
nomina “frontera peligrosa”, o sim-
plemente “frontera” de la barrena, ya
que el momento principal que impide
la salida de la barrena es el C i, que
da lugar al encabritamiento del avién,

para la curva cd, se de-
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En la figura 14 se ha trazado, para
los valores «, 8 ?Qpi, de la “fronte-

ra”, la curva de momentos aerodina-
micos de cabeza Cuyi. Asimismo se ha
trazado la curva de momentos de ca-
bezada en el ensayo de estabilidad es-
tatica longitudinal, comprobandose,
como ya se expuso anteriormente, la
poca diferencia entre ambas; es decir,
que C,, depende muy poco de B y
Qe

de —2—? .

En la figura 13, los valores corres-
Qe :
27 B del equi-

librioc de C,.,=0, C,,+ Cum.i=0,
estdn representados por la curva
C,,, + Cwmi =0,

21 dejamos constantes a ¥

pondientes de q,

Qe
e
y variamos B, dejard de verificarse
C..,—0, pero conservandose aproxi-
madamente C,, + C.i = 0.

Variemos el dngulo ;5 hasta conse-
guir que C,,+ Cw: =0; entonces

tendremos una serie de valores a, > I:'
¥ B, para los cuales:
Cmzwo=0
Coy + Compi = 0
Cnz 4 Cozi = 0

Podemos, por tanto, obtener de las
figuras 13 y 14, mediante las cur-

vas C,, v C,, + Cuw,i =0, una serie
Q

devaloresdea y 2 Ii , para los cua-

les C,,+ Cuwwi =0, y escribir otra

serie de valores de B, tales que:

a) Valores de f8 necesarios para
que C,, + Cu,; =0, que podemos de-
signar por B,.

b) Los valores de 8 que hacen que
C,. + Cu:i =0, que podemos denomi-
nar disponibles, puesto que el piloto
puede obtenerlos mediante el timén de
direceién, que es el que gobierna el
momento de guinada,

A estos
por B,

Si conseguimos para los valores

valores los designamos

4y
deay ‘2_;5- que anulan C,., + C my',

B = Bay

habremos conseguido la anulacién de
todos los momentos, y, por tanto, la
barrena establecida.

Segiln lo dicho al tratur de la en-
trada en barrena, al iniciarse ésta lo
hace a pequeiios dngulos de ataque;
pero al ir en aumento {2, aumentan
igualmente los momentos de inercia,

que tienden a encabritar el avién, lle-
vando éste, segin la curva C,,, a la
region de los grandes dngulos de in-
cidencia.

Es evidente que para que Q pueda
ir aumentando es preciso que la dife-
rencia B, - B, esté dirigida hacia el
resbalamiento exterior. Ahora bien:
al aumentar «, ¢l 8, varia paulatina-
mente en el sentido del reshalamiento
interior, acercindose al 8,, o sea a la
condicién C,., =0, y por consiguien-
te, al régimen de barrena. Esto es de-
bido a la pérdida de eficacia del ti-
mén de direccién, a causa de su en-
sombrecimiento por la superficie ho-
rizontal de cola.

Conviene observar que para los «
muy grandes es mucho mayor la in-
fluencia de f3.

11. Salida de la barrena.—E] pro-
blema de la salida de la barrena es
el realmente interesante, puesto que,
dada la imposibilidad de que el avién
no pueda entrar en ella, lo interesante
es que, disponiendo de una altura su-
ficiente, se pueda lograr la salida y
que ésta se efectfie lo més rapidamen-
te posible. Las teorfas para este estu-
dio, aunque muy interesantes, no re-
suelven el problema, por lo que hay
que recurrir a resultados obtenidos
sobre el natural y en modelos en el
tinel de barrena. Evidentemente, si
los mandos de timones y alerones fue-
ran muy podoresos en la regién pos
eritica, enalquiera de ellos ocasiona-
ria la salida de la barrena. El timén
de altura darfa lugar a un gran par
de picado, con lo que se pasarfa a la
regién de los pequefios 4ngulos de
ataque, en la cual desaparece la auto-
rrotacién. Los alerones darian un par
de balance que anularia la autorro-
tacién. El timén de direccién daria
lugar a un gran resbalamiento, que
anularia la autorrotacién. Esto no su-
cede asi, desgraciadamente, ya que
los timones de direccién y altura que
originan los pares de picado y guifia-
da, a causa del ensombrecimiento pro-
ducido por las alas y por la superficie
horizontal de cola, pierden gran parte
de su eficacia, ¥ a los alerones, a cau-
sa del desprendimiento del fliiido, del
trasdds del ala, les ocurre lo mismo.
En general, puede decirse que el apli-
car {inicamente el timén de altura, a
causa del aumento ya indicado de

e
% (aparte de la disminucién de la
incidencia), se producirid un aumen-
to del momento de guifiada de inercia,
que aumentari el resbalamiento exte-
rior, y del par de inercia de cabezada,
que tenderd nuevamente a encabritar
el avién. Todo esto puede dar lugar,
seglin se ha comprobado experimen-
talmente, a la imposibilidad de salida
en el caso de la barrena plana. En
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general, el timén y una gran super-
ficie vertical no ensombrecida pueden
dar lugar a la salida de la barrena.

En la mayoria de los aviones ac-
tuales, en especial para las barrenas
planas, se ha comprobado que la ma-
niobra para la salida es la siguiente:
a) Invertir el timén de direccién, y
una vez que el avién haya dado una
o dos vueltas de barrena, invertir el
timén de altura, va que si se intro-
ducen los dos timones a un tiempo,
parte del momento de guifiada produ-
cido por el timén de direccién puede
ser equilibrado por el contrario, ori-
ginado por el timén de altura. Los pi-
lotos han observado también que la
salida es més ficil cuanto mayor sea
el margen de los mandos, es decir,
cuanto més a fondo se hayan llevado
la palanca y el pie para producir la
barrena, a pesar del peligro del paso
a la barrena plana.

Por estas razones parece indicado
que cuando no estando metidos a fon-
do los mandos a favor de la barrena,
o estando en posicién neutra, se pre-
sentan dificultades para la salida, el
primer movimiento debe ser llevar
aquéllos a fondo y después llevarlos
bruscamente al lado contrario.

Pueden presentarse dificultades pa-
ra mantener a fondo, a favor de la ba-
rrena, el timén de direccién, ya que
las fuerzas aerodindmicas y centrifu-
gas actian en el mismo sentido.
S. B. Gates comprobé en un determi-
nade avién que la fuerza necesaria
para ese fin sobre el mando del timén
era de unos 70 kilogramos.

12. Oscilaciones durante la salida.
Lo mismo que hemos indirado sobre
la entrada en barrena sucede a la sa-
lida, produciéndose un movimiento os-
cilatorio desde aue se meten los man-
dos para la salida hasta que desapa-
rece la autorrotaciém. De numerosas
experiencias en el tiinel vertical. se
ha descubierto la existencia de mo-
mentos dindmicos especiales, extraor-
dinariamente grandes, ligados con las

. da ap a0
derivadas 27 drt @i

Todos estos momentos especiales
erean un cielo cerrado de variacién.
Al arcionar con el pie el timén de di-
reccifn para la salida, nace la velo-

d
cidad angular ( dE ) en la direccién

del resbalamiento interior, lo que, ba-
jo el efecto de los momentos especia-
les, condvee a la disminucién de a y
que es favorable para la salida, y pro-
duce los valores correspondientes de
da a0
at ¥ Tav
can, a su vez, momentos especiales
que dan lugar a un resbalamiento ex-

; estas derivadas provo-
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d
terior con una cierta velocidad (d—f) ‘

exterior; esta velocidad da lugar, me-
diante los momentos especiales corres-
pondientes, a un aumento de a ¥ Q,
de tal manera que cambian los signos
do
de 77 y ol Como consecuencia
de los nuevos momentos especiales,
originados por estas derivadas, se

dO
produce nuevamente (_d:_) interior,

que es por donde comenzé el ciclo,

De todo esto se desprende que la
salida de la barrena transcurre gene-
ralmente en forma de un movimiento
oscilatorio en las direcciones « y B.
En general, estas oscilaciones son pe-
quefias; pero a veces se han compro-
bado, en experiencias de vuelo, ampli-
tudes muy grandes, hasta de 40 a 50°,
en aquellas direcciones,

Segiin lo indicado, si no se produ-
jera la oscilacién, el reshalamiento in-
terior, por disminuir ¢ y Q, produci-

r4 una disminucién de ——

es beneficioso para la salida.

La salida, como hemos wvisto, lleva
consigo una disminucién de «, lo que,
por la gran rapidez del fenémeno

d
(-d% negativo grande), da lugar a

un reshalamiento exterior grande. Ex-
periencias de salida rapida, realizadas
al tamafio natural, han dado lugar a
valores de B de 20 a 30°. Por esta
razén es preciso que las superficies
verticales de cola sean estudiadas con
gran detenimiento, tanto en lo que a
su superficie se refiere como a su en-
sombrecimiento producido por las alas
¥y por la superficie horizontal de cola.

13. Barrena después de la fronte-
ra~—IEn la barrena después de la fron-
tera, es decir, a grandes angulos de
ataque, ¢l timén de altura tiene poca
eficacia, a causa de su ensombreci-
miento por el ala, por lo que el mo-
mento que €] puede producir es muy
pequefio comparado con los momentos
aerodindmicos C,, v de inercia C..,..
que son muy grandes a causa de los
Qe
2V’

El timén de direccién se encuentra
igualmente ensombrecido, prinecipal-
mente por la superficie horizontal, y
mas intensamente si el timén de al-
tura es girado hacia abajo; por todo
ello su eficacia se reduce mucho, y el
resbalamiento a causa de los grandes
C,., influirdi mucho sobre la autorro-
tacién.

A causa de la reduccién de la efi-
cacia de los citados timones, al colo-
carlos en posicion de salida, la varia-

altos valores de ¢ v de

cion de los angulos ¢ y 8 se produci-

r4 de una manera lenta, y por tanto,

d o dj

dr ¥ di

que el resbalamiento exterior origi-
da

seran pequeiios, por lo

nado por

serd pequefio. Al acer-

carse lentamente a la frontera, po-
drian tener tiempo de desarrollarse
Qe

los altos valores de TN correspon-

dientes a la cresta, para los cuales
C.., = 0. Al ocurrir esto, los momen-
tos centrifugos C..,; crecen de una
manera peligrosa y pueden paralizar
la salida, Estos fenémenos serdn mis
pronunciados cuando el avién haya
entrado profundamente en la zona B
de la figura 13, correspondiente a los
grandes valores de g, donde los Cu,i
tomaran grandes valores en la cresta.

La barrena plana tras de la cresta,
con gran resbalamiento exterior y
gran velocidad de rotacién, es el ejem-
plo tipico de la barrena catastroéfica.

La medida principal para la salida
de una barrena después de la fronte-

e
ra serd disminuir 507 en la cresta

peligrosa. Para conseguirlo es nece-
sario llevar el avién al resbalamiento
interior. Llevando la palanca hacia
adelante antes de meter el pie, se pue-
de dar lugar al efecto pernicioso de
aumentay rapidamente el 7resbala-
miento exterior a causa del valor ne-

d!
gativo de d—:’ lo que traeri consigo
Qe
el aumento peligroso de 7 y de

los momentos centrifugos de inercia
Cmyiy como consecuencia, el avién no
tendra tiempo de saltar por encima
de la cresta antes de que se desarro-

llen los grandes valores de é—Q;—, v se

detendrd en su salida, no pudiendo
ejercer su efecto beneficioso el timén
de direccién.

De lo indicado anteriormente se des-
prende que para que el avién salga
de la barrena por encima de la fron-
tera, seri preciso ante todo aumentar
la eficacia de la superficie vertical de
cola para los grandes fingulos de ata-
que. Esto puede lograrse, bien me-

S
diante el aumento de — bien me-
diante la disminucién del ensombre-
cimiento, prestando al mismo tiempo
la maxima atencién para conseguir el
aumento de los momentos C,,,.

En la barrena considerada, a causa
de las grandes incidencias, el despren-
dimiento del flaido del trasdés del ala
es casi total, por lo que los alerones
no ejercen otra influencia que sobre
los momentos de guiniada.
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14. Barrena antes de la eresta.—
El timén de altura no ha perdido la
eficacia, como en la barrena anterior,
por lo que sus momentos son relati-
vamente importantes ante los C,,,
que para esos Angulos”disminuyen no-
tablemente (figs. 13 y 14).

El timén de direccién y la deriva
son menos ensombrecidos, por lo que
su eficacia es mayor.

En la figura 13 se observa que pa-
ra esos angulos (zona A de la figura)
el resbalamiento ejerce muy poca in-
fluencia sobre la velocidad de auto-
rrotacién, contrariamente a lo que
ocurre en la zona B.

Metiendo la palanca hacia adelan-
te, el avién pica rapidamente, dismi-
nuyendo «, siendo relativamente gran-

L
. 1usto
af. "~

dard lugar a un resbalamiento exte-
rior que aqui, por las razones indica-
das, no adquiere gran importancia, ya

de el valor negativo de

e .. . .
>V disminuye, y lo mismo su-
cederd a los momentos C.y; Como
consecuencia, el dngulo de incidencia
disminuye rapidamente.

que

Metiendo el timén de direccién pa-
ra la salida se colabora en el proceso
en el mismo sentido.

En esta barrena se produce fécil-
mente la salida metiendo los mandos
de palanca y pie conjuntamente, y
aun uno de ellos solamente, Este tipo
de barrena es considerada como go-
bernable, ya que obedece al timén de
altura.

Los alerones, en la barrena antes
de la frontera, no ejercen influencia
alguna apreciable,

15. Medios adaptados para cvitar
el peligro de la Dbarrena.—Eligiendo
un perfil con C/ ua pequeiio es posi-
ble, generalmente, establecer la impo-
sibilidad de autorrotacion con 8 =10;
sin embargo, con esto no se evita la
posibilidad de la barrena, pues si f8
es positivo, nace la posibilidad de au-
torrotacién. Por estas razomes, lo que
hay que tratar de buscar en el avién
actual no es su imposibilidad de en-
trada en barrena, sino la facilidad en
su salida.

Ya hemos indicado anteriormente
que la salida de la barrena depende
del caricter de ésta, llegéindose a la
conclusién que el avién entra en ba-
rrena en todas las posiciones de wvue-
lo, empezando con o ¥ Q pequeiios. Si
pudiéramos conseguir un régimen de
estabilidad antes de la frontera, o in-
mediatamente después de ella, el avién
se gituarfa en este régimen y no en
cualquier otro con o y Q grandes, a
pesar de la posibilidad de existencia
de este segundo régimen.
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Es muy dificil asegurar la salida
de la barrena cuando el régimen co-
rresponde a valores muy grandes de a,
y del resbalamiento exterior 8, prin-
cipalmente para los aviones modernos
con grandes cargas alares, y con rela-
tivamente grandes momentos de iner-
cia.

Como se ha indicado al principio,
los tipos clasicos de barrena son tres:
a), b) y ¢). En ¢l tipo a), que, como
dijimos, no presenta dificultad algu-
na en la salida, la curva de momentos
aerodinimicos, y de inercia de guifa-
da, se cortan a una incidencia baja
(unos 35°), y la inclinacién de la curva
de aquellos momentos aerodinimicos
es muy grande y negativa. Esto 1lti-
mo indica que aunque este momento
sea muy grande, es decir, aunque se
meta el timén de direceién para la ba-
rrena, la incidencia no tendri valores
grandes. El avién que da este tipo de
barrena estd caracterizado por alas
estables, es decir, un monoplano, o bi-
plano con un alto decalaje, y un valor
negativo de C,— C,, y una gran su-
perficie vertical sin gran ensombre-
cimiento,

El tipo b) se produce en aviones
con alas estables y valores positivos
grandes de C, — C,, y pequefia super-
ficie vertical de cola. Se producen
grandes resbalamientos, por lo que el
término C.: es importante, resultan-
do ventajoso tener una gran estabili-
dad de ruta.

El tipo ¢) o barrena plana se ori-
gina, como hemos indicado, a grandes
incidencias (con el timén neutro a unos
47°), v se produce en aviones con es-
casa superficie vertical, o con ésta
muy ensombrecida, y valores negati-
vos de C, — C,. La estabilidad de ruta
es desfavorable,

El tipo b), como se dijo, casi no se
presenta, de tal modo que no se tienen
noticias de que en aviones monopla-
nos haya ocurrido alguna vez en nues-
tro continente.

Las medidas principales para evi-
tar la aparicién de las barrenas pla-
nas se reducen a lo siguiente:

1.° Aumentar los momentos aero-
dinimicos de picado con la palanca a
tope, aumentando de este modo la pen-
diente de la curva C,,, con lo que se
consiguen obtener grandes C,, antes
de la “cresta”; como consecuencia se
varfan los dngulos 8, en la direccién
del reshalamiento exterior,

2.° Aumentar los momentos de gui-
nada aerodinamicos C,,,, que tienden a
situar el avién en el resbalamiento in-
terior, con el objeto de modificar los
dngulos f3, en la direccién del desliza-
miento interior.

3.° Disminuir los momentos de
jnercia del avién, concentrando lo mis

posible las masas en la proximidad
del C. G. Se debe prestar la mixima
atencién en aligerar las masas en el
extremo de cola y morro del fuselaje,
con el fin de disminuir los momentos
de encabritamiento C;: . Conviene ob-
servar que la mayor o menor dificul-
tad en la salida de la barrena se pro-
duce por pequefias diferencias de gran-
des magnitudes. Por ello una varia-
¢ién de peso en el extremo del fusela-
je de un caza, de 10.a 15 kilogramos,
puede variar completamente el pro-
blema,

4° Disminuir la autorrotaciéon de
las alas con el fin de disminuir igual-
mente Cuyi . También vemos en las
distintas féormulas que el aumento de
carga alar es perjudicial para la ba-
rrena. En Estados Unidos se ha com-
probado experimentalmente que, efec-
tivamente, al aumentar la carga alar,

la barrena tiende a ser mas plana. Esto

nos indica que los aviones de gran ve-
locidad presentan mas dificultad para
la salida de la barrena,

Las medidas indicadas para evitar
las barrenas peligrosas satisfacen
también a las condiciones necesarias
para una salida ficil. En este caso se
debe aumentar mas los momentos C,,,
con la palanca adelante. Conviene ad-
vertir que el aumento de efectividad
de los timones, tan necesario para la
salida, no es favorable para el régi-
men de barrena, ya que con la palan-
ca y pie a fondo se hara pasar el
avién a valores de a, vy B (resbala-
miento exterior) grandes. Por ello es
preciso limitar los mandos a una va-
riacién que permita el mando del
avién en el aterrizaje, y en las distin-
tas maniobras, en los aviones de com-
bate.

16. Principales medidas construc-
tivas para evitar la barrena.—a) Ale-
rones. Evidentemente, el primer mé-
todo para evitar la barrena es, na-
turalmente, el empleo de los ale-
rones.

Desgraciadamente, el momento de
balance puesto en juego por los alero-
nes para grandes angulos de ataque
es muy pequeino, teniendo mAas impor-
tancia el de guifiada que produce; por
ello se puede decir, en general, que la
maniobra de los alerones no produce
en la barrena otro efecto que la varia-
citn del resbalamiento. Se ha compro-
bado experimentalmente que los ale-
rones, colocados rigidamente hacia
arriba, producen un incremento en el
margen y en la velocidad de autorro-
tacién de la barrena. En cambio, colo-
cados rigidamente hacia abajo, pro-
ducen efectos contrarios a la vez que
mejoran el mando. E]l no emplear esta
solucién es debido a su influencia per-
judicial sobre las cualidades aerodina-
micas del avién.
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Fig, 22.

b) Ranuras o rendijas. — Cuanto
mas se retrase la pérdida de eficacia
de los alerones, mas se habrd retra-
sado el peligro de la barrena. Como,
por otra parte, las ranuras aumentan
la incidencia critica, sin pérdida de
aquella eficacia, se comprende la in-
fluencia de aquéllas sobre la autcrro-
tacién y, por tanto, sobre la barrena.

En alas rectangulares el extremo
del ala que baja, cuando se produce
un balance, llega antes a la incidencia
critica. En las alas trapezoidales, aun
en vuelo horizontal, los extremos estin
mas cerca de la incidencia ecritica.
Este fenémeno es mas intenso cuanto
mayor es el estrechamiento del ala.
Por estas razones, las ranuras deben
colocarse en los extremos, constitu- -
yendo un elemento estabilizador justo
por encima de la incidencia eritica.
Las ranuras seran, segin lo indicado
anteriormente, tanto mas beneficiosas
cuanto mayor es el estrechamiento
del ala.

Una vez pasada la incidencia cri-
tica del ala con ranuras, el fenémeno
es completamente distinto, ya que en
este caso la caida de C/ war es mucho
mds rapida. En la figura 21 se indi-
ca una polar tipica de un ala mono-
plana, con y sin ranuras en los extre-
mos. Las ranuras solamente se ex-
tienden sobre el 50 por 100 de la en-
vergadura, por lo que el CZmar no au-
menta mucho.

Tin dicha figura puede verse que en
el ala sin ranura hay una segunda re-
gion autorrotativa, entre 40 y 47° m.;
en cambio, en e] ala con ranura esta
region estd entre 38° y 52°, siendo ésta
mucho méas enérgica que la primera.
Estos resultados estdn expresados
graficamente en la figura 22.



REVISTA DE AERONAUTICA

2o

\\

2

//:/

\\

=
=

wim

wide®

L o

e Pl

7

J =

el

Podemos decir, como resultado de
todo lo expuesto, que en un avién con
ranuras es més dificil la entrada en
barrena; pero una vez establecida ésta
la rotacién es mayor, por lo que aqué-
lla se hard mas plana.

El doctor Lachmann propone el em-
pleo de ranuras y alerones, unidos
conjuntamente a interceptores. Estos
interceptores son chapas delgadas, co-
locadas en el trasdés del ala, detris
de las ranuras y delante de los alero-
nes, conectados a éstos de tal modo,
que cuando el alerdén sube el intercep-
tor se levante, creando una turbulen-
cia que disminuye la sustentacion de
esa ala, aumentando, en cambio, su re-
sistencia, lo cual es favorable en tfo-
dos sentidos,

17. Hendiduras de Sechsenk. —
Schsenk aconseja practicar dos hen-
diduras cerca del borde de ataque del
ala, en una longitud aproximada a un
tercio de la semienvergadura, a partir
del extremo, es decir, en las partes
mas cargadas de aquélla. Se conectan
las hendiduras de babor y estribor
mediante un tubo, con lo que se con-
sigue un control sobre la capa limite,
de tal modo que cuando €l ala esté
autorrotando (por encima de la inci-
dencia eritica). el ala que sube, en la
que la depresién es mayor, aspirard
aire del trasdés del ala cue baja, con
lo que evitard el desprendimiento del
fltiido sobre ésta, dando como resul-
tado una neutralizacién de los momen-
tos inestables que hayan podido apa-
recer. xperimentalmente se ha com-
probado en un ala una disminucién de
la velocidad de autorrotacién de 0,39
a 0,13. :

18. Diruttore—Este medio de evi-
tar la barrena es debido al Ingeniero
jtaliano Mattioli. En esencia consiste
en una varilla delgada, que se coloca
a lo largo del total o parte de la en-
vergadura, a pequeiia distancia del
borde de atagque. Experiencias sobre
modelos han comprobado que la curva
de coeficientes de sustentacién tiene
un maximo aplanado a unos 28°, sien-
do después la cafda muy rapida. Este
dispositivo da lugar a un aumento de
resistencia. No estd muy claro el fun-
damento teérico de este procedimien-
to, ya que aparentemente dicha vari-
lla sirve tinicamente para romper la
transicién del régimen laminar al tur-
bulento, en el trasdés del ala, en un
punto mas adelantado.

19. Superficies de cola—La activi-
dad de las superficies horizontales y
verticales de cola juegan un papel
muy importante en seguridad del vue-
lo pos eritico. Bl aumento de aquella
actividad puede conseguirse por la dis-
posicion adecuada del ala y las super-
ficies horizontal y vertical de cola,

74

Nitmero 62

con el fin de que para grandes angu-
los de ataque estas superficies se en-
cuentren ensombrecidas minimamen-
te, o aunque pueda aprovecharse la
zona activadora de las velocidades ele-
vadas.

Para poder tener en cuenta este ex-
tremo tan importante, se dan las fi-
guras 23, 24, 25 y 26, correspondien-
tes a los siguientes 4ngulos de ata-
que @ = 20° — 30° — 45° — 60°. En
ellas estin marcadas las zonas del
“ensombrecimiento”, producida por la
estela del ala y plano fijo, con la in-
dicacién de los limites de velocidades
iguales,

V. es la velocidad en la estela del
ala. V, la velocidad en el plano fijo.
V.. la velocidad en la estela del plano
fijo, y V la velocidad del avién.

En la zona de la estela estas velo-
cidades estan dadas en funcién de la
velocidad del avion.

La forma de las curvas varian muy
poco con el tipo del perfil, alargamien-
to y forma en planta del ala. Por
tanto, ellas pueden tomarse como una
primera aproximacién para fijar la
situaeién de las superficies horizontal
y vertieal, de tal modo que sean efi-
caces para altos dngulos de inciden-
cia. Aparte de la estela del ala, tam-
bién la superficie horizontal de cola
deja encima de ella una estela en cal-
ma que puede ser suficiente para anu-
lar enalaquier momento favorable pro-
ducido por la superficie vertical. De
tal modo ocurre esto, que, como ya se
ha indicado, puede suceder que el
efecto de la deriva sea contrario al
fin deseado. De las soluciones ensaya-
das para obviar este inconveniente
podemos citar las siguientes:

a) Levantar la superficie horizon-
tal al tope de la deriva. Esta solucién
no gusta a loz proyectistas, ya que
da Tugar a un aumento de peso de la
estructura y se producen oscilaciones.

b) Agreear superficie de deriva
por debain de la superficie horizontal,
que da también un aumento de peso.

¢) Disminuir el alargamiento de
1a deriva v timén de direceién, es de-
cir, extenderlos a proa y popa.

d) Trasladay muy a proa la su-
perficie vertical, para separarla de la
horizontal Tsta solucidn parece es la
méas efectiva, habiéndose realizado en
un avién inglés Gloueester.

¢) Desplazar hacia atris la super-
ficie horizontal (fig. 27).

f) Desplazar hacia atrds la super-
ficie vertical (fig. 28).

@) Situar muy levantado el plano
horizontal, sin llegar a estar en el
borde de la deriva (fig. 29).
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Todas las soluciones, colocando muy
alto el plano horizontal, tienen el in-
c.nveniente, ‘sobre todo en monopla-
nos de ala baja y fuselaje corto, del
gran ensombrecimiento producido por
el ala, Los fuselajes largos dan gran-
des momentos de inercia, y por tan-
to, los grandes valores de C,:,;llevan
a la peligrosa barrena plana.

h) Colocar un dispositivo para vi-
rar en los extremos de las alas, en
condiciones de que no exista ensom-
brecimiento. Esto tiene el inconvenien-
te de la ausencia del efecto de quilla.

20. Observaciones, — Para aumen-
tar los momentos aerodinimicos de
cabezada se deben tomar, para las re-

L. Su
—, valores en-

Y5
A Sy
tre 17 a 20 por 100 y de 0,40 a 0,46,
respectivamente,

El mismo efecto puede conseguirse
aumentando la actividad de la super-
ficie horizontal, utilizando una coloca-
cién correcta, obtenida mediante los
espectros de las figuras 21, 22, 23 y 24,

Después se comprueba esta posicién
en los ensayos de estabilidad estatica
longitudinal, llevando éstos hasta va-
lores de @ muy grandes (o =70°),

En las figuras 30 y 31 se han tra-
zado las curvas de momentos aerodi-
ndmicos; pero hay que observar que
estin referidos a la distancia L del
plano horizontal al C, G. ¥ no a la
cuerda, como ocurria en la figura 13.

S

Se debe dar a las relaciones —l;

LSy
~ los valores de 9 a 11 por 100

L
laciones

v
Y s
v 0,2 a 0,28, respectivamente, y evi-
tar el ensombrecimiento. .
ES‘[?I‘CCESO realizar experiencias de
estabilidad de ruta para algin angu-

lo normal y para las incidencias en
la zona pos critica de o = 30°, 45°
y 60° con los timones neutro y a to-
pe; también se deben realizar expe-
riencias sin cola.

Como resultado, se pueden obtener
curvas de la variacién de la activi-
dad, no sélo de] timén, sino del plano
vertical de cola entero, .en funcién
de a.

Se tiene en cuenta el ensombreci-
miento mediante el coeficiente 7,, que
representa la relacion entre los coefi-
cientes C, ., de momento de guifiada,
debido a la superficie vertical, en la
zona pos critica y en vuelo normal.
En la figura 32 estd representada
graficamente la variacién de 5, con «
para los tres modelos indicados en las
figuras 27, 28 y 29,

La actividad de la superficie verti-
cal se caracteriza por el coeficiente

Sy L
=y 5 ¢

La figura 33 nos demuestra la gran
pérdida de eficacia del timén de direc-
cién, para grandes dngulos de inciden-
cia, en los modelos K, y K., asi como
su mejora, con los modelos K, M y N.

REVISTA DI AERONAUTICA

Como orientacién para el proyectis-
ta se da la tabla I, la que permite
una idea cualitativa acerca de los pa-
rdmetros constructivos necesarios pa-
ra asegurar la salida de la barrena.

Las caracteristicas indicadas en es-
ta tabla son coeficientes adimensiona-
les, y por consiguiente, propios, en ge-
neral, para toda clase de aviones.

En el aviéon del modelo K se sale
con seguridad y rapidamente de ba-
rrena normal antes de la cresta.

El modelo N sale también de la ba-
rrena, pero con méis retraso que el
anterior (alrededor de tres vueltas).
Es decir, estd cerca del limite peli-
groso.

En las figuras 34, 35 y 36 estan
trazadas las curvas Cxr y Cr de los
modelos K y N.

Con arreglo a las indicaciones ya
expuestas, en los biplanos no se debe
adoptar un decalaje negativo y un
entreplano pequefio, ya que ello da lu-
gar a un aumento de la velocidad de
autorrotacion. En los monoplanos, la
adopeion de perfiles con un €7 pax
grande, para reducir la velocidad de
aterrizaje, tiene también ese peligro.

'__ |_ .i“' er Uy K
unva=u AN
" _’,/// /mn 0% b\\\\x;‘\
——
/'v/ / 7 04 \ \ 2]
mamE/ \wq
- a2 K
| ~ ' || K
’ Madelo 4,
- ¢ 10 030 40 Ko
! ’f—""'""' o Figs. 32 y 33.
// 2 W =
8v=Angule del limin o direccran FAgSC | | k
\ /] = | \\ gL
7 )’?yil// // 020 .\w
y /76/ N §
P e e /// ;/ iz \ :
d \k :
o “% /ia/ w s?—'-T——ﬁ—-' 006 Nohe—N -
’ | | Modeto # acH AN
8 e K’
" 0 0 20 30 d0 o0

S, g>Angulo del limon e direccidn
Fig, 381.
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= c, ¢ —f—= [C. <
E F 3 ci C CF | ——T"E
— — @ Modelo N —4 Modelo N '
C Perfil en el frenmo ; IO
P am . il en el Jr ool Lot en &l rrngu
o w 4 0 dq° /
o, Ce 1N\ Cs
/ /o 20 40 w40 -20° 0 20 40 60 &
Figs. 34, 35 ¥ 30.
TABLA 1
I
§| s | s |suls| 2 |zlzsulrs| > W |5l g (e il = £
é S TRl N T c G| Se [ 8¢ | e0lam300|a =50(Kes | || 77| 7 [eSee|oSere
| | | |
K, 0082 | 0542 (01720472 265 |20 | 0455 0,218]. 0,218 | 0,067 1.65011902401405| 2,75 0,565 | 0,131
K. 0085 | 0467 [0,1720472] 2,65 |20 0,252! 0,252 | 0,080 \
Ki 0082 | 0467 (01720472 2,65 |20 0218 0,218 0,116 | 0,074
N 0,102 | 0,612 [0,1280,5 2,70  |192] 0,346| 2,76 ‘ 0276| 0,071 | 0,12 |1.38916921733221,7 | 0,436 | 0,128
Sd 2 Lo L :
M| g = 0076 o,173l0,47 22 =132 055 | 7,=10 | 045 | 032 o-=36 —Z-=26

S
¢= — =cuerda media; ¢, = cuerda en la raiz; p=0,125; S = superficie alar sin descontar el fuselaje;
e

Sy = superficie horizontal; S, = superficie vertical; S,
mén de altura; L = distancia del C.

G. al eje de giro de timones;

= superficie del timén de direccién; S, = superficie del ti-
L, = distancia del C. G. al eje de giro de

timones; L,— distancia del C. G, al eje de giro de timones de direccién; e = envergadura.

Fe=ZXma¥, =Em*F: =Zmz. Li=Sm( 227, = Zm(x*4 2%).
- ) ) Sy L
f.r"—[:=_T:—.?x:orx—f_r-_—~fr—‘},zo By = n,,T-

Por ello, en los extremos del ala, que,
segiin hemos indicado, son en los que se
llega antes a la incidencia critica, se
deben adoptar perfiles de borde de
ataque mas fino y de menor curvatu-
ra, es decir, de menor C/ max.

Se debe prestar gran atencién al
centraje del avién, ya que cualquier
variacion del C, G. da lugar a una
variacién del momento aerodinimico
de cabezada C,, Por tanto, cuando
la diferencia C,,— C.; s€a muy pe:
quefia y el avién esté en el limite de
salida, nos conviene aumentar C,,, lo
que se consigue retrasando el C. G.

21. Efecto del grupo motopropul-
sor.—Es muy dificil poder determinar
el efecto producido sobre la barrena
por “meter” motor, y en general no
se refleja mas que en el movimiento
oscilatorio de la salida. Sobre este
asunto son necesarias muchas expe-
riencias, En la barrena mormal, con
valores de o relativamente pequeiios,
el aumento rdapido de V, con la con-
giguiente disminueion de Q, conduce
al aumento considerable de los mo-
mentos aerodindmicos C,, y C,,, lti-

les para la salida. Parece, por tanto,
que en las barrenas normales e] me-
ter motor debe ser beneficioso.

Los momentos giroscbpicos de la
hélice, cuando la direccién’ del giro de
ésta coincide con el sentido de giro de
la barrena, mejoran la salida, ya que
tienden a hacer picar el avion.

22. Barrena invertida—Hay otro
tipo de barrena, totalmente distinto
a los expuestos, denominado barrena
invertida. En ella el avién desciende
con un angulo de incidencia negativo,
con el piloto hacia la parte exterior
del giro, tendiendo a ser sacado del
asiento. En la actualidad no se dis-
pone de gran informacién sobre este
tipo de barrena, y parece dificil com-
prender eémo involuntariamente pue-
de entrar un avién en barrena inver-
tida, Un modo de llegar a esta ma-
niobra es realizar un viraje muy incli-
nado a muy poca velocidad.

En este tipo de barrena, el decalaje
positivo de un biplano se convertira
en negativo para angulos negativos de
incidencia, por lo que seri muy peli-
g1050.
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I = Yo (x® 4 3%).
Cyzv zona de vuelo normal

N, = - 3
2 Cw=v zona de vuelo pos critica

En general, este tipo de barrena de-
be ser considerado como una maniobra
muy peligrosa.

23. Efectos psicolégicos y fisiold-
gicos.—La barrena, aun en la actua-
lidad, y a sabiendas de que el avién
se comporta bien en esa maniobra,
ejerce cierta aprensién en la genera-
lidad de los pilotos. La razén puede
ser, no solamente el recordar que la
mayoria de los accidentes se han pro-
ducido con esta maniobra, sino que
ella, en ocasiones, ha producido cier-
tos efectos fisiolégicos sobre el piloto
que le han hecho aplicar los mandos
para la salida de manera contraria a
lo correcto, Isto ha ocurrido con re-
lativa frecuencia en barrenas muy
prolongadas, y principalmente parece
se ha producido con los mandos de pie.
Si esto ocurre con pilotos experimen-
tados, no cabe esperar resultados me-
jores con los principiantes.

Por todo ello, no cabe duda que la
verdadera solucion no serd alcanzada
mientras no se llegue a la “imposibi-
lidad de entrada en barrena del
avion”.’




