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Bienvenidos a una nueva entrega de la coleccion mas
exitosa de America, bienvenidos al Tomo numero 14 de HDIW!
Hasta aqui nuestra coleccion a atravesado diferentes desafios
academicos publicando libros de diversas tematicas aeronauticas y
todas con un gran exito. Hoy la editonnal HDIW ha decidido hacer
participes a sus lectores y publicar un libro de su eleccion. Para ello
hemos encuestado a lectores a lo largo de 12 meses y la mayoria ha

optado por la publicacion de un tomo dedicado a la fisica en
aeronautica, bienvenidos a AERODINAMICA.

Aerodinamica, esta enfocado en una de las materias mas
relevantes en la carrera de un piloto, “Aerodinamica practica”. Una
materia teorica que involucra una enorme cantidad de conceptos de

suma importancia para la operacion aérea. Una materia aeronautica

que forma un pilar en la carrera de un piloto profesional.

A lo largo de estas paginas iremos conociendo los temas mas
relevantes de la matena junto con ejemplos practicos que ayuden a
entender su ambito de aplicacion. Entender y razonar porque puede

volar nuestro avion junto con todas sus varnables sera el objetivo a

alcanzar luego de finalizar la lectura de este libro.

HDIW Aerodinamica, te propone conocer a fondo los temas
mas relevante de la materia de una manera tedrica y practica, donde
cada explicacion tendra su fundamento teorico y su ejecucion

practica con el fin de asimilar el nuevo contenido aprendido.
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Bienvenidos a una nueva entrega.
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Concepto Aerodinamico

Aerodinamica se considera una rama de la mecanica de
fluidos que estudia y analiza las accilones que aparecen sobre los
cuerpos solidos cuando existe un movimiento relativo entre estos y el
fluido que los rodea. Considerando este concepto podemos
describirla como la ciencia que estudia los efectos que se originan
cuando un cuerpo se sitia en una corriente de awre. Por un lado
analiza las variables de la presion y velocidad de las particulas de
aire que se ven modificadas por la presencia del objeto. Por otro
lado, denomina a estas variables como fuerzas, estudiando su accion

y efecto sobre dicho objeto (perfil alar).

La accion aerodinamica esta directamente involucrada con la
actuacion de una aeronave, ya que de ella se desprenden las teorias
que hacen logico al vuelo y sus maniobras. Los principios basicos
derivados a la aerodinamica nacen mucho antes que el primer vuelo
de los hermanos Wright, llegan de la mano del estudio de la
hidrodinamica, estudiando el comportamiento de los fluidos. Pasaron
las decadas y las teorias hidrodinamicas volvieron a aplicarse para
dar lugar a una nueva ciencia, el estudio del comportamiento de las
particular de aire (considerandolas como un fluido gaseoso), en

presencia de un objeto interpuesto en su corriente libre.

El primer teorema de la hidrodinamica que derivo a la
acrodinamica fue el teorema del cientifico suizo Daniel Bernoulli.

Conozcamos tu teoria y ambito de aplicacion:



Teorema de Bernoulli

En su teorema, Daniel Bernoull (1700 — 1782) demostro que
"la presion interna de un flmdo (liguido o gas)
decrece a medida que la velocidad del flmdo
se Incrementa”, generando asi un wvalor
constante. Dicho de otra forma en un fluido en
movimiento, la suma de la presion y la

velocidad en un punto cualquiera permanece

constante, pudiendo varar sus valores independientes. Analicemos

mas de cerca este concepto:

Presion y Velocidad: Toda particula de aire Velocidad
esta dotada de presion y velocidad. La presion y . __+
la velocidad son opuestas. S1 una particula

aumenta su velocidad, disminuira su presion, y

al contrario, pero de modo que la suma de ambas Presién
sea slempre constante, segun lo describe

Bernoulli. Veamos unos ejemplos:

PRESION + VELOCIDAD = CONSTANTE

Supongamos que la particula A tiene una A Velocidad = 10
Presion de 5 y una velocidad de 10, dando ‘ ""'"”"’""‘"""""

una constante de 15.

Presién = §
P+V=5+10=18§
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Segun Bernoulls, s1 por algiin motivo, la
A Velocidad = 12

» >

particula A aumenta su velocidad, al

mismo tiempo, disminuira su presion,
para mantener constante el valor

resultante micial. Presion = 3
P+V=3+12=15§

Por el contrario, si por algin motivo, la A

articula A aumenta su presion, al mismo . ¥
P P Velocidad §

tiempo, dismunuira su velocidad para

mantener el valor constante, siendo:

P+V=10+§5=15§ Presion 10

El Teorema de BERNOULLI, enunciade mas rigurosamente
establece que la suma de la presion estatica debido al peso, y la
presion dinamica debida a la velocidad, deben ser siempre

constantes, llamandose a esta constante presion total. Pe + Pd = Pt.

El descubrimiento que habia presentado Daniel Bernoulli fue
revolucionano para su epoca, en tal medida que fue puesto aprueba y
fue un fisico italiano quien demostro la veracidad de Bernoulli y su
teorema. Gilovann Battista Ventur1 fue el encargado de plasmar el
teorema de Bemoulli a un ejemplo practico y cotidiano, creando el
conocido “Tubo Ventur1” y demostrando que el “Efecto Ventun™

guardaba relacion con el teorema de Bernoulli. Veamos:
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Efecto Venturi

Giovanm Battista Ventur1 (1746-1822) planteo que el
estrechamiento en una seccion de un tubo,
funcionaria como un objeto que se interpone en la
corriente libre de un fluido y dentro de dicho tubo
se generarian una diferencias entre variables de
presion y velocidad pero manteniendo una

constante, tal como lo habia descripto Bernoulli.

Las particulas de un flmido que pasan por un estrechamiento
aumentan su velocidad y, por tanto, disminuyen su presion. Veamos

el sigmiente grafico:

A=Pz2+Vi3 =15

)
|

~® ~ — P
. ﬁ- # L]
’ —— ¥
A=Ps+Vio=15 A=Ps+Vio=1§

Como podemos observar en este grafico, la presion de la
particula A tiene un valor de 5 y su velocidad un valor de 10,
representando una constante de 15. Al continuar su recorndo, se
encuentra con un estrechamiento (objeto en su corriente libre) que
produce una disminucion de la presion a 2 y por consiguiente un

aumento de la velocidad a 13, manteniendo su valor inicial constante.
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Veamos un ejemplo practico llevado a la aeronautica.
Sigamos el concepto de Bernoulll y Venturi, pero cambiemos el
cuerpo que se Introduce en una corriente de aire y pongamos un
perfil aerodinamico como lo es el perfil alar. Ubiquemos a nuestro

perfil de forma que se sitie en la comiente de aire para deformar la
seccion normal y generar un estrechamiento. Observemos el

siguiente grafico y supongamos que nuestro perfil es curvo en su

parte superior y plano en su parte infenor.

7

//

Plantearemos un ejemplo: imaginemos que dos particulas de
aire se mueven a una velocidad de 10 unidades y con una presion de

5 unmidades, antes de la perturbacion originada por el perfil, tal como

S ve a continuacion:

A
® V=10 v,
P=5
B
. V=10 >

-

Observando el grafico, vemos que las particulas A y B se

mueven a una velocidad de 10 y presion de 5, ambos valores
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constantes, dentro de la cormniente de aire libre de perturbaciones u
objetos. Veamos que sucede con estas particulas cuando
introducimos un pertil aerodinamico dentro de la corriente del aire,

alterando los valores mencionados:

Seccion Estrechamiento

La presencia del perfil dentro de la corrniente de aire produce

un estrechamiento en la parte supenor del perfil. La parte inferior, al
ser recta, no modifica la cornente. Analicemos lo que sucede con las
particulas de aire que habiamos considerado (particulas A y B del

ejemplo anterior), al verse obligadas a rodear el perfil.

i V=12

'-—l................................u......E..—................................... R T S
l i l V=10
P=5
P=5

La particula (A), al pasar por un estrechamiento, aumenta su
velocidad a V=12 (efecto Ventun), y disminuye su presiona P =3 (P
+ V = 15) para mantener el valor constante micial de 15 (Efecto
Bernoulli). La particula (B), al no verse afectada por el perfil,

permanece con sus valores V=10 y P=5 sin alteracion alguna.
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Como resultado se origina una disminucion de presion entre
ambas particular. La particula (A) se apoya menos, ejerce menos
presion, pesa menos que la particula (B). De esta manera podria
originarse una fuerza hacia ammba denominada “Fuerza

Aerodinamica™ y comiinmente conocida como “Sustentacion”.

Para finalizar con este concepto, llevemos la teoria a la
practica. Veamos el siguiente grafico donde el perfil alar de una
aeronave se introduce en la cornente de aire interponiéndose en el

paso de las particulas y modificando sus valores.

e

La deformacion del perfil alar genera que la particula de aire
que pasa por encima del mismo, reduzca su presion y aumente su
velocidad para mantener su valor constante inicial. Por otra parte, en
la seccion inferior del perfil no se presentan modificaciones de las
particulas, manteniendo su estado original. Veamos mas de cerca el

perfil alar de nuestro avion:
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Particula A

Particula A ey ol Particula A

P=10V=10 P=10V=10

Particula B Particula B
P=10 V=10 P=10V=10
|
;-li-l-..
“—

La particula A presenta un valor de 20, con una presion de
10 y una velocidad de 10. La particula B, presenta las misinas
caracteristicas. Ainbas particular se encuentran con el perfil alar
durante su recorrido. Mientras que la particula B no modifica sus
valores y mantiene una constante, la particula A presenta una
modificacion de la presion y la velocidad al enfrentarse a la parte
superior del perfil a alar. Esta modificacion en sus variables permite

mantener €l valor constante inicial al abandonar el perfil.
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Las Leyes de Isaac Newton

El matematico y astronomo ingles “Sir Isaac Newton™ fue el
creador de las leyes del movimiento o leyes de
la dinamica. Desconociendo que una de esas
leyes seria un pilar para lo que hoy conocemos
como “Awviacion”. Publico tres leyes fisicas

conocidas como “Las leyes de movimiento de

Newton™. Repasemoslas brevemente:

Primera Ley de Newton. INCERCIA: La primera ley de
Newton o ley de la inercia afirma que un objeto en movimiento
permanecera en movimiento uniforme vy rectilineode forma
indefinida s1 no hay una fuerza que actiie sobre ¢l y lo obligue
a cambiar de velocidad (acelerar o desacelerar) o a cambiar la
direccion de desplazamiento. Veamos como se aplica esta primera

ley de Newton al universo aeronautico:

Observando la siguiente 1magen vemos como el avion nicia
con una velocidad de 110 KT y sigue con la misma velocidad, ya que
segun la Primera Ley de Newton, s1 no existe una fuerza que actuie
sobre la fuerza mnicial (en este caso la traccion), se mantendra su
valor inicial, sin acelerar o desacelerar.

SPD: 110KT SPD: 110KT

e AR o AR

Veamos ahora que sucede cuando Primera Ley de Newton

se cumple de forma opuesta:
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Cumpliendo con la ley de inercia, observemos la sigmente imagen.
El avion mnicia con una velocidad de 110KT, luego su velocidad se
reduce al encontrarse ante una resistencia parasita por tener el tren de
aternzaje extendido. Segun la Ley de Newton, el tren de aterrizaje
genera una resistencia o fuerza opuesta a la fuerza de traccion que,
genera una desaceleracion o modificacion en el movimiento nicial
del objeto.

SPD: 10KT

S A Ei —f SPD: 100KT
- |
<+ &r e

Segunda Ley de Newton. DINANICA: establece que la tasa
de cambio del movimiento de un objeto, es decir, la aceleracion,
es proporcional a la fuerza aplicada sobre el objeto. Ademas, el
cambio de movimiento se produce en la direccion en la que se aplica

la fuerza. Aclaremos este concepto un algunos ejemplos:

S1 aplicamos una determinada fuerza para mover un objeto,
¢ste se movera a una determinada velocidad. S1 duplicamos la fuerza

de empuje, duplicaremos la wvelocidad. S1 la triplicamos,

triplicaremos la velocidad, ya que segun la Segunda Ley de Newton,

la velocidad es proporcional a la fuerza aplicada.




Cambiemos ahora la fuerza de empuje de la persona sobre la
caja, por la potencia de traccion de un motor sobre la aeronave. El
concepto sera el mismo. Si1 duplicamos la potencia sobre el mismo
objeto, duplicaremos la velocidad. Si triplicamos la potencia sobre el

mismo objeto, triplicaremos la velocidad.

MOTOR: 200HP. SPD: 120KT MOTOR: 400HF. SPD: 240KT MOTOR: 600HP. SPD: 360KT

Tﬂr s o | ':ﬂ- o o | ':ﬁ- -, |
S % | %T - % /|
— ; s —

TU TURNQO! Que sucederia s1 en lugar de duplicar la fuerza

de empuje, duplicamos el peso del objeto? Y luego lo triplicamos?

Al duplicar el peso del objeto y empujar con la misma

. P 2 - —
fuerza, la velocidad de movimiento sera exactamente 13 _‘._

la mitad. Y al triplicar el peso manteniendo la misma

fuerza de empuje, la velocidad se reducira a un tercio

- : L —
de la mnicial ki

Al 1gual que el ejemplo anterior de la potencia del motor y el
avion, sucederia lo mismo que en este ejemplo del hombre y sus

cajas. Veamos:
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MOTOR: G0OHF. SPD: I60KT MOTOR: J00HF. SPD; T80KT MOTOR: 150HF 5PD: BOKT

- aw» | - aw> |

T - — i

S1 sobre el mismo avion se reduce la potencia del motor a la
mitad, la velocidad sera la mitad. S1 se reduce la potencia del motor a
un tercio de la potencia inicial, su velocidad sera un tercio del valor

inicial.

Tercera Ley de Newton. ACCION y REACCION: establece
que para toda accion existe una reaccion opuesta de 1gual magnitud.
Esto significa que para cualquier fuerza que se aplica sobre un
objeto, existe una fuerza de 1gual magnitud pero en direccion
opuesta. Sobre esta ultima Ley de Newton nos detendremos a
estudiar su aplicacion en nuestro ambito aeronautico ya que es
aplicable a las cuatro fuerzas que actuan sobre un avion en vuelo

(sustentacion, peso, traccion y resistencia).

Veamos un ejemplo tradicional de la tercera ley de Newton
aplicada al entorno aeronautico. En este ejemplo vemos una turbina
de un avion donde genera una accion en su parte trasera expulsando
los gases quemados Y generando una reaccion de empuje en sentido

opuesto, tal como lo describe la tercera ley de Newton.

H'|I||.I’J;"

" |HI|I




En la aerodinamica del vuelo de un avion, la tercera ley de
Newton tiene efecto sobre una de las cuatro fuerzas actuantes en

vuelo, la traccion o el empuje. Veamos:

ACCION

' efecto de la hélice

.  REACCION

. efecto de la tercera
Ley de Newton

Aqui el efecto del la hélice genera una accion hacia atras,
generando reaccion en sentido opuesto, generando el movimiento del
avion.

En un avidn con motores a reaccion, esta tercera ley de
Newton se cumple de la misma manera, ya que es independiente del
imstrumento que ofrezca la accion, sea un motor a helices, un reactor

o simplemente un objeto.

__

ACCION

—_—

REACCION
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¢Por qué vuela mi avion?
Hemos llegado a una de las principales incognitas de los
pilotos al momento de dar sus primeros pasos

acronauticos. S1 bien existen diferentes

formas de dar una respuesta acertada a esta

pregunta, quizas la mas simple es asumir que
una avion vuela por que posee una fuerza que lo
eleva debido a un proceso aerodinamico que se

da en su perfil alar.

Imaginemos que estamos parados frente aun campo abierto y
arrojamos una roca con toda nuestra fuerza. La roca estara volando,
al menos por un determinado periodo de tiempo, debido a la fuerza
con la que fue impulsada. Con el avion sucede algo similar, pero de
forma continua. Existen fuerzas que actian sobre el y le permiten no

solo mantenerse en el aire sino tambien desplazarse a traves de el.

Buscando una respuesta mas técnica a esta pregunta inicial,
podemos asumir que un avion tiene la capacidad de volar debido a la
actuacion de cuatro fuerzas que ejercen efecto sobre su estructura y
generan una diferencia de presiones entre la parte inferior del plano
(ala) v la parte superior del mismo, lo cual permite que el avion se

eleve y se traslade a traveés de un espacio determinado.

Para comprender mejor este concepto, debemos estudiar las

cuatro fuerzas actuantes sobre un avion. Veamos:
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Fuerzas que Actuan en Vuelo

Cuando una aeronave esta en vuelo, se ve afectada por una serie de
fuerzas que puede ayudar al vuelo o pueden reducir su capacidad.
Existen cuatro fuerzas principales que actian de manera constante
mientas una aeronave esta en vuelo, son:

SUSTENTACION
- P » |
RESISTENCIA 4— - —’ TRACCION
@ o
PESO

Estas cuatro fuerzas actiian en pares; la sustentacion es
opuesta al peso, y el empuje o traccion a la resistencia. Un avion o
cualquier otro objeto, se mantiene estatico en el suelo debido a la
accilon de dos fuerzas: su peso debido a la gravedad que lo mantiene
en el suelo y la mmercia o resistencia al avance que lo mantiene
detemido. Para que el avion vuele seria necesario contrarrestar el
efecto de estas dos fuerzas negativas, peso y resistencia, mediante
otras dos fuerzas positivas de sentido contrano (Ley de Newton),
sustentacion y empuje, respectivamente. De esta forma, el empuje
podra superar a la resistencia que le impide al avion a avanzar, y la
sustentacion podra superar el peso del avion mantemiéndolo en el

aire. Veamos en detalle cada una de estas cuatro fuerzas:
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SUSTENTACION: Es la fuerza desarrollada por un perfil
aerodinamico moviéndose en una corriente de aire. Ejerce su fuerza
de abajo arriba y su direccion es perpendicular al viento relativo,
definido como la magnitud y direccion de las lineas de corriente de
aire con sentido contrario al movimiento del perfil alar pero “No
necesariamente perpendicular al horizonte”. Se representar con la

letra L. por su traduccion al ingles LIFT.

SUSTENTACION

VIENTO RELATIVO

PESO: El peso es la fuerza de atraccion gravitatoria sobre
un cuerpo. Su direccion es perpendicular a la superficie de la tierra y
su sentido es hacia abajo y posee una intensidad proporcional a la
masa de dicho cuerpo. Esta fuerza, opuesta a la sustentacion, es la
que atrae al avion hacia la tierra y lo mantiene alli a menos que su

fuerza opuesta tome accion. Veamos:

)

SUPERFICIE DE LA TIERRA

PESO

24



TRACCION: Para vencer la inercia del avion parado, al
igual que cualquier objeto detenido en la superficie, es necesaria una
fuerza de “empuje” o “traccion” que genere en el objeto un
movimiento constante par lograr desplazarlo, por la superficie en
caso de un objeto carente de sustentacion o bien por el aire en caso
de un avion. Esta fuerza se obtiene acelerando una masa de aire a una
velocidad mayor que la del objeto o avion. La reaccion, de igual
intensidad pero de sentido opuesto (3a ley de Newton), mueve el
avion hacia adelante. En aviones de helice, la fuerza de propulsion la
genera la rotacion de la helice, movida por el motor y en reactores, la
propulsion se logra por la expulsion violenta de los gases quemados

por la turbina.

Esta fuerza de traccion es ejercida en la misma direccion a la
que apunta el eje del sistema propulsor, el cual suele coincidir con el

eje longitudinal del avion. Veamos:

e
—
—
EJE LONGITUDINAL e

TRACCION

La capacidad de traccion que posee una aeronave se define
como “Potencia™ y esta depende de factores como: la forma y
tamafio de la helice, octanaje del combustible, densidad del aire, etc.
La capacidad de traccion o potencia se mide en caballos de fuerza
(HP), en motores convencionales y de kilos o libras de empuje en

motores a reaccion.
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RESISTENCIA: La resistencia es la fuerza que impide o
retarda el movimiento de un avion. Actia de forma paralela y en la

misma direccion que el viento relativo. Veamos:

== &

«— i

« | VIENTO RELATIVO
RESISTENCIA T e

e -_'ﬁ I

Desde un punto de vista aerodinamico, cuando un ala se

» | <4

desplaza a traves del aire, se presentan dos tipos de resistencias: por
un lado la resistencia debido a la friccion del aire sobre la superficie
del ala, y por otro lado, la resistencia por la presion propia de la

particula de aire oponiéndose al movimiento de un objeto.

Ambas resistencias crean una fuerza proporcional al area
sobre la que actuan y al cuadrado de la velocidad. Una parte de la
resistencia por presion, que produce un ala, depende de la cantidad
de sustentacion que esta genera y se la denomina “Resistencia
Inducida”. A la suma del resto de resistencias por friccion en el resto
de las superficies se la denomina “Resistencia Pardsita”. Ambas

seran tema de estudio mas detallado en las paginas siguientes.

Interaccién de las Cuatro Fuerzas

Habiendo conocido a estas cuatro fuerzas que actian en
nuestro vuelo, veamos ahora en que condicion actuaria cada una de

estas fuerzas, ya que existira una determinada combinacion de fuerza
para cada actitud de vuelo. Aqui llega TU TURNO!
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- Como crees que estardn estas cuatro fuerzas en un vuelo

recto y nivelado a velocidad constante? — Iguales o desiguales?

La respuesta correcta es IGUALES! Ya que las cuatro
fuerzas ejerceran la misma presion para mantener al avion en vuelo
una actitud de vuelo constante, es decir, sin ascender n1 descender, y
a una velocidad fija, sin acelerar o desacelerar. Entendiendo este
concepto podemos decir que en un vuelo mvelado a velocidad

constante la sustentacion es 1gual al peso y la traccion es 1gual a la
resistencia: L=W (lift / weight) y T=D (thrust / drag).

SUSTENTACION

4

il
RESIE‘I‘EHEM* ik b * TRACCION
i " . .

PESO

Veamos ahora que sucederia s1 alguna de las cuatro fuerzas
altera su valor y se aparta de las tres restantes. En el siguiente
ejemplo, la traccion altera su valor y vence a su contrafuerza la
resistencia. Como consecuencla de esta variacion de fuerzas, se
producira una aceleracion, por el momento a altitud constante, ya que

s1 continua aumentando su velocidad, también lo hara la sustentacion

y la aeronave comenzara a ascender.
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w=10

Ahora bien, nuevamente TU TURNO! Considerando el

ejemplo anterior con la vanacion de fuerzas:

- Comeo crees que estardan éstas en una situacion normal

posterior al despegue de una aeronave?

Intentemos razonar juntos esta pregunta. Inmediatamente
despues de despegar, un avion se encuentra en aceleracion y en
ascenso continuo hasta tanto llegue €l momento de la reduccion de
potencia o bien de la mivelacion de altitud. Considerando este

escenario, las fuerzas quedarian representadas de la siguiente

manecra.
L=20
= | T=20
ﬁ
h e 1
D=10




La sustentacion seria mayor al peso (L > W) produciendose
un ascenso y la traccion seria mayor a la resistencia produciéndose

una aceleracion (T > D).

TU TURNO NUEVAMENTE! Analicemos la sigmente
imagen ¢ intentemos descifrar cual sera la relacion entre las cuatro
fuerzas. La aeronave se encuentra en la fase de aterrzaje, previo a

hace contacto con la pista.

SN
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MY - o. ‘.!" .
B0 Flaies
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P

JSustentacion MAYOR o MENOR al peso?

¢ Traccion MAYOR o MENOR a la Resistencia?

4
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Perfil Aerodinamico

Un perfil aerodinamico o perfil alar se considera la columna
vertebral de un avion y guarda en si el secreto del vuelo. Imaginemos
que tomamos el ala de un avion y logramos quitar su cobertura, alli
dentro encontraremos una gran cantidad de perfiles uno al lado de
otro formando la estructura del ala, de la misma manera que cada

costilla en el esqueleto humano. Veamos:

La sumatoria de una determinada cantidad de *costillas” o perfiles
dentro de la estructura de un ala, definiran su envergadura. En esta

segunda mmagen vemos un ala completa, con

todos sus perfiles unidos por los largueros o

vigas internas en el ala que unifican a

\Q cada perfil formando la estructura

S #ﬁ W completa del ala.



Ahora bien, habiendo entendido este concepto, pasemos a
detallar las partes mas importantes de un “Perfil Alar” para luego

entender su principio de funcionamiento.

Posicion de '“ Ordenada maxima de la linea de curvatura media
K ordenada maxima
Bordede | G ek
mo
atague [© ' | Linea de curvatura media
(B.A.)

Radio de
curvatura
del borde Espesor ma&ximo

de ataque

Borde de Ataque: Seccion curva y frontal del perfil alar
donde comienza el recorrido de las particular de aire al impactar con
la superficie del ala. Es la zona de impacto directo con la corriente de
aire, su forma y tamafio definen la capacidad de la particula de aire
de recorrer la superficie alar y
generar sustentacion. Si1  por
alguna razon, por ejemplo
formacion de hielo, el borde de
ataque se deforma, dificultaria el
recorrido de la particula de aire

afectando a la sustentacion hasta

el punto donde la particula seria
incapaz de superar la deformidad y la aeronave podria entrar en

perdida.
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Borde de salida: Seccion final de la superficie alar donde el
flujo de aire vuelve a la corriente
libre luego de haber recorrido toda
la superficie del perfil. Esta seccion
tiene la particularidad de poder
extenderse y agrandar la superficie

alar por medio de dispositivos

hipersustentadores como los
FLAPS.

Intradés: Parte inferior del ala que cubre desde el borde de
ataque hasta el borde de salida.

Extrados: Parte superior del ala que cubre desde el borde de
ataque hasta el borde de salida.
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Espesor: Distancia maxima entre el extrados y el intrados.

Solo puede existir un espesor maximo para cada perfil.

Intradés
Espesor maximo Cuert

Cuerda: Se trata de una linea recta imaginaria que une los
bordes de ataque y de salida. Es de suma importancia ya que, junto al
viento relativo, es una de las dos variables a tener en cuenta para el

calculo del angulo de ataque.

Por otra parte la cuerda define el tamafio del perfil ya que en
un ala pueden existir perfiles de diferentes tamafnios con el fin de
hacer mas angostas las puntas de las alas y asi obtener un beneficio

aerodinamico.

» Intradds ~a Borde de
Espesor maximo Cuerda salida
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Perfiles NACA

Desde el primer perfil creado por los hermanos Wright, el
disefio de estos ha 1do evolucionando en diferentes formas segin su
funcion. Durante la primera guerra mundial se expenmentaron
diferentes variables de perfiles, la mayoria sin éxitos. Fue antes de la
segunda guerra mundial donde los paises mas avanzados en el tema
(Alemania, Francia e Inglaterra) intentaron mejorar sus perfiles con

el objeto de maximizar su poder de guerra.

De todos los intentos, quienes obtuvieron mejores los
resultados fueron los perfiles disefiados por NACA (National
Advisory Commitee for Aeronautics) organismo antecesor de la
actual NASA.

Los perfiles NACA han 1do evolucionando con el
crecimiento del ambito aeronautico. Si1 bien cada fabricante de
aeronaves puede optar por un perfil determinado para sus aviones,

los mas utilizados son los siguientes:

Perfil Simeétrico Perfil Concavo Convexo
Perfil Plana Perfil Suparsanico
Perfil Abombado Perfil Supersanico

e, e e
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Veamos la evolucion de los perfiles desde sus inicios:

Wright, 1908 Gotinga 387, 1919

P-\—Iw—gl

Bleriot, 1909 Clark Y, 1922

e — e

R.A.F. 6, 1912

M-6Y, 1926
I e S
R.A.F. 15, 1915 R.A.F. 34, 1926

U.S5.A. 27, 1919 N.A.C.A. 2412, 1933

I . T ey

Joukowsky (Gotinga 430), 1912 N.A.C.A. 23012, 1935
Gotinga 398, 1913 N.A.C.A. 23021, 1935

e —  — —_—

N.A.C.A. 66,,-212, 1940

=

N.A.C.A. 747A315, 1944
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Recordemos que independientemente del tipo de perfil que
cada fabricante tome en cuenta para la construccion de los planos
(alas) de su avion, dentro de éste podran coexistir perfiles de
diferentes tamanos con el objeto de darle una determinada forma a su

plano.

Observando el siguiente ejemplo notamos que dentro del
plano A existen perfiles de diferentes tarnanos, y en el plano B el

tamario de los perfiles es homogéneo.




Conceptos Especificos

Conceptos Acrodinamicos Especificos

I
Ut i

I
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§ a4 0 2 ¢4 % 16 20 22
ANGULO DE ATAQUE - GRADOS
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Flujo Alrededor del Perfil

Distribucion de Velocidades Alrededor del Perfil: Cuando
un perfil se mueve a traveés del aire, se producen variaciones de la
velocidad del aire a lo largo de su superficie.

Baja presion
- = =3 —3 —3 —3 = = = = =3 = = = = —
e 4*'.# — Ahtavelocidad

— — - - .-L*
= =

=¥

— ~ Bajavelocidad

==-———=—==—"=

e — = = = = = — _—

Alta presion
Las lineas de corriente sobre el extrados e intrados de un

perfil se juntan al atravesar el perfil aerodinamico. Similar al efecto
Venturi, este fenomeno ocurre cuando la velocidad de la corriente
libre aumenta. Este incremento de velocidad se debe a que la
corriente de aire debe partirse para dejar pasar al perfil. Parte del aire
fluye por sobre el perfil y parte por debajo del mismo, pero las lineas
de corriente deben juntarse en el borde de fuga del perfil alar para

volver a formar la corriente de aire libre de perturbaciones.

Vs
BT — Vi
e ll_.- = U Y
l T
G Ty
= . o -H"'\-\___\_
Vi .
V2
L Wy
Vi>Vi> V2 Va=0



Debido a la curvatura superior del perfil, el aire que pasa por
sobre la superficie superior (extrados) tiene una mayor distancia que
recorrer para llegar al borde de fuga que la distancia que debe
recorrer la particula de aire que pasa bajo el perfil (intrados).
Considerando que las particulas se mueven en la misma linea de
corriente de aire libre, ambas deben llegar al mismo tiempo al borde
de fuga, por lo cual, las particulas que tengan una mayor distancia
que recorrer lo deberan hacer a mayor velocidad para mantener el
valor de tiempo constante. De esta forma actia la velocidad del flujo

de aire sobre alrededor de un perfil.

Apliquemos este concepto en el ala de un avion y veamos
como se produce el efecto mencionado sobre el perfil alar, o en este
caso sobre toda la superficie del plano del avion compuesta por una

serie de pertiles ordenados.

La totalidad del plano del avion se introduce en la corriente
de aire libre modificando el recorrido de sus particulas a traves de la

superficies del intrados y extrados.

Extrados
Mayor Velocidad Corriente de Aire

Intradds
Moenor Velocidad

— g

Perfil
— b 1
__—H
{ . =
"-i-‘w.ll’ “-



Distribucion de Presiones Alrededor del Perfil: De

acuerdo a la ecuacion de Bemoulli, cuando se incrementa la

velocidad, se produce una dismuinucion de la presion. Por este

motivo, en un perfil se reduce la presion sobre la superficie superior

por incremento de la velocidad.

En condiciones normales la presion

sobre el extrados es menor que la del intrados. La presion sobre la

superficie del perfil varia su intensidad dependiendo de la zona

donde se ejerza a lo largo de
toda su superficie, este
fenomeno se conoce como
“distribucion de presiones” y
esta directamente relacionado
con la actitud de wvuelo y su

angulo de ataque.

Distribucion de presion
en un perfil con
combadura positiva
produciendo sustentacion

Centro de Presion: De acuerdo a la ecuacion de Bernoulli,

cuando se incrementa la velocidad, se produce una disminucion de la

presion. Como hemos visto, s1 la presion se aplica a un area se

genera una fuerza. Para
obtener la resultante neta de
presion, se debe integrar las
distribuciones de presiones a
lo largo de las superficies
superior € inferior del perfil.
Este punto de integracion se

denomina “Centro de

Resultante
AR A Disminucion
IS A A 44 4 de presion
b 4
4

%\l L 4‘
Loe Wl

4 d4a ' A

Aumento de presion
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Presion” y se considera el punto teorico del ala donde se aplica toda
la fuerza de sustentacion. Se considera que toda la fuerza de
sustentacion se ejerce sobre un punto en la linea de la cuerda, el

centro de presion o resultante.

La posicion del centro de presiones se suele dar en % de la
cuerda del ala a partir del borde de ataque. A medida que aumenta o
disminuye el angulo de ataque, se modifica la distnbucion de
presiones alrededor del perfil, desplazandose el centro de presiones,
dentro de unos limites, hacia adelante o atras, respectivamente. El
margen de desplazamiento suele estar entre el 25% vy el 60% de la

cuerda.

25% 60%
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Angulo de Ataque

Tomaremos como ejemplo el perfil tradicional plano. Uno de
los puntos mas importantes a tener en cuenta cuando hablamos de
perfiles es el conocido “Arngu.fﬂ de Ataque™ o AOA (angle of attack)
y esta formado por la direccion de la corriente de aire libre o viento

relativo y la cuerda aerodinamica de nuestro perfil.

Sustentacion
A

Resistencia
o Angulo de

Ataque (AQA)

Direccion de la Corriente de Aire Libre

Este angulo es vanable, pues depende de la direccion del
viento relativo y de la posicion de las alas con respecto al mismo,
ambos puntos controlados por el piloto. Es importante saber, que el
angulo de ataque se mide respecto al viento relativo y a la cuerda
aerodinamica, pero no en relacion a la linea del honzonte y al eje

longitudinal del avion, vanables que suelen ser confundidas con
facilidad.

Por otra parte nos encontramos con el “ﬂlngu]ﬂ de
Incidencia”, formado por la cuerda aerodinamica vy el eje longitudinal
del avion. Este es un angulo fijo y lo define el fabricante de cada

aeronave. Veamos:
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SUSTENTACION

RESISTENCIA EJE LONGITUDINAL

DEL AVION

b - e ':‘-UERD"‘
Angulode T~ =.
ADA, Incidencia

Resumiendo, en un perfil podemos encontrar dos tipos de

VIENTO RELATIVO

angulos diferentes. Por un lado el angulo de ataque o AOA, formado
por la cuerda aerodinamica y el viento relativo, angulo sobre el cual,
el piloto puede tomar accion para modificar los walores de
sustentacion y resistencia. Por otro lado esta el angulo de incidencia,
formado por la cuerda aerodinamica y el eje longitudinal del avion.
Definido por el fabricante y de valor fijo, sin poder ser modificado
por la actuacion del piloto. Veamos un ejemplo practico de estos dos

angulos en el siguente grafico:

SUSTENTACION
Angulo de
Incidencia
2 CUERDA AERODINAMICR _ _ _ _ —
RESISTENCIA .-
P, 1 EJENHM
ITUDINAL _
= S saBEmY | xomarTuol
------------ 1 ADA
-m=2 = :- —— - - = r ---------
B VIENTO RELATIVO
—_— -

Habiendo comprendido la diferencia entre estos dos angulos,
nos detendremos a analizar el efecto del angulo de ataque en la
sustentacion. Esta variable puede representar un nesgo para el vuelo.
S1 bien logra tener control sobre la sustentacion, un excesivo angulo
de ataque podria generar la pérdida de sustentacion por completo. El
efecto de aumentar el angulo de ataque, es similar a aumentar la

curvatura de la parte superior del perfil, o sea el estrechamiento al
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fluyjo de awre y, por tanto, la diferencia de presiones y, en
consecuencia, la sustentacion. La relacion entre la sustentacion y el
angulo de ataque da como resultante un coeficiente de sustentacion
maximo denominado CL MAX. Veamos el sigmiente grafico para

comprender mejor este concepto:

4
CL MAX
3 w
— . &
: ,
0 o Y
2 & ¥ .
z v . '
N
: z- &
2 v PERDIDA (stall)
7]
. B
- = X
ANGULO DE ATAQUE (AOA)

En la figura anterior se ve, de forma general, como aumenta
el coeficiente de sustentacion (CL) con el angulo de ataque hasta
llegar al CL maximo, a partir del cual la sustentacion dismunuye con
el angulo de ataque hasta llegar a la perdida completa de la misma,

situacion conocida como “Peéerdida de Sustentacion™ o “STALL”.

Angulo de Ataque Critico: Se denomina angulo de ataque
critico a aquel que produce la mayor sustentacion y a partir del cual
un aumento del angulo de ataque no se traduce en un incremento de

la sustentacion.

45



La sustentacion se produce por la diferencia de presiones
entre las partes superior e inferior del ala, mas la reaccion hacia
arriba que produce la accion del flujo de aire deflectado hacia abajo
en el borde de salida del ala. A medida que se incrementa el angulo
de ataque, la diferencia de presiones es mayor, debido a que se
presenta a la comriente de aire una mayor curvatura; ademas, al ser
mayor el angulo del aire deflectado en el borde de salida, mayor es la
reaccion hacia arriba, por tanto, se tiene mas sustentacion (y también
mas resistencia). Pero este proceso no es mfinito. Cuando el angulo
de ataque excede el angulo
critico, comienza a
disminuir la sustentacion

hasta producirse la entrada

@
3
=
8
o
@
=
o
S
o
c
<

en perdida.

Coef. de sustentacién

Angulo de ataque

AOA y Actitud de Vuelo: este concepto de angulos de
ataque puede ser facilmente confundido y relacionado directamente
con la actitud de ascenso o descenso del avion. 51 bien el angulo de
ataque y su efecto pueden tener relacion con el ascenso o descenso
de la aeronave, no esta directamente relacionado con alguna de estas
actitudes de vuelo. En otras palabras, no por adoptar un AOA
positive nuestro avion tendra una actitud de ascenso o, no por
adoptar un AOA negativo nuestro avion tendra una actitud de
descenso. El avion podria estar volando en descenso con un AOA

exceslvamente positivo o viceversa. Veamos el siguiente grafico para

aclarar este concepto:
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VUELO NIVELADO. AOA NORMAL

VUELOQ NIVELADD. AQA POSITIVD M
] ADA FOSITIVE

Aqui podemos observar un vuelo mivelado pero con dos

AOA diferentes y ambos manteniendo su actitud de vuelo nivelado.

DESCENSOQ. AOA NORMAL

DESCENSO. AQA POSITIVO - ‘E.m.-url'-‘
[.Lar ]
=
-
‘-'__" PRAVFE Pk OF WUELS

Por el contrario, en esta imagen el avion esta en actitud de
descenso pero en ambos casos con el mismo AOA positivo que el

ejemplo anterior y dejando en evidencia que el AOA NQ ESTA
RELACIONADO CON LA ACTITUD DE VUELO!
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Sustentacion (LIFT)

Tal como hemos definido en paginas anteriores, la
sustentacion es una de las cuatro fuerzas que actuian en un avion, y
quizas, la mas importante. Por tal motivo, nos detendremos a estudiar
sus variables mas detalladamente. En primera instancia debemos
asumir que la sustentacion es una fuerza, por lo cual posee un valor
determinado y este valor es la resultante del calculo de una sernie de
varnables a considerar. Las vanables que intervienen en la formula

matematica de sustentacion son las siguientes:

e [a densidad del Aire o (p).
e La velocidad al cuadrado o (V?).
e La superficie que interviene en el flujo de aire (perfil) o (S).

e Y el coeficiente de sustentacion o (CL).

[La combinacion de estas cuatro vanables da como resultado un
determinado valor de sustentacion o L de su traduccion al ingles

LIFT. Veamos como se compone la formula de sustentacion:

L=CL.%p.S.V?

Ahora que ya hemos presentado la formula de sustentacion
con cada una de sus variables, es tu turno de descifrar la proxima

Incognita:

El piloto tiene la capacidad de modificar la formula de sustentacion.

- Sobre cual de estas variables puede tomar accion para lograrlo?
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La respuesta es simple. De las vanables que presenta la
formula de sustentacion, el piloto puede tener control sobre la
velocidad vy sobre la superficie del perfil. Por un lado puede accionar
los mandos de potencia para lograr una aceleracion y aumentar su
velocidad y por otra parte, puede extender los Flaps alargando la
cuerda aerodinamica del perfil, por tanto su superficie. Veamos un

ejemplo al azar:

1) imaginemos los siguientes valores a modo de ejemplo:

L=CL.%p.S.V:, siendkoL=10.5.20.30= 65.

S1 por alguna razon, el piloto decide acelerar la aeronave, la

sustentacion pasara al siguiente valor:

L=CL.%p.S.V! siendoL=10.5.20.50= 85.

Al momento en el que el piloto aumenta la velocidad, su
valor se incrementara al cuadrado, por lo que la sustentacion
obtendra un incremento mucho mayor al original. Por el contrario si

el piloto reduce la velocidad, sucederia lo mismo pero a la inversa.
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2) imaginemos ahora que sucederia con la 5:

L=CL.%p.S.V siendoL=10.5.20.30= 65.

S1 por alguna razon, el piloto decide extender los Flaps
aumentara la superficie alar extendiendo la cuerda aerodinamica vy la

sustentacion pasara al siguiente valor:

L=CL.%p.S.V', siendoL=10.5.40.30= 85.

EXTENDIDO

Aqui el piloto ha alargado voluntariamente la cuerda

aerodinamica aumentando la superficie del perfil alar y como

resultante de su accion ha aumentado la sustentacion.

Como podemos ver, la sustentacion es una formula
matematica y modificable por el accionar del piloto. Solo es cuestion
de comprender cual es la vanable correcta a modificar v de que

manera para lograr aumentar la sustentacion o bien reducirla.
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Pérdida de Sustentacién (STALL)

A lo largo de estas paginas hemos estudiado a la sustentacion
como el atributo de un perfil alar al moverse dentro de la corriente
libre de aire. Asi como el perfil posee la capacidad de generar
sustentacion, debido a todos los procesos mencionados en paginas
anteriores, tambien podria poseer la incapacidad de generar esta
fuerza denominada sustentacion, o bien dejar de generarla s1 es que

ya lo estaba haciendo.

Cuando un perfil aerodinamico comienza a ser incapaz de
generar sustentacion se dice que el perfil entra en “Pérdida de
Sustentacion”. Buscando una definicion para la “Perdida™ podemos

decir que:

“Perdida, es la incapacidad de un perfil para generar

sustentacion debido a un factor que lo impide”

S1 bien existen diversos factores que pueden afectar a la
sustentacion como los que se dan en su formula (densidad del aire,
superficie, velocidad), existe otro factor que no es considerado en la
formula y es una de las principales causas por las que un perfil puede
entrar en situacion de perdida de sustentacion. Este factor es el
angulo de ataque (AOA).

Como hemos visto en paginas anteriores, el AOA esta
formado por el viento relativo y la cuerda aerodinamica. Veamos que
sucede con la particula de aire en un AOA normal y en un AOA

excesivo:
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En la siguiente figura podemos encontrar tres perfiles con

diferentes valores de AOA.

PERFIL A » .

(apxay " " ° S
PERFILB , ., . W
(AOA 10%)
—=
L] L]
PERFIL C

(a0A 20°) ,

PERFIL A: en este primer perfil el AOA es nnrﬁal para un
vuelo nivelado. La particula de aire tiene la capacidad de trepar por
encima del perfil, quen por diferencia de presiones, genera
sustentacion, aunque en este caso en particular es 1gual al peso para

mantener €l vuelo mivelado y evitar un ascenso o descenso.

-
L -

PERFIL A e et - i o
& & B B B @ 8 . @ L -
(ADA 37) .,

PERFIL B: en este segundo perfil el AOA es normal para
un vuelo en ascenso. La particula de aire tiene la capacidad de trepar
por encima del perfil, aunque con mayor dificultad que en el perfil
anterior, pero con la capacidad de generar sustentacion y en este

caso, mayo al peso para lograr una actitud de acenso.

[ 2
w . -
-® "'l.._ih
| 2 = B [ ]
PERFILB , ; & & & & &

(ADA 107)
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PERFIL C: en este tercer perfil el AOA es anormal para
cualquier actitud de vuelo. La particula de aire NO tiene la capacidad
de trepar por encima del perfil sin poder sobrepasar el borde de
ataque, el cual se encuentra demasiado arriba e impide que se cumpla
la formula de sustentacion. La particula de aire carecera de una de las

variables de la formula, la superficie a recorrer.

PERFIL C
(ADA 20%) .

Considerando que la particula de aire es incapaz de superar
el angulo de ataque del perfil, éste entrara en perdida de sustentacion
por excesivo AOA.

Por ultimo, cambiemos al perfil por la figura de nuestro

avion y terminemos de entender este concepto:

PERFILA * —*+ ¥

(AOA 3°)
PERFIL B ’ %
(ADA 107)

PERFIL C it

(AOA 20°) , .,
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Para dejar BIEN EN CLARO este concepto tan importante,
veamos la informacion en el csiguiente grafico, donde podemos
observar que la sustentacion se ve afectada por el incremento del

AOA hasta llegar a la perdida de sustentacion por excesivo AOA:

CL MAX

o

PERDIDA (stall)

SUSTENTACION (CL)

- . i
. ' f
f:.‘-’i-:.'

i

- =
ANGULO DE ATAQUE (AOA)

S1 bien el piloto reconocera la perdida sustentacion de
manera directa al sentir que su avion comienza literalmente a caer,
existen otros indicativos para prevenir esta situacion y detectarla
antes de que suceda. En todos los aviones el fabricante define una

determinada velocidad de perdida sustentacion para diferentes

configuraciones del avion en diferentes situaciones del wuelo.

Algunas de estas velocidades de perdida conocidas como Vg

(velocity stall), estan definidas el manual de performance de cada
aeronave y ofras estan indicadas directamente en el velocimetro,

vCamos:
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Aqui el velocimetro

indica un arco de color blanco

que llega hasta los 68 KT y - 220, .u ,
hace referencia a la Vsp o EE.D_'?WI:-MHEPEE[' S

velocitdad de perdida en

configuracion de aterrizaje

con Flaps extendidos.

Por otra parte, un poco mas arriba encontramos otro arco de
color verde que 1nicia en los 75KT y hace referencia a otra velocidad
de perdida pero en configuracion limpia, es decir, con Flaps retraidos

y se denomina Vs,

Respecto a la estructura del avion, existen dispositivos
indicadores de proximidad a la perdida y no de perdida como
usualmente se cree. Se trata de una ranura en una seccion del borde
de ataque del ala (a la mitad del ala aproximadamente segiin cada
fabricante) que le avisa al piloto mediante una alarma sonora en la
cabina, que la aeronave lleva un AOA excesivo y esta proximo a

entrar en perdida de sustentacion. Veamos:

Al aumentar el AOA, la tapa de la ranura se levanta por

efecto de viento y activa la alarma sonora en la cabina alertando al

piloto de la situacion critica a la que se aproxima.
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Recuperacion de la Pérdida

Considerando que la aeronave entra en perdida por excesivo
AOA, podriamos asumir que reducir el AOA sena suficiente para
recuperar nuesira aeronave de una situacion de perdida de

sustentacion.

Erroneamente se suele relacionar a la falta de potencia de la
aeronave con la perdida de sustentacion. Todo avion entra en perdida
UNICAMENTE por excesivo AOA, segun hemos estudiado en
paginas anteriores. De hecho, una aeronave puede entrar en una

situacion de perdida con potencia o sin ella.

Basados en este concepto, la recuperacion de una situacion
de perdida se basa en una serie de pasos llevados a cabo en un orden
logico e inalterable, e independientemente de la aeronave que se este
volando, puesto que el concepto de perdida de sustentacion es un
concepto universal para todas las aeronaves que vuelen mediante una

superficie alar.

Cuando una aeronave entra en perdida de sustentacion

suceden tres eventos que se involucran entre si:

v'  Las particulas de aire son incapaces de sobrevolar el perfil
debido a un excesivo AOA.

v'  La velocidad se reduce excesivamente hasta por debajo del
minimo sustentable.

v"  La aeronave inicia un descenso involuntario y en ocasiones

descontrolado.
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Toda tecnica de recuperacion de perdida de sustentacion se basa
en modificar estos tres eventos. Lo primero a tener en cuenta sera
modificar el evento donde la particula de aire es incapaz de trepar el
perfil y recorrer su superficie. Para tal accion, bastara con cambiar el
excesivo AOA por uno de menor magnitud. En otras palabras, la

“Regla de Oro” para recuperar una situacion de perdida, es la

siguiente:

“Primero, bajar la nariz para reducir el AOA™

. STALL

L

Al bajar la nanz del avion, se reduce el AOA a un punto donde la
particula de aire puede volver a trepar por el borde de ataque a traves
de la superficie del perfil, lo que volvera a producir el efecto de la
diferencias de presion y por consiguiente, se volvera a generar

sustentacion. Veamos mas de cerca al perfil:

AOA
NORMAL




A causa de haber modificado el primer evento, reduciendo el
AOA, la velocidad comenzara a incrementarse a medida que el avion
continiie reduciendo el AOA en una actitud de descenso. De esta
forma el segundo evento a modificar, sera consecuencia de haber

realizado correctamente la correccion del primero.
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Por ultimo, luego de una entrada en perdida la aeronave
podria iniciar un descenso descontrolado, en incluso en un régimen
de viraje constante. La primera accion a tomar, siempre debera ser la
nivelacion de las alas para luego cambiar la actitud de descenso
suavemente hasta lograr detener la tendencia a caer, al menos de

forma descontrolada.

En esta instancia, la aeronave ya es capaz de generar
sustentacion y posee velocidad suficiente para poder volver a

modificar el AOA, aunque en este caso, pasa de un AOA negativo a
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uno positivo con el fin de detener el descenso y recuperar la actitud
normal de vuelo. Esta ulima maniobra debe ser tratada con sumo
cuidado ya que una recuperacion brusca podria volver a generar una

situacion de perdida de sustentacion por excesivo AOA y limitada
velocidad. Veamos:

-

DESCENSO

EN PERDIDA \ oo
-, b s
[ = -.N ]
L ey
DESCENSO . L g
ALAS NIVELADAS . * " '
T e 5
: | S
ACTITUD NORMAL * i - |
l""T‘“‘t : = E

Tal como observamos en el grafico, en primera instancia el
piloto nivela las alas de su avion y continua con el descenso. Seguido
a ello y con las alas ya miveladas, comienza a recuperar la actitud de

descenso descontrolado a un descenso normal con un AOA normal.
Es importante aclarar que el tiempo del cual se dispone para

recuperar una aeronave en perdida de sustentacion, varlara en

funcion a la altitud que esta posea al momento de la perdida.
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Pérdida en Virajes

Un factor importante a considerar al momento de estudiar la
perdida de sustentacion, es la inclinacion alar durante un viaje. La
maniobra de wviraje coordinado requiere, no solo un trabajo en
conjunto de los ejes de control de nuestro avion, sino que tambien
requiere especial atencion sobre la velocidad, ya que la misma podria
acercarse a la velocidad perdida, no porque la velocidad real del
avion disminuya s1 no porque a mayor inclhinacion alar, se
incrementara un porcentaje determinado de la velocidad de péerdida

de sustentacion. Veamos:

Incremento Velocidad de Pérdida
+ 3%

| - D:I 2
age 10 107 e

30° 30°

45° 45°

60y : ;/{ 60°

Imaginemos un viraje de 20° de inclinacion, segun el calculo

[

de perdida en viraje, la velocidad de perdida se incrementaria en un
3%, es decir s1 en vuelo recto la velocidad de perdida de nuestro
avion es de 60KT, durante un viraje de 20° se incrementara a 62KT.
Hasta aqui la diferencia no resulta un riesgo considerable, pero

veamos que sucede al aumentar aun mas la inclinacion a 40°.
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Incremento Velocidad de Pérdida + 14%
= D"‘ o
o 10 L
a0° a0°

-

43" 43"

. a .
60"y 4 )

b3

Al duplicar la inclinacion del wiraje, se incrementa

¥

considerablemente el porcentaje de aumento de la velocidad perdida,
pasando de 60KT en vuelo recto y nivelado, a 69KT durante el
viraje a 40° de inclinacion alar. Aqui la diferencia entre las
velocidades resulta de sumo interés ya que representa un riesgo para
la seguridad del vuelo si1 el piloto omite estos 9KT de diferencia.
Ahora bien, llevemos el calculo a un viraje extremo de 60° de

inclinacion alar.

Incremento Velocidad de Pérdida + 41%

10 0 10
20 20
30 30

45 45

60 60
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En este viraje de 60 grados la velocidad de perdida se
incrementa drasticamente en un 41% mientras que en vuelo recto y
nivelado, la velocidad de perdida de nuestro avion es de 60KT,
durante un viaje de este tipo la velocidad perdida se incrementara
85KT! Una diferencia realmente significativa que podria llevar a una
situacion de riesgo s1 no se preve tomar las medidas necesanas.

Veamos un ejemplo mas sobre un viraje de 75" de inclinacion:

Incremento Velocidad de Pérdida + 100%

= o* Q
20° 10 10 20°

30° a0®

45° f 45°

Eﬂ'”~ 60"

En este viraje extremo de 75° de inclinacion, la velocidad de
perdida sera duplicada! De los 60 KT de velocidad de pérdida inicial
de nuestro avion, ha pasado a ser 120KT la velocidad minima de
sustentacion y por debajo de la cual, nuestra aeronave entra en

perdida por extrema inclinacion del viraje.

62



Tabla de Stall Speed

Las tablas de velocidades de perdidas son propias de cada
acronave y para una determinada configuracion de wuelo. Cada
fabricante determina las velocidades de perdida en diferentes
situaciones, como ser: un vuelo con o sin potencia, un vuelo con o
sin configuracion de Flaps y para cada ejemplo se le agrega una
determinada inclinacion alar o “Bank Angle”.

Tal como vimos en paginas anteriores, tanto el CG como la
altitud de densidad pueden afectar a una determinada fase de vuelo.
El CG afectando el balanceo del avion y la altutud de densidad
afectando la sustentacion y resistencia. Por tal motivo es que cada
piloto debe conocer las diferentes velocidades de perdida de
sustentacion en sus diferentes configuraciones posibles (dadas por el
fabricante en su manual de usuario).

Tomemos

como ejemplo una aeronave C172 donde

podriamos encontrar el siguiente grafico en su manual de usuario.

Angle of bank

el Level 30° .45t 60°
Gear and flaps up

Ol MPH 62 67 74 88
= knots 54 58 64 76
& of | MPH 75 81 89 106
knots 65 70 77 92

. Gearandfiapsdown
on |_MPH 54 58 64 76
@ knots 47 50 56 66
n%_ MPH 66 71 = 93
knots 57 62 81
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Como podemos ver en el cuadro de ejemplo, este presenta diferentes

variables a considerar para el calculo de Stall Speed, como ser:

una inclinacion alar de 45°, sin potencia y con el tren de aterrizaje y

los Flaps extendidos,
68KT o bien 78MPH.

Gross Weight
Angle of Bank.
Gear and Flaps

Power on/off

corresponde una velocidad de perdida de

Gear and flaps up

Tomando como ejemplo las casillas pintadas en el cuadro, para

sin potencia pero con el tren de aterrizaje v los Flaps retraidos, la

velocidad de perdida aumentaria a 77KT. Esta condicion se da ya

Por otro lado si mantuviésemos esa misma inclinacion alar,

que los FLAPS son dispositivos hipersustentadores.

el On MPH 62 67 74 88
g knots 54 58 64 76
MPH 75 81 89 106
o Off
knots 65
On MPH 54 58 76
§ knots 47 50 66
S MPH 66 71 93
knots 57 62 81
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Resistencia o DRAG

Tal como hemos defimido en paginas anteriores, la
resistencia es una de las cuatro fuerzas que actian en un avion, y al
igual que la sustentacion, una de las fuerzas mas relevantes al
momento de estudiar la aerodinamica del vuelo. Por tal motivo, nos
detendremos a estudiar sus variables mas detalladamente.

Comenzaremos asumiendo que la resistencia es una fuerza,
por lo cual posee un valor determinado y este valor es la resultante
del calculo de una sene de varables a considerar, al 1gual que la
sustentacion. Las vanables que intervienen en la formula matematica

de resistencia son las siguientes:

e [a densidad del Aire o (p).
e La velocidad al cuadrado o (V?).
e La superficie que interviene el flujo de aire (perfil) o (S).

o Y el coeficiente de resistencia o (CD).

[.a combinacion de estas cuatro vanables da como resultado un
determinado wvalor de resistencia o D de su traduccion al ingles

DRAG. Veamos como se compone la formula de resistencia:

D=CD.%p.S.V?

Ahora bien, de esta formula similar a la formula de
sustentacion, se desprenden dos tipos de resistencias mencionadas en
paginas anteriores, la resistencia inducida y la resistencia parasita.

Veamos:
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Resistencia InducidaoID: LaIDse }

genera a causa de la sustentacion y su

incremento esta directamente relacionado Resistencia

con el AOA. A mayor AOA, mayo sera el inducida

valor de ID. Por tanto, guarda cierta

Resistencia

similitud con la sustentacion y se ven

afectadas por una misma vanable.
Anaqulo de ataque

Cuando la comriente de awre que fluye por el intrados se
encuentra con la corriente de aire que fluye por el extrados, la
primera de mayor velocidad, la envuelve y desplaza hacia abajo a la
segunda de menor velocidad, modificando hgeramente el wviento
relativo y creando un efecto que se conoce como Resistencia

Inducida.

Este encuentro de las corrientes de aire se da en las puntas de
ala y genera un efecto adicional creando “Vortices de punteras de

alas™ que absorben parte de la energia del avion.
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Reductores de Resistencia Inducida: considerando
que los dos flujos de aire se encuentran en la punta del ala, existen
dispositivos capaces de reducir el efecto aerodinamico que produce
este encuentro de los dos flujos, reduciendo el efecto de la resistencia
inducida. Estos reductores de ID se basan en diferente disefios de las
punta de alas, modificando su contormno final o bien alargando este

para cambiar su forma.

Dependiendo de cada fabricante, podemos encontrar puntas

de ala con los siguientes disefios pensados con el fin de reducir la ID:

BT B,

Rounded ﬁ it ¥

T—— L Hoemer Drooped
Sharp

O de manera opcional a lo tradicional, cada fabricante puede

extender su punta de ala y darle alguna de las siguientes formas:
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V4 :
ﬁ I

Winglet Endplate |

Los winglets son una de las opciones mas votadas por los
operadores de aviones comerciales, ya que la reduccion de ID es
notable, favoreciendo el consumo de combustible en cada wvuelo.
Veamos un ejemplo grafico de la reduccion de ID en un ala con

winglets:

Punta de ALA sin Punta de ALA con
Reductor de ID Reductor de ID

Ala Convencional Shark Winglet

Visto desde un plano superior,

notamos que la ID se reduce en gran

medida con contar con estos reductores.
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Resistencia Parasita PD: esta clase de resistencia esta
asociada a la friccion de la particula de aire con las superficies del
avion que no tengan relacion con la capacidad de generar
sustentacion, como ser: fuselaje, tren de atermzaje no retractil,
antenas de radio, montantes, etc. Por otra parte, la superficie total del
ala y su forma, afecta a la resistencia parasita; un ala mas alargada
presenta mayor superficie al viento y, por ello, mayor resistencia
parasita que un ala mas corta. Considerando que la resistencia
parasita depende del impacto de

la particula de aire sobre una

superficie, podemos definir que 'E
:_ - .
la resistencia parasita aumenta JE RBE'E,WPEIH
_ E parasita
con la velocidad, ya que la =
fuerza de impacto sera mayor,
tal como vemos en este grafico. Velocidad

S1 bien no existen reductores para este tipo de resistencias, los
fabricantes tienen la posibilidad de optar por un disefio donde favorezca a la
relacion “velocidad resistencia”, descartando la mayor cantidad de
superficies de impacto en su disefio. Es el caso de la diferencia entre los
aviones de ala alta equipados con montantes que sostienen a las mismas y

los aviones de ala baja, sin montantes. Veamos:
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Habiendo comprendido la diferencia entre estas dos resistencias,

podemos resumir que la ID aumenta con el AOA y disminuye con la

velocidad. Por otro lado, la PD esta directamente relacionada con la fuerza

del impacto de las superficies de la aeronave contra el viento, y esta fuerza

de impacto estara directamente relacionada con la velocidad del vuelo.

Tomando en cuenta los valores graficos de la ID y de la PD,

formamos una curva de resistencia total o TD. Veamos:

i Resistencia
ll Minima

|

i

La parte inferior de la curva
de TD es el punto donde
cruzan los valores de ID vy
PD, generando un punto
equilibrado de resistencias
llamado “punto de

resistencia minima’.

Considerando este punto,
podemos asumir que aqui se
encuentra la mejor relacion
entre el AOA y la velocidad,
logrando un optimo perfil de
viuelo en nuestra aeronave,
tal como se muestra en este

grafico.

RESISTENCIA

TD
PD

>

RESISTENCIA

VELOCIDAD

Resistencia
Minima
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RESISTENCIA

TD
PD

>

RESISTENCIA

VELOCIDAD

Resistencia
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Control del Piloto sobre las Resistencia

Como ya sabemos la ID depende del AOA. Por lo tanto, el
piloto puede reducir la resistencia inducida, s1 para lograr mas

sustentacion, incrementa la velocidad en vez de incrementar el AQA.

“A mayor velocidad, menor resistencia inducida™

Por otra parte, el peso influye de forma indirecta en esta
resistencia, ya que a mayor peso, s€ necesita mas sustentacion y, por

tanto mayor AOA para mantener la misma velocidad.

“Disminuyendo el peso, también disminuye la resistencia

inducida”™

Por el contrario, la PD se incrementa con la velocidad del
avion. La unica forma que tiene el piloto para disminuirla es
disminuir la velocidad, porque, en lo demas, esta resistencia depende

sobre todo del diseno del avion y el piloto alli nada puede hacer.

S1 con el aumento de velocidad dismunuye la ID y se
incrementa la PD, aqui es donde el fabricante define su punto de
resistencia minima en la curva de relacion sobre la TD. Esta

informacion esta especificada en el manual de cada aeronave.

A baja velocidad, la mayoria de la resistencia es inducida,
debido al incremento del angulo de ataque para producir suficiente
sustentacion y soportar el peso del avion. A medida que la velocidad
sigue bajando, la ID se incrementa rapidamente y la PD apenas tiene

influencia. A alta velocidad, sucedera todo lo contrario.
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Factor de Carga

En vuelo recto u hornizontal, la sustentacion es 1gual al peso,
dos fuerzas equilibradas que permiten el vuelo nivelado. Pero existe
una relacion entre estas dos fuerzas y se conoce como factor de
carga. Aerodinamicamente, el factor carga es considerado una
limitacion que afecta al vuelo, por tal motivo, estudiaremos sus

variables. Comencemos definiendo al factor carga como:

Considerando su formula,

n= sustentacion L
peso w

unidad. Ahora bien, en algunas actitudes de vuelo, la sustentacion es

podemos asumir que N en

vuelo recto tiene el valor de 1

mayor al peso, por lo que N se vera afectado y pasara a tener un

valor positivo o negativo segiin la maniobra de vuelo.

Factor de Carga en Viraje

Durante un viraje la relacion L/W sufre una alteracion
aerodinamica ya que las alas se ven sometidas a diferentes cargas
que en un vuelo recto y nivelado. Al verse afectada la relacion L/W,
se vera afectado el valor de N, pasando de ser una umdad a
incrementarse en un determinado porcentaje en funcion de la
inclinacion alar o inclinacion del viraje. Por ofra parte, al
incrementarse los valores de cargas sobre las alas, también se
incrementara la velocidad de perdida en maniobra o Vy en un

determinado valor segun la inclinacion alar, al 1gual que N. Veamos:
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0° 1%° 30° fﬂﬁ' 60° 70°
g %% ti ax ﬂ;

N o cargay 1 1,03 1,15 141 2,00 3,80 |
Vm Vs 1.01Vs 107 Vs 1.19Vs 141Vs 1.96 Vs |

Como podemos ver en este grafico comparativo, para cada
inclinacion alar existe un determinado facto de carga o N y una

determinada velocidad de perdida en maniobra o Vi,

Comenzando desde el valor de inclinacion cero equivalente a
las alas niveladas le corresponde el factor de carga 1gual a una unidad
y una velocidad de perdida en maniobra equivalente a la velocidad
de perdida en configuracion limpia o Vs. Ahora bien, cuando la
inclinacion alar un viraje comienza a marcarse, el factor de carga

aumenta y la velocidad perdida también.

N (factor carga) 1

Vm Vs
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Observando el grafico el
factor de carga se ha multiplicado
por 1,03 de su valor onginal y la
veloctdad de peérdida se ha
incrementado en 1,01 sobre su
valor 1nicial indicando ahora una

nueva velocidad, Vy,

Veamos un ejemplo con
una diferencia mas notable.
Cuando la inclinacion de un viraje
es de 70°, el factor de carga se
multiplica por 3,80 sobre su valor
original y la velocidad de pérdida
en maniobra se multiplica por 1,96

sobre su valor imicial.
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Habiendo comprendido como varia el factor de carga y la
velocidad de perdida durante un viaje, veamos un ejemplo practico

para analizar como afectaria a un vuelo normal.

Imaginemos que nuestro avion tiene una Vs de 70KT en

configuracion lhimpia, y el valor fijo de

factor de carga 1gual a 1.0. Tomando :70':
como referencia una inclinacion alar de iL
70°, el valor de N pasara a ser de 3.80 \

L

(casi cuatro veces su valor mnicial) y la

velocidad de perdida pasara a ser 137KT!
Siendo 70 x 1.96. Considerando estos 3,30

nuevos valores, nuestra aeronave deberia

acelerar y Mantener constante 137 KT 1,96 Vs
“como minimo” para evitar entrar en
perdida de sustentacion en viraje.

Imaginemos ahora una 3015
inclinacion normal en un wvuelo IFR.
Con un viraje de 30" de inclinacion, la ﬁE
velocidad de perdida pasaria de 70KT a h:i
75KT. Una diferencia menor a la
anterior, pero considerable para tener en
cuenta sl nuesira aeronave posee una 1,15
performance reducida.

1,07 Vs

13



Otra medicion del factor de carga

Otra forma de nombrar el factor de carga es por la letra g
(aceleracion de la gravedad). 51 un avion posee un peso de 3000kg
podemos decir que soporta 3g. Estas fuerzas pueden ser positivas o

negativas.
Son positivas cuando su direccion es hacia abajo. Se indica

con el signo ( + ). Ejemplo: + 2g.

Fuerza G Positiva (hacia abajo)

-
.

R -

] ] I ]
] ] ] [ ]
] ] I " 5 ] ] 1
] ] I~ ] ] ]
vy v + .,»*\\. v v ¥

Ejemplo: +2G

o=y

= ——= =

Son negativas cuando la fuerza es hacia arriba. Esta fuerza, puede
incluso anular el propio peso del avion. Se les pone el signo (-), para

indicar el sentido de la fuerza aplicada. Ejemplo: — 2g.

Fuerza G Negativa (hacia arriba)

-———p

A A A A A
I ] ] ] I
I I J ] !
1 ] [ I 1
1 ] [ I [

] T “ e )

Ejemplo: -2G

-——p
T
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\
- R
] | ] ]
~ W
() . ] [} 1 I
'}f\. P

oy
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L™

== -

Son negativas cuando la fuerza es hacia arriba. Esta fuerza, puede
incluso anular el propio peso del avion. Se les pone el signo (-), para

indicar el sentido de la fuerza aplicada. Ejemplo: - 2g.

Fuerza G Negativa (hacia arriba)

- =P

A A A A a4 A
] [ ] [ ] ]
| I J [ ! I
i I [ ' I 1
i [ 1 I ] 1

e

~ M _
e T o

Ejemplo: -2G
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El Piloto las nota inmediatamente, desde el primer vuelo y

puede identificarlas por dos sensaciones caracteristicas:

En las g ( — ), el Piloto queda “flotando™ en el asiento.

A

A
I
I
I
I

'
[
[
[
I

-————p

Fuerza G Negativa
(sesacion de flotabilidad)

En las g ( + ), parece como si el peso humano aumentara. El

Filoto, como un elemento mas del avion, queda “pegado” al asienio.

Fuerza G Positiva
(sesacion de aplastamiento)
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Factor de Carga en Recobrada

Un ejemplo caracteristico de la sensacion de G+ es el factor

carga durante la recobrada posterior a un descenso pronunciado.

Observando la figura siguiente, notaremos que la maxima
G+ se da en la parte inferior, justo donde la fuerza de mercia y el
peso tienen la misma direccion vy sentido, por lo que se suman

algebraicamente.

NN,

L
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Por otra parte, sucedera lo contrario s1 invertimos la curva de

maniobra y la recobrada pasa a estar en la parte superior. Veamos:
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Capa Limite

S1 consideramos al aire como un fluido, éste posee una
determinada viscosidad que al encontrarse con un objeto (perfil alar)
podria alterar su velocidad. Esta alteracion a su velocidad se debe a
la friccion con el objeto que se interpone en la cornente de aire libre.
Considerando esto, podemos asumir que la variacion de velocidad de
la particula de aiwre dependera de su cercania con el objeto. La
distancia entre el objeto y la ultima particula de aire de la commente
libre que no se ve afectada por la friccion se denomina “Capa

Limite”. Su definicion técnica seria la siguiente:

“La capa limite se entiende como aquella en la que la
velocidad del fluido respecto al solido en movimiento varia desde

cero hasta el 99% de la velocidad de la corriente no perturbada”.

100% Velocidad

99% Velocidad, bk
-

h‘

_E{—EAPA LIMITE }————

Tener claro este concepto es fundamental ya que la capa

L |

limite es uno de los fenomenos mas importantes en aerodinamica, al
estar directamente relacionado con la resistencia. Veamos un

ejemplo mas para dejar bien claro este concepto:



Imaginemos que estamos parados en un puente y vemos
correr la corriente de agua del rno. Tenemos dos objetos flotantes en
nuestras manos, decidimos tirar uno a mitad del rio y otro mas
cercano a la orilla del mismo. La velocidad del primero sera mayor a
la velocidad del segundo objeto arrojado, debido a la viscosidad de la
capa limite. El primer objeto flotante arrojado a mitad del rio se
encontro en una corriente alejada del objeto que genera la friccion
con €l flujo, es decir el fondo del rio, mientras que el segundo objeto

se encontro mas cercado a éste, disminuyendo su velocidad.

Imaginemos que el fondo del no (objeto que interfiere la

corriente libre) es el perfil aesrodinamico.

100% Velocidad

99% Velocidad, b oL
-

T

La velocidad de la corriente en la parte superior del perfil

T

sera mayor a la velocidad de la corriente en la parte inferior del perfil
donde puede llegar hasta velocidad cero si1 se encuentra bien pegado

a la superficie del mismo.

Habiendo entendido este concepto, podemos encontrar dos
tipos de Capa Limite, una “Capa Limite Laminar” y una “Capa

Limite Turbulenta”.
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Capa Limite Laminar: Cuando el movimiento del aire
dentro de la capa limite es en forma de capas paralelas, se la
denomina laminar. En los puntos proximos al borde de ataque, la
capa limite es laminar, conforme el aire se va moviendo alejandose
del borde de ataque, las fuerzas de rozamiento disipan cada vez mas
energia de la corriente de aire, haciendo que el espesor de la capa
limite aumente paulatinamente, hasta que a una cierta distancia del
borde de ataque, la capa limite empieza a sufrir unas perturbaciones
de tipo ondulatorio, que acarrean un aumento del espesor de la capa
limute, y una
destruccion de la
corriente laminar que
existia, pasando a ser

turbulenta.

Capa Limite Turbulenta: Aqui las particulas ya no se
mueven en capas paralelas, sino de una forma caotica. Las moléculas
de aire pasan de una capa a otra, moviendose en todas direcciones, de
manera que €l espesor
de la capa limite y la
velocidad de las
particulas sufren un
aumento considerable,
al pasar de laminar a

turbulenta.
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Esta transicion de laminar a turbulenta depende del angulo
de ataque que presente el perfil. En un perfil con un AOA
determinado existiran las dos clases de capa limite separadas por un
punto determinado en el perfil llamado “Punto de Transicion”.

Veamos:

Punto de transician

a Tkl
?:rﬁm‘ﬂf [t‘;‘;a limite
nas 08 elgada u Ufﬂnw

S

Este punto de transicion va modificando su ubicacion en

funcion del AOA que presente el perfil aerodinamico. Veamos:

Transicién a Transicion a

e turbulencia ADA 5" turbulencia ADA 10°
——— _._.—""-'_._-_

Transicidn a
turbulencla ADA B
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Estabilidad

La estabilidad de una aeronave se define como la tendencia a
mantener una determinada condicion de vuelo sin variacion alguna y
capaz de volver a su condicion original sin intervencion del piloto en
el caso de que se aparte de ella. El concepto de estabilidad suele
confundirse con el concepto de equilibrio, los cuales son similares

pero no los mismos.

Por un lado el equilibrio de una aeronave se obtiene en una
condicion de vuelo a velocidad constante y con las cuatro fuerzas
aerodinamica sin variacion. Por otro lado, la estabilidad de una
aeronave se refiere a su comportamiento cuando esta es desviada de

su condicion de equilibrio.

= ~_‘jq\«' <@
A O

T g e T e

Tendencia de restablecer su estado original

Entendiendo esta diferencia podemos asumir que el
equilibrio es un estado del vuelo mientras que la estabilidad es una

propiedad de la aeronave.

La estabilidad de una aeronave se divide en dos, puede ser
estabilidad estatica y dentro de esa puede ser positiva, negativa O
neutral; o bien puede ser estabilidad dinamica. Veamos cada una de

ellas:
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ESTABILIDAD ESTATICA: sc entiende que una aeronave
es estaticamente estable cuanto luego de apartarse de su estado de
equilibrio, ya sea por un desplazamiento o cambio de velocidad,
genera fuerzas y momentos que tienden a restablecerla a su estado

original.

Estabilidad Estatica Positiva: la estabilidad estatica positiva

tiende a restablecer a la aeronave a su estado onginal.

ESTABILIDAD ESTATICA POSITIVA

E S R T

Estabilidad Estatica Negativa: la estabilidad estatica
negativa tiende a continuar con el desvio del equilibrio orginal

impidiendo a la aeronave retornar a su estado 1micial.

ESTABILIDAD ESTATICA NEGATIVA k
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Estabilidad Estatica Neutral: la estabilidad estatica neutral
tiende a mantener los parametros luego de haberse apartado de su

estado de equilibrio.

ESTABILIDAD ESTATICA NEUTRAL

om “.ng\ 3

1"I

*

ESTABILIDAD DINAMICA: la estabilidad dindmica
comprende la oscilacion de la aeronave alrededor de su estado de

equilibrio luego de haberse apartado de €l.

S1 esta oscilacion aumenta con el tiempo se considera que la

acronave es dinamicamente nestable.

AUMENTO DE OSCILACION

L
"ﬁh §
- % A
- % E ¥
% 1
Kﬁ 5\ : # ______ ;_:d

5
%

DINAMICAMENTE INESTABLE

Por el contrario, si la oscilacion disminuye con el tiempo se

considera que la aeronave es dinamicamente estable.
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DISMINUCION DE OSCILACION

GaE o

DINAMICAMENTE ESTABLE

Llegado el caso excepcional donde la oscilacion permanezca
con valores constantes con el correr del tiempo, se considera que la

acronave es dinamicamente neutral.

OSCILACION CONSTANTE

-

i

DINAMICAMENTE NEUTRAL

i

Habiendo comprendido los conceptos generales de

estabilidad y sus wvariables, analicemos ahora los conceptos de

estabilidad en funcion de cada eje de control que posee un avion.

ESTABILIDAD DIRECCIONAL:

LLa estabilidad direccional concierne al movimiento del avion

sobre el eje vertical. 51 el eje longitudinal del aeroplano tiende a

seguir la trayectoria de vuelo, ya sea en vuelo recto o en giros, se

dice que es direccionalmente estable.
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El elemento que proporciona estabilidad direccional al avion

es el estabilizador wvertical de cola, que tiene el mismo
funcionamiento aerodinamico que los demas estabilizadores. S1 una

rafaga de viento alcanza al avion por un costado, el mayor par de

fuerza ejercido por el estabilizador vertical hara que la cola trate de

orientarse hacia la rafaga, moviendo la nariz del avion hacia el lado
contrario y recuperando de esta forma la trayectona.

4

#

i

f
f

i
rfﬁﬂ'.“‘%ﬁ - ‘

: ’ \
. , \N
: ;r Rafaga
: , ‘ de Viento
ESTABILIDAD LATERAL:

La estabilidad lateral trabaja sobre el eje longitudinal del
avion, oponiéndose al movimiento de alabeo. Un avion que tiende a
volver a su posicion de alas miveladas, despues de que una rafaga de

viento levante o baje una de ellas, se dice que es lateralmente estable.
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S COE SEY

El efecto estabilizador de este disefio ocurre cuando un ala es
bajada subitamente por una rafaga de aire y debido a ello el avion se
desliza sobre esa ala. Este deshizamiento produce un aumento del
angulo de ataque del ala bajada con respecto del ala que esta mas
alta; este incremento produce sustentacion adicional en el ala bajada,

haciendo que esta suba y recupere el equilibrio.

ESTABILIDAD LONGITUDINAL:

La estabilidad longitudinal se refiere al movimiento del
avion sobre su eje transversal (nariz arriba y abajo) v es la mas
importante porque determina en gran medida las caracteristicas de

cabeceo del mismo, particularmente las relativas a la perdida.

. =) . 2=
e AT gl .

-

De todas las caracteristicas que afectan al balance y control
del avion, la de mayor importancia es la estabilidad longitudinal. La
estabilidad longitudinal del avion esta resuelta primariamente por el
estabilizador horizontal de cola. Puesto a proposito en la parte mas

alejada de las alas, este estabilizador aerodinamico genera las fuerzas
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necesarias para contrarrestar el efecto de fuerzas externas. Al ser la
parte mas alejada del centro de gravedad, cualquer fuerza, por
pequefia que sea, ejercida sobre este dispositivo, tendra un gran

efecto de correccion. —_—
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Numero de MACH

Al micio de los tiempos aeronauticos, las velocidades de las
aeronaves estaban muy por debajo de la velocidad del sonido y del
efecto de la compresibilidad. El aire es comprensible a bajas
velocidades, pero al acercarse a la velocidad del sonmido (1235 Km/Hr
o 666 KT/Hr), la compresibilidad del aire comienza a causar cambios
significativos en el comportamiento del fluido dentro del cual se

desplaza un objeto, formandose ondas de presion conocidas como
“Ondas de Choque™.

En el siglo XIX, el fisico austriaco Emest Mach, continuo
con los expennmentos de su colega Bernoulli respecto del
comportamiento de los ruidos pero considerdo la vanable de las
velocidades extremas, donde analiza el comportamiento de un flmdo
al enfrentarse a la vanacion de la compresibilidad del awre. Los
resultados obtenidos tuvieron tal impacto que generaron una nueva
unidad de medida de la velocidad, la cual segin su nombre hoy es

conoclda como numero de Mach. Analicemos este concepto:

Segun Ernest Mach, el numero de mach (M) es la relacion
entre la velocidad de la aeronave (Va) y la velocidad del somido (Vs)
ante una misma condicion de temperatura entre ambas. Veamos un

ejemplo:

v 450 kt
e M = M= 0.67
Vs 666 kt
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Considerando que la temperatura cambia con la alttud, el
numero de M tendra sus variaciones a medida que la aeronave
modifique su altitud. En el ejemplo anterior consideramos la

temperatura estandar a nivel del mar.

Una vez instaurada la aerodinamica de una aeronave, el
numero de mach tomo diferentes caminos y el mas significativo fue
la segmentacion de éste en funcion al régimen del flujo de aire. En
este cuadro podemos ver como se segmenta el regimen del flujo de

aire para cada banda de velocidad de M. Veamos:

Régimen del Flujo de Aire

Flujo de Aire Flujo Flujo
incomprensible Transénico hipersonico
Flujo Flujo Flujo de
Subsonico Supersonico hipgrvelocidad
i > £ > E——> € € € >
0.1 0.2 d 5 10 20

Numero de Mach
Hasta la velocidad de MO0.1, siendo aproximadamente 200KT

se considera que el flujo del awre es incompresible pero que no
presentaria cambios significativos para el calculo de la velocidad y
su respectiva modificacion. A partir de M(.3 hasta aproximadamente
MO.8 se considera un vuelo subsonico. Entre MOS8 y 1.2
aproximadamente, se considera la banda de transicion o wvuelo
transonico. Desde M 1.2 hasta M35.0 los vuelos supersonicos, propios
de los aviones de combate o aviones supersonicos. Desde alli en
adelante todos los vuelos hipersonicos, propios de los sistemas de

muisileria militar.

92



ONDAS DE CHOQUE: Cuando un objeto se mueve a traves
de un fluido genera la propagacion de ondas. Imaginemos un tanque
de agua en reposo, al arrojar una piedra dentro de ¢l, el movimiento
de este objeto dentro del fluido (agua) generara ondas alrededor de
esta fuente u objeto. En el flujo de aire sucede lo mismo. Cuando la
aeronave se mueve a traves de el, genera ondas desde una fuente, en

este caso la acronave.

Veamos el  siguiente  grafico. ~ T J‘x
Imaginemos que el punto central es el objeto o ’__"“Hﬁ
nuestra aeronave. El movimiento del objeto | ,"f |“" .L-";::x":_x"ll" "| 'I I'.
tiende a generar una presion entre el y las | I ey *“I,al'f'l
ondas, juntandolas entre si. : w:__#f*’ff

A mayor velocidad, mayor sera la presion
generada, a tal punto donde el objeto o aeronave
llegara a una velocidad donde la aeronave vy las
ondas que se han juntado estaran en un mismo

punto.

S1 la aeronave continua aumentando su

velocidad, rompera con esta “Barrera” y pasara a (| A : , Wy
estar por delante de las ondas de choque y ‘ ‘ |( n i .[-' I| : || {| Ji i
dejandolas atras pero aun logrando generarlas. .'{,*Il Iu' 'llkf.'llk'lﬁ':;,”’y

93



Resumiendo lo expresado, la relacion entre la velocidad del

objeto y las ondas seria la siguiente:

\
.
)

~
M<1(r<c) M=1(n,=¢)

Cuando una aeronave logra alcanzar las velocidades propias
de un vuelo supersonico, tiene la capacidad de sobrepasar y romper
con la “Barrera” de estas ondas, generando un gran estruendo por y

un efecto fisico en el aire.

Recordando que, por el momento, solo los aviones de combate

tienen esta particular capacidad, veamos unos ejemplos graficos:

| i
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Estructuras Aerodinamicas

Cuando hablamos de estructuras aerodinamicas, hacemos
referencia a toda aquella estructura o dispositivo que favorezca al
efecto aerodinamico de nuestro avion, ya sean dispositivos

sustentadores o superficies de control. Entre ellas encontramos:

o Alas.

e Alerones.

e Timon de direccion y de profundidad (empenaje).
e Flaps y Slats.

e Spoilers.

ALAS

Comencemos por la estructura aerodinamica mas importante
del avion, las alas. Sobre ellas se vuelcan la mayoria de las fuerzas
aerodinamicas actuantes en vuelo y son las causantes del efecto
aerodinamico que permiten el desplazamiento del avion a traves del
aire. Como hemos mencionado en paginas anteriores, las alas estan

compuestas por una secuencla de perfiles

aerodinamicos uno al lado de otro, a lo

largo de toda la superficie alar.
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La cantidad de perfiles definira la superficie total de las alas
y su largo, el cual se conoce como “Envergadura™ (distancia entre las
dos puntas de las alas). Considerando que a mayor envergadura,
mayor superficie alar, y como resultante mayor capacidad de

sustentar a diferencia de una envergadura menor.

ENVERGADURA

|' ,. I

| | — FLT

. | T@p e

ENVERGADURA

El fabricante de cada aeronave define la envergadura alar de
su avion en funcion a la finalidad de la aeronave, asi como también
decide que tipo de alas fabricara para el modelo. Podemos clasificar

a las alas segiin las siguientes variables:

e [a posicion respecto del fuselaje del avion.

e Lacantidad de Alas o planos en un mismo avion.
e FEl angulo de la “flecha “o forma alar.

* FEl angulo o “diedro” de las alas.

e [a forma especifica de cada ala.

La primera clasificacion se basa en la posicion de las alas

respecto del fuselaje y pueden ser:
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Ala Alta / Ala Media / Ala baja

'—~r— 6

e — .

Cada una de estas clasificaciones hace referencia a la

posicion de las alas respecto del fuselaje de la aeronave.

Sumado a ello, las alas pueden poseer mas de un plano sobre

su estructura, siendo:

Monoplane /  Biplano /  Triplane / Multiplano

Otra clasificacion se basa en la posicion de “Flecha” que

posee el diseno de cada ala, siendo esta, el angulo formado por el ala

y el eje transversal del avion. Veamos:
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ANGULOD ANGULO

EJE """i I‘\ EJE
TRANSVERSAL ﬁ&bﬂ"; &/‘ TRANSVERSAL

S1 bien este angulo suele ser un

de combate.

ALA EN FLECHA ALA EN FLECHA
INVERTIDA VARIABLE

£ ¥4

Otra wvanable comin en la

ALA RECTA ALA EN FLECHA

fabricacion de las alas es el “Diedro” o el

angulo formado por la superficie del plano

(ala) vy la linea del horizonte real. Veamos:

DIEDRO POSITIVO DIEDRO NEGATIVOD
— )\ UINEA HORIZONTE
|~ - P - — T =) B i g
- - - . -w- - - . . @" )
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DIEDRO POSITIVO DIEDRO NEGATIVO

__""‘-~-"'"'_ -

e rp——

\w_,_, .-lﬂw

Por ultimo la forma especifica del ala tambien la define el

fabricante. En funcion a la finalidad de los vuelos que prevea realizar

el avion, fabricante puede optar por uno de los siguientes modelos

de alas:
| v [ (= S e f"f -
— — 7 e — T I e _,_l':::ﬂf e I ——J:é
ALA RECTA ALA RECTA ALA ELIPTICA ALA FLECHA
CON ESTRECHAMIENTO MODERADA
— — e om0 S s, [
ALA FLECHA MEDIA ALA FLECHA MaXIMA AlLA DELTA SIMPLE ALA DELTA COMPLEJA

Bordes del Ala: Asi como existen diversos disefios de alas,

para cada uno de ellas existen diversos disefios de sus puntas,

conocidos como “Punteras de Alas™ o “Borde Marginal del Ala™.

Tal como se describe en el capitulo de Resistencia, los
diferentes disefios de bordes de ala cumplen la funcion de reducir la
resistencia inducida, entre otros factores. Al 1gual que el disefio de
las alas, la forma de los bordes del ala lo define el fabricante.

Conozcamos sus diferentes disenos:
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Borde Redondeado: Borde de fabricacion
simple que permite la circulacion del aire desde el

intrados hacia el extrados

Borde Afilado: A diferencia del antenior, en
este borde el aire no fluye con facilidad desde el
intrados hacia el extrados, generando menos
resistencia inducida, por lo que se considera un borde

mas efectivo.

Borde Recto: Borde de fabricacion mas
simple que los anteriores. Se basa en un corte
transversal del ala en forma recta. El flujo de aire
pasa del intrados al extrados con facilidad y forma
torbellinos de puntas de alas mas intensos, pero

posee un mayor rendimiento aerodinamico.

Borde Hoerner: 51 bien es un borde de
fabricacion compleja, brinda uno de los mas eficientes
rendimientos aerodinamicos. Se forma con el extrados

recto hasta el final de la punta del ala y el intrados con

una curvatura de 30° en la punta final del ala.

Borde Concave: Similar al anterior pero con
su curvatura hacia abajo, generando una extension de
la superficie alar y aumentando su rendimiento

aerodinamico.
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Borde Convexo: Borde con beneficios de
reduccion de resistencia inducida. El aire que fluye
por el intrados encuentra una barrera para
montarse sobre el extrados y reduce la formacion

de torbellinos de puntas de ala.

Borde Flecha Posterior: Borde de
fabricacion compleja que retrasa la seccion de
formacion de torbellinos y reduce su intensidad.
Borde asociado a perfiles aerodinamicos de alta

velocidad.

Borde en Placa: Un borde con reduccion
de resistencia inducida pero con aumento de
resistencia parasita debido a su forma y superficie
de 1mmpacto directo con el awre. Un borde poco
utilizado debido a su compleja fabricacion y

reducidos beneficios.

Borde Winglet: Borde considerado como
reductor de resistencia inducida. Impide el paso
del flujo de awre que proviene desde el intrados e

intenta llegar al extrados para formar torbellinos.

esfuerzos de torsion y proporciona un ala mas hgera.

=
2

[

%

Borde Flecha Anterior: Borde asociado a
perfiles en aviones supersonicos. Disminuye los
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ALERONES

Considerados como superficies primarias de control, los
alerones estan situados en la parte posterior del extremo de cada ala,
cuyo acclonamiento provoca el movimiento de alabeo del avion
sobre su eje longitudinal. Su ubicacion en el extremo del ala se debe
a que en esta parte es mayor €l efecto aerodinamico ejercido sobre la

superficie alar.

Los alerones tienen un movimiento asimetrico. Al girar el
comando de control hacia un lado, €l aleron del ala de ese lado sube
y el del ala contraria baja, ambos en un angulo de deflexion
proporcional al giro del comando. El aleron arriba en el ala, hacia
donde se mueve el volante, implica menor curvatura en esa parte del
ala y, por tanto, menor sustentacion, lo cual provoca que esa ala baje;
el aleron abajo del ala contraria supone mayor curvatura y
sustentacion, lo que hace que esa ala suba. Esta combinacion de

efectos contrarios es lo que produce el movimiento de alabeo.

— 9
(i _
/ Aleron Derech
f‘f > - *‘ eron Derec n;

.
Aleron lzquierdo ~ %
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Por ejemplo, s1 se desea realizar un viraje hacia a la derecha;
unas de las acciones necesarias sera girar €l comando de control
hacia la derecha; el aleron del ala derecha subira y, al haber menos
sustentacion, esa ala descendera; por el contrario, el aleron abajo del

ala 1zquierda provocara mayor sustentacion en esa ala y ascendera.

VIRAJE HACIA LA DERECHA

y ALERON DERECHO
- ARRIBA

ALERON IZQUIERDO
ABAJO

Observando la imagen, vemos que el perfil del ala 1zquierda

gana curvatura a diferencia del perfil del ala derecha, que al elevar su

aleron no aumenta su curvatura.

ALERON IZQUIERDO ALERON DERECHO
.‘“i "llnnl_-.___:._‘-_-\_-__- - ..-""""‘---“....."""""“"'--1...___.4._'._._._'F
gy - Loyl
Mayor Curvatira = Mayor Sustentacion Menor Curvatiira & Menor Sustentacion

A mayor inchinacion del comando de control hacia un lado,
mayor sera la deflexion de los alerones y mayor sera su diferencia en
la curvatura del perfil. Como resultante mayor sera la diferencia de
sustentacion en cada ala y mayor sera el angulo de inclinacion del

viraje.
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EMPENAJE

Al 1gual que los alerones, las partes que componen el
conjunto empenaje son consideradas superficies primarias de control
de vuelo. El conjunto empenaje esta compuesto por dos estructuras
fijas y dos estructuras moviles (timones) que garantizan la
estabilidad en vuelo.

Perpendicular a la posicion de los alerones encontramos el
estabilizador vertical (superficie fija) v junto a el, el timon de
direccion (superficie movil). Paralelo a la posicion de los alerones y
perpendicular al estabilizador wvertical, encontramos el timon de

estabihizador honzontal (superficie fija) que se une al timon de

profundidad (superficie movil). Veamos:

%

Timén de Timoén de
Direccion Profundidad

Similar a las alas, los empenajes pueden variar su forma en
funcion al cniterio de operacion que cada fabricante le otorgue a su
avion. Podemos dividir la fabricacion del empenaje en dos grandes

grupos. Veamos:

o  Empenajes Tradicionales.

o  Empenajes Especiales.
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El disefio de empenaje mas utilizado es el disefio tradicional
que cuenta con tres variables. Una vanable de Cola alta, otra de cola
media y otra de cola baja, ganando estos nombres por estar ubicado
en la “Cola del avion” Y haciendo referencia a la altura del

estabilizador horizontal. Veamos:

EMPENAJES TRADICIONALES

T

4

MD-88 Cola Alta Jetstream Cola Media A320 Cola Baja

Los otros disefios menos populares o menos utilizados son
los empenajes especiales y pueden ser empenajes en “V” o
empenajes en “H”, recibiendo su nombre en funcion a su forma.

Veamos:

EMPENAJES ESPECIALES

Cola en “V" Cola en “H”"
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Beechcraft Bonanza Super Constellation
Cola en “V” Cola en “H”

Considerando que los estabilizadores son operados
manualmente por el piloto desde la cabina de mando, su efectividad
esta directamente relacionada a la fuerza que el piloto ejerza sobre
los comandos correspondientes al momento de ejecutar una accion.

Habiendo presentado todas las wvarnables del conjunto

empenaje, conozcamos su principio de funcionamiento.

TIMON DE PROFUNDIDAD: Erroncamente a lo que se
cree, el timo de profundidad no genera un ascenso o descenso de la
aeronave, sino que trabaja directamente sobre el €je transversal del
avion generando un movimiento de cabeceo que produce un cambio
en el angulo de ataque. A
consecuencia  de  este Cabeceo Positivo

cambio de angulo de ataque

-]

y sumado o restado a la -

posible traccion se genera el ﬁ— '
ascenso o descenso de la

Actitud de Ascenso

dcronave.
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Desde dentro de la e

) ) Comando hacia r‘f. 4
cabina el piloto controla el  Atrds =Ascenso L._l
2 F H _‘___._._"_"_'_
timon de profundidad
accionando el comando de —
. . Comando hacia - | j
control hacia delante o hacia Adelante = Descenso

atras segun desee. Como

resultado, el imon de profundidad se movera hacia armmba (maxima
deflexion 40°) o hacia abajo (maxima deflexion 20°). El timon arriba
produce menor sustentacion en la cola, con lo cual esta baja y, por
tanto, la nariz sube (mayor angulo de ataque). El timon abajo
aumenta la sustentacion en la cola, esta sube y, por tanto, la narz
baja (menor angulo de ataque). De esta manera se produce el
movimiento de cabeceo del avion y como resultante, la modificacion

del angulo de ataque

TIMON DE DIRECCION: Perpendicular a la posicion del
timon de profundidad, trabaja sobre el eje vertical del avion vy
provoca el movimiento de guifiada, sin embargo esto no hace virar a
la aeronave, sino que equilibra las fuerzas en los virajes o permite

centrar €l avion en la trayectoria  TIMON HACIA

LA DERECHA
deseada. En la mayoria de los GUINADA DERECHA

aviones posee una deflexion —
maxima de 30" a cada lado y se

acciona desde la cabina de | ‘ -ﬁx:\_ i
mando con los pedales de
control ubicados justo debajo '

s |
del panel de instrumentos. COLAHACIA y '



Al pisar el pedal derecho, el imon de direccion gira hacia la

derecha, provocando una reaccion aerodinamica en la cola que hace

que esta gire a la 1zquierda y, por tanto, la nanz del avion gire

(guifiada) hacia la derecha. Al pisar el pedal i1zquierdo, sucede lo

contrario: timon a la 1zquierda, cola a la derecha y nariz a la

1zquierda.

[

— i

_—'-"—- 1 —':-—-9.

<3 ‘ i ‘ i
I
\ " / -
L I8 a
[
I &
PEDAL DERECHD | PEDAL EEQUIERDD
PRESIONADD : PRESIONADD
TIMON HACIA LA DERECHA i TIMON HACIA LA IZQLNERDA

1

Resumiendo las superficies moviles de control, vimos que

los alerones actian sobre el eje longitudinal de la aeronave

generando un movimiento de alabeo. Por otra parte, el empenaje esta

formado por dos superficies moviles de control, el timon de

direccion que actiia sobre el gje vertical de la aeronave y produce un

movimiento de guifiada; y el timon de profundidad que actia sobre el

gje transversal del avion y produce un movimiento de cabeceo.

ALERONES
"_H_'_'_-' - X .-'?-
= e
- S

EJE LONGITUDINAL
Movimiento de ALABED

_-]--:;_?f 3
L‘Ii

TIMON DE DNRECCION TIMON DE PROFUNDIDAD

-
——
Ay

EJE VERTICAL EJE TRANEVERSAL
Movimients de GLINADA Movimiento de CABECED
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Tal como mencionamos con anterioridad, toda operacion de
las superficies del empenaje esta ligadas a la fuerza que ejerza el
piloto sobre los mandos de control. 51 consideramos un vuelo de
duracion extensa, seria agotador mantener una misma fuerza ejercida
sobre los comandos durante todo el vuelo. Por tal motivo existen
compensadores de fuerzas sobre las superficies moviles conocido

como: “Compensador™ o “Trim™.

Se trata de un mecanismo que permite que las superficies de
control se mantengan en una posicion fijada por el piloto, liberandolo

de una atencion continuada a esta tarea. Veamos:

COMPENSADORES o TRIM

e ‘:?_E% ] __---15:-_#:;*"’

— -

K A COMPENSADOR
el e i S = TIMON DE DIRECCION

——— .-"‘-f}“x.h -H"'x._/ gh\\?
COMPENSADOR : i

DE ALERONES COMPENSADOR _t=—" | |-
TIMON DE DIRECCION == e

s I
- I

No todos los aviones disponen de compensadores en todas
sus superficies moviles, pero la mayoria estan provistos del
compensador o Trim mas utilizado, el compensador del timon de
profundidad.

Todos los compensadores son operados desde la cabina de
mando. El avion puede estar equipado con un sistema de

compensacion electrico o mecanico, pero en ambos casos de
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operacion manual. En aviones comerciales de gran porte, Esta
funcion puede ser automatica y se conoce como “AUTO-TRIM”.
Veamos un ejemplo de el sistema de compensacion de un CESSNA

182 equipado con TRIM mecanico y manual.

COMPENSADOR CESSNA 182

\-———W-J

DISPOSITIVO EN TIMON

Como la mayoria de los modelos de CESSNA, el modelo
182 esta equipado con un sistema de compensador mecanico y
manual, disefiado en forma de rueda y ubicado justo debajo de los

comandos de aceleracion.

Al girar la rueda hacia arriba o hacia abajo el dispositivo
ubicado en el timon de profundidad se eleva o desciende segin el

requerimiento del piloto.

Una vez que el piloto logro compensar su vuelo operando la
rueda de control, el timon de profundidad permanecera compensado
mientras tanto se mantengan las condiciones de vuelo sin ningin
cambio significativo, ya que éste podria requerir una compensacion

diferente sobre el timon.
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FLAPS y SLATS

Los FLAPS y SLATS son considerados controles
secundarios de vuelo. Ubicados a lo largo del borde de ataque y del
borde de fuga, se consideran dispositivos hipersustentadores, es
decir, que estos dispositivos poseen la capacidad de maximzar la
sustentacion que puede producir una superficie alar en una

determinada situacion de vuelo.

S1 bien estos dos dispositivos cumplen la misma funcion

(aumentar la sustentacion), lo hacen de manera diferente. En primera
instancia debemos comprender que la sustentacion puede ser
modificada por angulo de ataque (AOA), curvatura del ala,

superficie alar y por ultimo, velocidad.

Por un lado, los SLATS trabajan modificando el angulo de
ataque (AOA), por consiguiente modificando la sustentacion. Por
otra parte, los FLAPS trabajan modificando la curvatura y superficie

alar, obteniendo una modificacion en el valor de la sustentacion.
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Comencemos analizando la estructura de los SLATS. Al
accionarse este sistema, el SLAT se desprende del borde de ataque
por medio de un actuador BORDE DE ATAQUE
mecanico. Esto permite que el
perfil alar aumente su angulo

de ataque sin producir un

desprendimiento del flujo de
SLAT

aire retrasando la velocidad de ‘

perdida de sustentacion.

Flujo de Aire
en ADA con SLATS

Existen tres tipos de SLATS, puede ser fijos, automaticos o

de accionamiento manual.

SLATS FIJOS: estos dispositivos permanecen en una
posicion fija y extendidos del borde de
ataque del perfil. Por un lado resultan de
utiidad ya que no dependen del
acclonar del piloto. Por otro lado al

quedar siempre extendidos, durante la

etapa de vuelo crucero presentan una

resistencia adicional al avance.
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SLATS AUTOMATICOS:
estos dispositivos estan configurados
para extenderse automaticamente en
ciertas etapas de vuelo donde el avion
esta proximo a alcanzar un angulo de
ataque elevado que se acerca a la

velocidad de perdida.

SLATS MANUALES: este
tipo de dispositivos permite el
accionamiento manual del sistema
desde dentro de la cabina de mando,

dejando a criterio del piloto su

operaclon.

En algunos casos en particular,
el sistema de SLATS funciona en
conjunto con el sistema de FLAPS de
forma automatica. Este es el caso del
sistema de SLATS del modelo 320 de
AIRBUS, donde al seleccionar la
palanca de FLAPS en la posicion 1, el
sistema del avion extiende los SLATS y
al mismo tiempo extiende los FLAPS a

SU primera posiclon.
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Habiendo comprendido del sistema de SLATS, pasemos
ahora a estudiar el funcionamiento de uno de los sistemas mas
populares y utilizados en la mayoria de los aviones, sea cual sea su

tamaifo, el sistema de FLAPS.

El sistema de FLAPS puede ubicarse en el borde de ataque o
en el borde de fuga del avion y estan constituido por superficies o
aletas aerodinamicas que se extienden desde los respectivos bordes

con la finalidad de aumentar la sustentacion a causa de dos variables:

¥"  Por aumento de la curvatura del perfil alar, generando mayor
succlon (sustentacion) en el extrados.

¥" Por aumento de la superficie alar, modificando la variable
*S" (superficie) en la formula de sustentacion y aumentando

su valor.

El tamafio de las aletas de los FLAPS se mide por su curvatura y
representa un 3(0% de la longitud de la curvatura alar como maximo,

es decir que con los FLAPS extendidos, la curvatura del ala aumenta
su superficie en un 30% adicional.
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Dependiendo de la finalidad de la aeronave, el fabricante
puede decidir instalar diversos modelos o tipos de FLAPS. Veamos

los mas utilizados:

FLAPS Simple SIMPLE: un sistema de FLAPS con
un principio de funcionamiento

basico. La seccion final del perfil se

convierte en una seccion movil y se
despliega hacia abajo. Este tipo de

FLAP es el mas utilizado en la aviacion general de pequefio porte.

INTRADOS: en este tipo de
FLAPS, el perfil se mantiene

FLAPS de Intradés

completo y la aleta del FLAPS se .. .T—.——-;
desprende desde el intrados. Al . —

mantener la forma del perfil durante

su extension, el movimiento de cabeceo que pueda generar es menor.

FLAPS Ranurado RANURADO: este tipo de sistema

del intrados hacia el extrados con el fin de estabilizar los efectos de

presenta una ranura entre la aleta del
FLAPS y la superficie del perfil,

permitiendo que el flujo del aire pase

la capa limite, donde al final del perfil alar suele transformarse de

laminar a turbulenta.
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FLAPS Fowler

d eSS

FOWLER: es considerado

el sistema de FLAPS por

excelencia

y  presenta

diferentes disefios dentro

de un mismo sistema. En este tipo de FLAPS, la aleta se desplaza

hacia atras y hacia abajo con el fin aumentar no solo la curvatura del

ala sino tambien la superficie alar.

FLAPS Fowler Multiple

(510%

utihizado

comerciales

FOWLER MULTIPLE: este
tipo de sistema es el mas

por los aviones

de gran porte.

Similar al anterior pero con un

sistema de aletas multiples que permitan mejorar la sustentacion.

Por ultimo nos encontramos con un sistema de FLAP diferente al

resto ubicado sobre el borde de ataque, similar al sistema de SLATS.
Se conoce como FLAPS KRUEGER o usualmente llamados Flaps de

borde de ataque.

FLAP RETRAIDO

FLAP KRUEGER

FLAP EN TRANSITO
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S1 bien el sistema the FLAPS KRUEGER es similar al sistema
de SLATS por estar ubicado sobre el borde de ataque, el FLAP

KRUEGER presenta beneficios aerodinamicos adicionales respecto
del sistema de SLATS.

Por su parte el FLAPS KRUEGER tiene la capacidad de plegarse
por completo al borde de ataque formando parte del mismo sin notar

diferencias, por su parte el sistema de SLATS, es un sistema de

retraccion sobre el ala no de plegamiento.

Habiendo conocido los diferentes tipos de sistemas de

FLAPS, veamos ahora sus diferentes formas de extension.

De similar manera que los SLATS, el sistema de FLAPS

posee un mecanismo de extension que varia en funcion al tipo de

FLAPS. Los tres mecanismos de extension mas utilizados son los
siguientes:

st temas de Extension de FLAPS

= ) S
. v =
&—. (C~
| P2 e o
S N S

— = — i Sy, ¥ .". 2 ': f%‘h’::ﬁ f.'_ n.fr.e

7 -.'-\. ._'_ ol

"'\.‘::.l é x_

Extension por Riel Extension por Barras Extension por A.nﬂcuia::ﬁdn
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Extension por Riel: en este tipo de
sistema de extension, el recorndo pri;:‘— . e
del FLAP es uniforme debido a que "-‘5!:“'""&:.;,:, G

esta montado sobre un riel que lo =—— e, % e S ¥

conduce a la posicion correcta y sin
desviaciones. Por otra parte, es un sistema que presenta un peso

adicional y propio de los neles, lo cual aumenta el peso del avion.

) Extension por Barras: un sistema
_{a,_-..l--n_, o )
' =] similar al anterior pero con un
| 2\
RN I,ﬁltz‘x.k ‘ menor peso estructural. Un
o, = & g & s 5
&x AN %ﬁf ﬂb‘\‘\ sistema utilizado en tipos simples
= . de FLAPS y mayormente en

aeronaves de baja performance.

Extension Articulada: un sistema
de fabricacion simple y poco peso.
La aleta del FLAP gira sobre un
mismo punto para extenderse y

retfracrse.

S1 bien los tipos de extension de FLAPS los define cada
fabricante en funcion al propio disefio de su avion, existe la
posibilidad de que dentro de un mismo disefio de aeronave coexistan
dos sistemas de extension de FLAPS diferentes. Esta combinacion de
sistemas de extension suele encontrarse en aeronaves pesadas de

enorme envergadura alar.
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SPOILERS

Son considerados como un sistema reductor de sustentacion.
Este sistema esta compuesto por superficies aerodinamicas montadas
sobre el extrados en la superficie alar y justo delante de los Flaps. Su
posicion normal es plegada sobre el contorno del ala. Por medio de

activadores hidraulicos, su SPOILERS

accionamiento los deja en
una posicion casi vertical Y
enfrentados directamente al

viento relativo.

Cuando los spoilers
son accionados, reducen la sustentacion y aumentan la resistencia en
la zona de ubicacion del dispositivo. He aviones de gran porte o alta

performance, los spoilers pueden cumplir tres funciones:

FUNCION DE BAILANCEQ: en esta funcion los spoilers
realizan un trabajo en conjunto con los alerones. Cuando el sistema
automatico del avion detecta un determinado angulo de inclinacion
durante un viraje, acciona gradualmente la extension de los spoilers
del ala correspondiente al lado de viraje. Esta accion desprende la
capa limite sobre el extrados de
dicha ala, reduce la sustentacion
y ayuda a maximizar el efecto
de los alerones consiguiendo un
mayor virajé con menor carga

de fuerzas.
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FUNCION DE AEROFRENOQOS': al accionarse manualmente

el sistema de spoilers, estos se extienden sobre ¢l ala entre 30° y 35°

perpendicular a ella generando una enorme resistencia al avance, y
con ello, una inmediata de desaceleracion de la aeronave. Esta
funcion suele utilizarse en vuelo cuando se desea reducir la velocidad
rapidamente o bien cuando
la aeronave requiere un
descenso mas pronunciado
sin aumentar su velocidad.
Los aerofrenos son una
funcion manual operada

intencionalmente por los

pilotos.

FUNCION DE ATERRIZAJE: a diferencia de la funcion

anterior, en este caso los spoilers se extienden sobre el ala entre 50° y

60" perpendicular a ella. El objetivo de esta funcion es reducir la
carrera de aterrizaje rompiendo la capa limite sobre el extrados vy
aumentando la resistencia al avance de la aeronave. Por otra parte la
capacidad del sistema de frenado es mayor ya que al haber menos
sustentacion sobre el extrados por la apertura de su capa limite, las

ruedas del avion tienden a permanecer mas firme sobre la pista.
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Aerodinamica Aplicada

Conceptos Aerodinamicos Aplicados

A~

Ea Al v Rples padad
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Aerodinamica en Despegue

Habiendo estudiado los conceptos basicos y generales de la
materia, analicemos ahora que sucede con todos estos conceptos

aprendidos durante la etapa del despegue de una aeronave.

Aerodinamicamente, un despegue se divide en tres etapas:
una etapa de recorrido horizontal conocida como “carrera de
despegue”, una etapa de recorrido de transicion donde el avion libera
la etapa anterior e inicia el despegue del suelo, y una etapa de
recorrido de ascenso, inmediatamente posterior a haber despegado
por completo el tren de aterrizaje de la pista. Analicemos cada una de

estas instancias.

RECORRIDO HORIZONTAL TRANSICION ASCENSO

I
I
I
I
I
I
]
]
]
. ]
L]

]

]

;.' f

RECORRIDO HORIZONTAL:

En esta etapa inicial la aeronave mantiene un AOA constante
con sus ruedas firmes sobre la superficie la pista. Al iniciar la carrera
de despegue, la aecronave sufre una aceleracion desde cero hasta la
velocidad de rotacion habiendo pasado por diferentes velocidades a

lo largo de su carrera.
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RECORRIDO HORIZONTAL

VELOCIDADES DE DESPEGUE

Desde el primer momento en que el avion romper la inercia
de su estado de reposo, comienza a acelerarse para alcanzar la
primera, de vanas velocidades, que cruzara a lo largo de su carrera
de despegue. Conozcamos las velocidades de despegue mas

significativas y relevantes para la matena:

VELOCIDADES DE DESPEGUE

Brakes on VMCG v1 VR VLOF v2
|
i
!

Y TR
i i i

VMCG: velocidad mimima de control en tierra durante la carrera
de despegue vy en la cual, el avion puede ser maniobrado por los

controles primarios, aun con una falla de motor y maxima potencia.

VMCA: velocidad minima de control en aire, con un solo motor

. r " = L . a
operativo y un maximo de inclinacion de 5°.

V1: velocidad de decision, en la cual, si el piloto decide abortar
el despegue, el remanente de pista seria suficiente para frenar el
avion por completo. Inmediatamente pasada V1, la distancia de pista

no seria suficiente para el frenado del avion.
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Vpg: velocidad de rotacion donde la aeronave eleva el tren de

nariz y posterior el tren principal.

Vior: velocidad luego de la rotacion, donde la aeronave ha
elevado por completo las ruedas del tren. Ya no tiene contacto con la

superficie de la pista.

¥:: velocidad segura de despegue; es un 20 % mayor que V1.
Para una velocidad V, de 84 nudos, la V, seria de 100, nudos. Es la
velocidad que debe alcanzarse, con un motor inoperativo, para poder
iniciar el ascenso inicial con seguridad incluso con un motor
inoperativo y con margen suficiente para franquear los posibles
obstaculos que hubiera. Debe alcanzarse cuando la aeronave esta a

35 pies (unos 12 metros) por encima de la pista.

Sumado a todas estas velocidades
durante la carrera de despegue, existen otras
tantas para la fase de ascenso, crucero

descenso y  aternzaje.  Directamente

E.' -I-. orlmrriis HOW BT 6 i) SR
b

i : “] PERFORMA
relacionada con las velocidades de ] RMANCE

despegue, existen las distancias declaradas
para el despegue, las cuales detallaremos
brevemente en la siguiente pagina. Podran
encontrar toda esta informacion mucho mas
detallada en nuestro manual HDIW
PERFORMANCE!
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DISTANCIAS DECLARADAS: Cuando pensamos en la
pista de un aeropuerto, se nos viene a la mente su orientacion y su
longitud, pero existen otros datos de suma importancia al momento
de planificar un despegue o un aterrizaje y de considerable
importancia aerodinamica. Cada pista, dentro de un aeropuerto,
posee diferentes distancias declaradas, las cuales se aplican tanto
para los procedimientos de despegue como para los procedimientos

de aternzaje. Estas son:

v TORA (Takeoff Run Available).
v TODA (Takeoff Distance Available).
v ASDA (Accelerate Stop Distance Available).

v LDA (Landing Distance Available).

Esta informacion suele ser publicada en los diferentes reportes de
cada aeropuerto segun la autoridad aeronautica de cada pais.
Adicionalmente, esta informacion suele ser provista por los
desarrolladores de cartografia aeronautica en las respectivas cartas

propias de cada aeropuerto. Veamos un ejemplo de un reporte tipico:

AD 213 DISTANCIAS DECLARADAS

RWY TORA (m] TODA (m) ASDA (m) LDA [m)

13 2100 2100 2100 2100
n 2100 3100 2100 1873

DIRECCION DE TRANSITO AERED AN ARRAG 217005 7 JULIO 2005
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Adicionalmente a las distancias declaradas, existen dos zonas que
aportan una importante informacion para el calculo de un despegue y

de un aterrizaje. Estas zonas son conocidas como:

CLEARWAY (CLW): Clearway o zona libre de obstaculos,
es un area que comienza al final de la pista, y que al encontrarse libre
de obstaculos, proporciona un espacio adicional para el ascenso. Su
ancho debe tener como minimo 500ft (150mts) y los obstaculos no
deben sobrepasar una pendiente de 1.25%.

STOPWAY (SWY): Esta es un area en la prolongacion de la
pista, proyectada para que en caso de emergencias durante el
despegue, sirva como una extension de la pista adicional, en la que el
avion podra realizar una parada luego de la desaceleracion
soportando el peso de la misma sin causar grandes dafios. Como
mimmo debera ser del mismo ancho que la pista y tener la misma

resistencia. Veamos la siguiente imagen y conozcamos estas dos

zonas de suma 1mportancia:

Habiendo conocido estas dos zonas especiales, pasemos a

detallar las diferentes distancias mencionadas:
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TORA (Takeoff Run Available): Se define como la longitud

de la pista que se ha declarado disponible y adecuada para el

recorrido en tierra de un avion que despegue.

TORA

TODA (Takeoff Distance Available): Se define como
“TORA + CLW", es decir, comprende la longitud del recorrido de

despegue disponible mas la longitud de la zona libre de obstaculos

(CLW Clearway), en caso de que esta exista.

TODA l

ASDA (Accelerate Stop Distance Available): La longitud
del recorndo de despegue disponible mas la longitud de la zona de
parada (SWY Stopway), si la hubiera. “TORA + SWY™.

2.
SWY
ASDA




LDA (Landing Distance Available): La longitud de la pista
que se ha declarado disponible y adecuada para el recorrido de un
avion que aterrice. Normalmente coincide con el largo efectivo de la
pista pero su zona de inicio puede ser desplazada s1 es necesario por
obras u otras cuestiones que puedan afectar a esta maniobra. A este
desplazamiento se lo conoce como “Umbral Desplazado™ y es una

informacion declarada en los reportes respectivos de pista.

LDA

Resumiendo. Dentro de una pista en un aeropuerto, podemos
encontrar cuatro distancias declaradas para despegues y aterrizajes.
Y adicionalmente, pueden encontrarse dos zonas complementarias

para estas operaciones.

LDA
TORA
ASDA
TODA

129



Veamos un ejemplo sobre una pista con una longitud de

2300 Mts, dos SWY uno de cada cabecera de pista con una longitud

de 300 Mts y un CLW de una sola cabecera de pista con una longitud
de 500 Mts.

300 Mts 2300 Mts 300 Mts

TU TURNQ! Analizando lo aprendido en las paginas
anteriores, sera tu tarea calcular las siguientes distancias declaradas

para la pista 12.

e AR e e Mts.
SR R 8 B e Mits
e ASDA:................ Mts
e LDA:. Mts

Ahora bien., habiendo analizado los datos mas
aerodinamicamente relevantes sobre el despegue, veamos que sucede
con las cuatro fuerzas aerodinamicas en esta etapa micial del
despegue. Para comprender mejor este concepto vamos a dividir a las
cuatro fuerzas aerodinamicas en dos grupos, las fuerzas verticales
siendo el peso y la sustentacion, y las fuerzas horizontales siendo la

atraccion y la resistencia.

130



Para el caso de las fuerzas verticales (peso y sustentacion) se
mantienen equilibradas con un mismo valor. Por un lado las alas del
avion son incapaz de generar sustentacion puesto que carecen de uno
de los valores fundamentales de la formula de ésta, la velocidad.
Con el correr de los segundos, la aeronave 1ra ganando velocidad vy la

formula de su tentacion comenzara a cobrar vida.

Por otro lado el valor del peso es el propio estructural de la

aecronave Y el cual esta soportado por la estructura del tren aterrizaje.

Veamos:
Avion Detenido Avion Rodando
S S
R<€4- ~. =»T R%* . >T
P P

Te para el caso de las fuerzas hornzontales (traccion y
resistencia) se presentara una diferencia en constante incremento. La
traccion o empuje sera cada vez mayor, lo que da lugar a la
aceleracion de la aeronave para que suceda lo descripto en el parrafo
anterior. Esta relacion entre las cuatro fuerzas aerodinamicas se
mantendra constante hasta que finalice el recorrido honzontal y de

inicio al recorrido de transicion.
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RECORRIDO DE TRANSICION:

En este periodo de transicion de corta duracion, suceden dos
eventos muy importantes. Por un lado el avion cambia su angulo
ataque neutro a un angulo de ataque positivo con el fin de elevar la
nariz del avion. Al tener la velocidad suficiente, el cambio de AOA

es exitoso y permute elevar las ruedas del tren de nanz de la

superficie de la pista. Veamos:

TRANSICION

EEK AOA \_ .

——

En esta etapa de transicion, la aceleracion de la aeronave debe
pasar por V1 y alcanzar VR. En este preciso instante la aeronave
posee la traccion necesaria para confinuar acelerando y al mismo

tiempo elevar el tren de nanz con el fin de que la fuerza de

sustentacion para que cumpla su funcion.

El recorrido hasta llegar al punto de transicion puede ser de
diferente longitud para un mismo avion, una misma pista y ante una
misma condicion meteorologica. Esto se debe al uso de dispositivos
hipersustentadores durante la carrera de despegue, tema que

estudiaremos en las paginas sigulentes,
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RECORRIDO DE ASCENSO:

En esta ultima etapa el avion despega completamente todas
sus ruedas del suelo e inicia su vuelo variando el angulo de ataque en
funcion al perfil de ascenso deseado. Aqui el avion continua
acelerando hasta pasar por V2 y hasta sobrevolar la cabecera opuesta
al despegue con un minimo de 50 FT. En este punto habra finalizado
el recorrido de ascenso durante la carrera danto lugar a la primer fase

de vuelo conocida como “Ascenso Imicial™.

Avion en Rotacion Avion en Ascenso
S
T //.r
H“‘ i
P

En esta imagen podemos ver como las fuerzas aerodinamicas

han sido modificadas desde la rotacion hasta el despegue completo
de la aeronave. Luego de la rotacion, la aeronave comienza a
sustentar generando una fuerza vertical ascendente venciendo a su
fuerza opuesta, el peso. Por otro lado vemos como la fuerza de
traccion se incrementa con el fin de aumentar la velocidad, lo cual
modificara la formula de sustentacion y permitira un ascenso
continuo de la aeronave hasta alcanzar su altitud o nivel de vuelo
final. Cabe destacar que en este tramo, la traccion variara en funcion

al rango de ascenso deseado.
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Flaps en Despegue

Los dispositivos hipersustentadores como los Flaps cumplen un
rol muy importante en la fase de despegue. Su principio de
funcionamento durante esta etapa se basa en permutir que la
aeronave logre sustentar en una menor distancia de su recorrido de
despegue, a diferencia de la distancia que deberia recorrer

normalmente sin el uso de estos dispositivos.

Carrera de Despegue
CON FLAPS

Analicemos este principio de funcionamiento con un ejemplo

concreto:

Imaginemos que al planificar el despegue, el piloto tiene la
necesidad de que su aeronave despegue de la pista lo antes posible,
ya sea por una pista contaminada, una de corta longitud o bien con el
fin de sortear un obstaculo al frente. Ante esta necesidad tomara la
decision de realizar el despegue con una determinada posicion de los
Flaps, considerando la informacion que brinda el manual operativo

de cada aeronave.

Ahora bien, gue sucede “Aerodinamicamente” para que se

cumpla esta premisa? Veamos:
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En primera instancia, debemos comprender que la extension de
los dispositivos hipersustentadores permite retrasar la velocidad de
perdida de sustentacion (stall), es decir, el uso de estos dispositivos
le da la posibilidad al avion de mantenerse en el aire a menor
velocidad. Al lograr reducir la velocidad de perdida, el avion tienen
la capacidad de estar en el aire a una menor velocidad, por ende,
tomaria un menor tiempo en alcanzar la velocidad de despegue y a

consecuencia de ello, recorreria una distancia menor de pista.

Volviendo al ejemplo de la pagina anterior, imaginemos que
nuestra aeronave necesita despegar desde una pista donde al final de
esta se encuentra ubicado un monte de arboles como obstaculo sobre
la prolongacion de pista. Ante esta situacion, el piloto necesita no
solo despegar el avion del suelo cuando antes, sino que tambien

aumentar el angulo de ascenso con el fin de sortear el obstaculo.

Prolongacion de Pista CON OBSTACULOS

Para tal fin, un despegue con Flaps le permitira al avion
aumentar el angulo de ataque ya que la velocidad de perdida sera
inferior a la normal y con ello aumentar el rango de ascenso;

cuestion que no podria lograr en un despegue sin Flaps.

Veamos los graficos siguientes para comprender mejor este

concepto:
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Despegue con OBSTACULOS
Ascenso SIN FLAPS

En este primer grafico notamos que la carrera del despegue
toma mas de un tercio de la pista y la pendiente de ascenso no
lograria sortear el obstaculo al frente, es debido a que la aeronave
debe mantener una velocidad mayor ya que no dispone de los
beneficios aerodinamicos de los Flaps que retrasan la Vs y permiten

una velocidad menor de vuelo.

Por otro lado en el grafico siguiente vemos una operacion con
Flaps donde la carrera de despegue es menor y la pendiente de
ascenso es mayor debido a que la aeronave puede sustentar a menor
velocidad. De esta forma tendra la capacidad de sortear el obstaculo

que se presenta en la prolongacion de la pista.

Despegue con OBSTACULOS f .
Ascenso CON FLAPS ., s

La operacion de los Flaps siempre sera opcional, aungue en
la mayoria de los casos necesaria, ya que cuanto antes el avion este
en vuelo, antes pasara a la fase de ascenso mnicial y se alejara del
suelo, minimizando los riesgos de colision con cualquier obstaculo

no declarado o desconocido.
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Ahora bien, hemos logrado despegar nuestro awvion

sorteando el obstaculo al frente con la ayuda de los Flaps.

TU TURNO! En gque momento del despegue crees que el

piloto deberia retraer por completo los Flaps?

Para encontrar una respuesta logica volvamos al
razonamiento aerodinamico sobre el uso de los Flaps. En el ejemplo
anterior operamos los Flaps con el objeto de reducir la Vs y a causa
de ello poder aumentar el AOA para lograr sortear el obstaculo. Los
Flaps deberian ser retraidos cuando dejan de cumplir su funcion ya
que de continuar el vuelo los Flaps extendidos, limitariamos la
velocidad del avion. Para llevar a cabo este procedimiento es
necesario cumplimentar una serie de pasos en un orden logico. En
primera nstancia reducir el AOA para lograr una aceleracion. Luego
permifir el aumento de la velocidad hasta por encima de Vs con
Flaps retraidos. Por ultimo con un AOA menor y una velocidad
mayor a la mimima sustentable, retraer los Flaps, ya que en esta

instancia no habria riesgo de perdida de sustentacion.
Retraccion de Flaps et m _g_" i

- ' Cambio de ADA
: = Aumento de Velocidad
Retraccion de Flaps

Es importante mantener este orden logico de operacion, ya que una
retraccion de flaps sin haber reducido el AOA o sin haber aumentado
la velocidad, dejaria a la aeronave en una velocidad por debajo de la

minima sustentable y daria lugar a la perdida de sustentacion.
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Veamos ahora todos estos ejemplos desde los graficos

comparativos:

En este primer grafico podemos observar que ante una misma

distancia recorrida sobre la pista se pueden obtener AOA diferentes

con el uso de los Flaps. aoa

A consecuencia de ello,
una

ascenso superior sobre

pendiente  de -

o

- &

Trayectoria COM FLAPS

-

o
-

— Y

una musma distancia

recorrida

Trayectoria 31N FLAPS

Por otra parte,
para lograr un mismo
AOA se necesitara una
distancia menor con los
Flaps extendidos, que

sin ellos.

Carrera de Despegue

Trayectoria COM FLAPS

—
- -

—

= L]

- Trayectoria SIN FLAPS

Carrera de Despague

Habiendo comprendido el efecto de los Flaps durante el

despegue, debemos considerar que no son un requerimiento

obligatorio para el despegue, sino opcional.
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El Peso en Despegue

Considerando al peso como una de las cuatro fuerzas
aerodinamicas actuantes durante el despegue, este podria tener su
efecto negativo durante el mismo. Es importante considerar en efecto
del peso de la aeronave sobre la carrera despegue, ya que afecta a la
fuerza sustentacion y por lo tanto al AOA, a la resistencia al avance

y al peso total ejercido sobre la superficie de la pista.

Un aumento en el peso total podria producir un aumento en
la velocidad de despegue, un aumento en la masa total que debe
acelerarse con la fuerza de traccion y un aumento de la resistencia al
avance, todos estos, factores indispensables a considerar en la

aerodinamica de un despegue. Veamos un ejemplo:

Considerando que al aumentar el peso, aumenta la masa que
se debe acelerar, sera necesario aumentar la traccion para obtener
una mayor velocidad acorde al nuevo peso. Aerodinamicamente “/a

velocidad es proporcional a la raiz cuadrada del peso”. Veamos:

Imaginemos que tenemos dos velocidades, la velocidad
actual V1 y la velocidad a obtener V2. A cada una de ellas le
corresponde un determinado peso, V1 (WI1) v V2 (W2). Segin
nuestra premisa aerodinamica, esta formula quedaria expresada de la

sigulente manera:
—
V- W:

—_— =\

W,




Ahora bien, hagamos un ejercicio practico para comprender
mejor este concepto y lograr calcular la nueva velocidad modificada

a causa del aumento del peso.

Supongamos que para un peso de 20000 LBS le corresponde
una velocidad de 110KT. Al modificar el peso a 24200 LBS
debemos obtener una velocidad mayor. Para esto debemos trabajar
sobre la formula anterior, considerando los valores que poseemos y

el valor a obtener. Veamos como resulta:

Partiendo de la formula anterior,
logramos despejar el valor incognito, y 110
en funcion a los wvalores conocidos,

obtenemos el valor buscado.

n
-
-k
o
x
-

-

Observando el resultado, la V.
velocidad se ha incrementado a 121KT

V: = 121KT

para lograr la aceleracion suficiente que
compense al incremento del peso que paso de 20000 hibras a 24200

libras.

TU TURNO NUEVAMENTE! Determina la nueva

velocidad adecuada para los siguientes escenarios:

1) Para un peso de 33400 libras le corresponde una
velocidad de 121KT. 5i aumentamos el peso en un 30%, su velocidad

sera ...
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2y Para un peso de 20400 libras le corresponde una
velocidad de 111KT. 5i reducimos el peso en un 30%, su velocidad

r

sera...

3) Para un peso de 30000 libras le corresponde una
velocidad de 133KT. 5i aumentamos el peso en un 20%, su velocidad

r

Jera...

Cabe destacar que el calculo de la performance de despegue
de una aeronave estaria de el “Despachante de Aeronave”, quien es
el encargado de realizar todos los calculos relativos a los pesos,

distancias y velocidades durante la etapa de despegue.

Independientemente a ello, es importante que el piloto
comprenda la importancia aerodinamica de modificar algunas de las
cuatro fuerzas actuantes durante la fase de despegue con el fin de
mitigar futuros riesgos o simplemente poder tomar una decision con

un criterio operativo.

La Resistencia en Despegue

Tal como hemos estudiado en paginas anteriores, existen dos
tipos de resistencias, la resistencia inducida y resistencia parasita.
Sabemos que la resistencia inducida esta relacionada con la
sustentacion y con el AOA por lo que durante la carrera de despegue
no seria considerada como una restriccion importante o factor

relevante a tener cuenta.
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Por otra parte la resistencia parasita s1 resulta un factor
importante a considerar, y mas habiendo aprendido el uso correcto de
los Flaps en despegue. Estos dispositivos utilizados de forma
correcta no ofrecen una mayor resistencia parasita, pero utilizados en
exceso podrian generar tal resistencia y llevar a la aeronave a que
recorra una mayor longitud de pista para alcanzar su velocidad
necesaria, efecto contrano al deseado cuando operamos los Flaps en

despegue.

Este efecto adverso de los Flaps extendidos por completo
durante el despegue se debe a que el impacto de aire encuentra una
superficie mayor con la cual chocar y generar su resistencia al

dvancec.

Flaps Extendidos Parcialmente

S1 bien esto no genera una restriccion aerodinamica que
afecte a la sustentacion, si1 afectaria a la distancia de la carrera de
despegue. Por otra parte, luego de alcanzar la velocidad de despegue,
los beneficios del uso de los Flaps volverian a hacerse efectivos

permitiendo un mayor AOA vy una menor Vs.
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La Sustentacion en Despegue

La sustentacion es una de las cuatro fuerzas aerodinamicas
actuantes en despegue que presenta menor relevancia hasta tanto la
acronave haya logrado despegar sus ruedas de la pista, pero

analicemos el “Por que™!

Para que exista sustentacion deben existir valores a cada uno

de los parametros de su formula, recordemosla:
L=CL.%p.S.V?

Durante la carrera de despegue, existen parametros pero se

carece de uno de los mas importantes. TU TURNO!

-De todos los parametros que forman la formula de
sustentacion, cual crees que sea el que presenta un valor nulo y no

permite generar esta fuerza?

S1 tu respuesta fue LA VELOCIDAD, estas en lo correcto.
Durante la carrera de despegue la velocidad comienza a
incrementarse a diferencia de los otros factores que ya poseen un
valor establecido, como por ejemplo la superficie alar, la cual ya
posee un valor determinado v definido por su cuerda aerodinamica,

la cual podria ser aumentada por la extension de los Flaps.

A medida que la aeronave va ganando velocidad, la
sustentacion comienza a cobrar vida, vy s1 bien durante la carrera de

despegue es menor a su fuerza opuesta, el peso, con el correr de los
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segundos 1ra incrementando su valor hasta wvencer al peso y

permitirle a la aeronave “sustentar” y ascender. Veamos esta relacion

en el sigmente grafico:

L<W L

Mientras dure la fase de ascenso de la aeronave, la

sustentacion sera mayor al peso hasta tanto alcance su fase de vuelo
de crucero donde las 4 fuerzas encontraran un equblibrio

aerodinamico.



Aerodinamica en Crucero

La fase de vuelo crucero es una de las etapas del vuelo donde
intervienen las cuatro fuerzas aerodinamicas con mas protagonismo

ya que suelen variar constantemente durante toda esta etapa.

TU TURNO NUEVAMENTE! Como crees que sera la

relacion entre estas cuatro fuerzas durante esta etapa de vuelo?

?

\ N

T <Nl T P17

?

Esta pregunta suele marcar una gran confusion en la mayoria
de los estudiantes, pero presenta un punto clave para entender la
relacion entre las fuerzas. Si1 tu respuesta fue: “las cuatro fuerzas
estan 1gualadas”™, has acertado! Ahora veamos el razonamiento logico

de esta respuesta.

Durante un vuelo en la fase de crucero a una altitud y
velocidad constantes, las cuatro fuerzas ejercen un determinado valor
que le permite equiparar su fuerza contra la de su contraparte, es
decir que la sustentacion sera 1gual al peso y la traccion sera 1gual a

la resistencia.
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Un error comin es asumir que existe mayor sustentacion que
peso, pero de ser asi, la aeronave tendria una tendencia de ascenso y

no un vuelo nivelado a altitud constante.

54— = ﬁ..-—--'- ——p 5

5
Por otra parte si1 la traccion fuese mayor resistencia se

produciria una aceleracion de la aeronave y no un vuelo a velocidad

constante, sumado a que esta aceleracion también causaria un

aumento en la sustentacion

24— ; — __....-—-*I 8

2
Ahora bien, teniendo en cuenta este concepto, como crees que
podria acelerar una aeronave sin aumentar sus sustentacion con el

fin de lograr mantener la altitud constante?
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S1 tu respuesta fue: modificando el AOA, estas en lo correcto.
Sera inevitable que aumente la sustentacion si1 deseamos aumentar la
velocidad ya qué la formula sustentacion contempla V2. Al reducir el
AOA, la aeronave tendra tendencia a mantener su actitud a pesar de
haber aumentado su velocidad, al menos en una primera instancia de

esta aceleracion.

|

\%__.' —e 10

!

2

2 4—

TU TURNO NUEVAMENTE! Como crees gue sea la
aerodindamica en crucero y la relacion entre las cuatro fuerzas
durante un vuelo nivelado, a velocidad constante y con infenso

viento de cola?

Viento

e
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Aerodinamica en Viraje

A diferencia del vuelo recto y nivelado donde la velocidad
puede permanecer constante, en un viraje tambien podria mantenerse
este valor. Existe una aceleracion centripeta originada por el cambio
de la direccion del vuelo. La fuerza necesana para realizar un viraje

sera 1gual a la masa del avion por la velocidad centripeta.

En sentido opuesto y de 1gual magnitud se genera una fuerza
centrifuga que tiene derrapar a la aeronave ampliando su radio de

viraje. Veamos:

FUERZA CENTRIPETA

P o

- ‘ __—E""-
e

e

FUERZA CENTRIFUGA

Para evitar un derrapamiento y equlibrar a la fuerza
centrifuga es necesario producir un movimiento de giro alrededor del
¢je longitudinal del avion, de manera que la sustentacion producida
por el ala tenga una componente horizontal de 1gual magnitud vy
direccion pero en sentido contrario a la fuerza centrifuga. Al mismo

tiempo la componente vertical de sustentacion debera tener la misma
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magnitud y direccion que el peso pero en sentido contrario. Cuando
todo lo expuesto se cumple, podemos afirmar que la aecronave esta

realizando un viraje coordinado.

Analicemos la siguiente imagen para comprender mejor un

viraje coordinado y su errores mas comunes:

N

N\

/'\'

"‘g:-.\.:.._‘

\/

)
" ¥
(N

\

ﬂ

RESBALA
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Aerodinamica en Planeo

Durante un vuelo en planeo se considera que la helice no
genera traccion por lo que en esta fase solo actuaran las otras tres
fuerzas restantes, el peso, la sustentacion y la resistencia. Durante el
planeo la aeronave continuara s

volando en wuna direccion . T

determinada por un periodo R € - _.,.-l .

de tiempo defimido en funcion ' j‘k.
a la velocidad que traiga antes l

de iniciar el planeo. w

Al miciar el planeo se formara un angulo entre la trayectoria
horizontal y la trayectoria de planeo, denominado “Angulo de

Planeo”. Veamos:

Trayectoria Horizontal

-

Angulo

Este angulo de planeo dara una velocidad optima para tal fin
con el objeto de que la aeronave permanezca en el awre el mayor
tiempo posible. Toda la informacion relativa al angulo de planeo y
las velocidades optimas se encuentran en el manual del fabricante en

su seccion de performance.
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Para comprender mejor la relacion entre la velocidad, el
AOA vy el angulo de planeo, veamos el siguiente grafico donde se

muestra la relacion entre estas variables.

A

100
20
a0
T0
G0
50

40

VELOCIDAD DE PLANEO

ANGULO DE PLANEO (grados)

30

10

-2 0 2 4 6 8 10 12 414 16 18

ANGULD DE ATAQUE (grados)

Como podemos observar, cuando el AOA es negativo, el
angulo de planeo es elevado. A medida que el AOA ganar un valor
positivo, el angulo de planeo se reduce hasta encontrar un equilibrio

sin tener la necesidad de aumentar la velocidad.
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Aerodinamica en Aterrizaje

En primera instancia debemos asumir que tanto la
aproximacion final como el aterrizaje son situaciones de “perdida de
sustentacion” pero de manera controlada e intencional, a una

velocidad y rango de descenso constate.

Aerodinamicamente el aternzaje se divide en tres etapas. La
inicial se trata de un vuelo a baja velocidad y en descenso continuo
con el eje de la pista al frente y la conocemos como “Aproximacion
Final”. Luego llega la etapa del cambio de actitud de vuelo, ya sobre
la pista pero aun sin tocarla, y se conoce como “Flare™. Por ultimo
llega el aterrizaje propiamente dicho, el contacto del tren de

aternizaje con la superficie de la pista y posterior su carrera de

frenado. Veamos:

APROXIMACION FINAL i FLARE | ATERRIZAJE
'. |
] [
] |
L] I
- ] ]
~ '. :
= [ i
- ] ]
.“ ] I
-_— N e - g
® Z ; - : = -_—
[ aiag = SEe SRS s STL S
|

En cada una de estas tres etapas, las cuatro fuerzas
aerodinamicas actuan de diferentes maneras, formando una relacion

particular entre ellas en cada instancia.

TU TURNO NUEVAMENTE! Antes de pasar a la pagina

siguiente, como crees gue sea la relacion entre estas cuatro fuerzas

en cada una de estas etapas?
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APROXIMACION FINAL:

Durante la etapa de aproximacion final, la aeronave pierde
altura constantemente con el fin de aproximarse al suelo. Esta
perdida de altura no es n1 mas m1 menos, que una situacion de perdida
de sustentacion controlada. Veamos que sucede con las cuatro

fuerzas aerodinamicas durante esta etapa:

APROXIMACION FINAL

e .
- A

P 1 R Y S
P

Analizando este grafico, podemos observar que la
sustentacion es menor al peso y que la traccion es 1gual a la
resistencia, siendo: § < Py T = R. Esto se debe a que en la
aproximacion final, la aeronave esta perdiendo sustentacion
intencionalmente para descender a un régimen controlado, por tal
motivo S es menor a P o (L < W). Por otra parte la traccion es 1gual a
la resistencia, ya que no existe una aceleracion de la aeronave y una
desaceleracion, al menos en el primer tramo de la aproximacion
final. En el segundo avion podemos notar que la relacion T/R

presenta una diferencia donde T es menor a R ya que la aecronave
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esta desacelerando para buscar la ultima velocidad de esta instancia,

previo a pasar a la etapa del FLARE.

Transformando nuestro grafico anterior en formulas, la

aproximacion final o “AF" se representaria de la siguiente manera:

1) AF=(S<P)+(T=R).
2) AF=(S<P)+(T<R).

TU TURNO NUEVAMENTE! Por que crees gque en la
segunda formula, la sustentacion es aun menor gue en la primera,

donde ya se ve reducida’?

Antes de responder a esta pregunta, observa nuevamente el
grafico y analiza la conocida formula de sustentacion. Alli

enconfraras la respuesta:

L=CL.%p.S.V?

APROXIMACION FINAL

s
Hh:..: Lh |
[_4"_ > s
S | 9,
"
P l R T
P
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En la segunda instancia de la aproximacion final, se reduce
la traccion con el objeto de continuar desacelerando la aeronave,
previo a pasar a la siguiente etapa. Esta desaceleracion genera una
reduccion de velocidad, y segun la formula de sustentacion, ésta es
directamente proporcional al cuadrado de la velocidad, a favor o en
contra, es decir, una menor velocidad reducira la sustentacion al

cuadrado de su valor.

Debemos recordar que esta reduccion de potencia y por
consiguiente de velocidad, no solo permitira al avion una reduccion
de la sustentacion para continuar el descenso, sino que tambien

lograra acercarse a la velocidad de aterrizaje, previo a tocar la pista.

FLARE:

En esta etapa se da uno de los procedimientos mas riesgosos
durante todo el proceso de aterrizaje. Instancia donde la aeronave
llega desde la aproximacion final con una velocidad reducida y se
encuentra cerca de la superficie con un PITCH (actitud de vuelo

relacionada al AOA de descenso), lo cual implica un riesgo.

Por tal motivo, es necesario que aerodinamicamente el avion
cambie de actitud de vuelo para discontinuar la relacion que traian
las cuatro fuerzas desde la etapa anterior y pasar a una nueva relacion

entre ellas, donde permitan un efecto aerodinamico diferente y sobre

la superficie de la pista. Veamos:
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Observando el siguiente grafico, el avion inicia esta nueva
etapa con una actitud de vuelo de descenso (proveniente de la etapa
anterior) o con PITCH 0°. De continuar con esta actitud colisionaria
contra el terreno, por lo que en la segunda instancia la aeronave
cambia su actitud o PITCH a 1°, es decir eleva suavemente su nariz
lo que generara un cambio en el AOA, y como resultante de la falta

de potencia, tambien se generara una reduccion de la velocidad.

FLARE
PITCH O PITCH 1’ PITCH 2’
Actitud de Descenso CAMBIO DE ACTITUD Actitud de Planeo

A g‘ﬁ““"‘ - == ‘ e

Luego de romper con la actitud de descenso, el avion vuelve
a intervenir en el PITCH elevandose un poco mas, lo suficiente para
generar un planeo sobre la pista y, al musmo tiempo, continuar

desacelerando hasta tocar suavemente la superficie del terreno.

Luego de hacer contacto con la pista, el aterrizaje pasa a su

ultima instancia e 1nicia la carrera de aterrizaje.

FLARE




Ahora bien, veamos que sucede con la relacion entre las

cuatro fuerzas aerodinamicas al momento de hacer el FLARE!

Para entender mejor este concepto, vamos a darle un valor
numerico a cada una de las cuatro fuerzas actuantes en cada 1nstancia
del FLARE. Veamos:

FLARE

S=4/P=8/T=4/ R=6 S=0/P=8/T=1/R=8

R
—

s
[ s
b, 2o ,..L

$=2/P=8/T=2/ R=6

Previo a miciar el FLARE, la acronave se encuentra con un
valor de sustentacion de 4 y una traccion de 4. Al pasar a la segunda
instancia, cambia la actitud de vuelo y su AOA, obteniendo como
resultante una reduccion de traccion a 2, por ende menor velocidad, y

debido a ello una reduccion de la sustentacion a 2.

Ya en actitud de planeo sobre la pista, la traccion se reduce a
l con una disminucion constante de la velocidad hasta llegar a Vs,
donde la sustentacion pasa a ser nula y las ruedas del tren tocan la
superficie de la pista. En esta instancia comienza la carrera de
aterrizaje, con sustentacion nula, traccion en disminucion constante,
y aumento de la resistencia por la friccion de las ruedas sobre la

superficie.
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Ahora bien, hemos comprendido como funciona la maniobra
del FLARE. Seguido a esto, debemos conocer sus limitaciones y

riesgos, ya que se trata de una maniobra compleja.

El FLARE puede presentar dos situaciones de riesgo, donde
las fuerzas aerodinamicas y su relacion, podria causar un incidente.

Veamos:

FLARE DEMASIADO ALTO: El primer riesgo a considerar
al momento de realizar el FLARE, es iniciar la maniobra de manera
temprana, aun en la etapa de aproximacion final v con una altura de

riesgo. Veamos:

FLARE
1
R -]
T R . ! px
e o R 2z STALL
3 S T

Como observamos en este grafico, al realizar un FLARE
demasiado alto, pone en riesgo al planeo donde la Vs se encontraria a
una altura que podria generar un “Desplome™ de la aeronave, y ésta
caeria al suelo de forma brusca, en lugar de tocar suavemente como
lo haria en un FLARE al ras de la pista. Un desplome sobre la pista,
podria afectar a la carrera de aterrizaje, danando la estructura del tren

y evitando su normal desaceleracion en esta carrera.
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FLARE DEMASIADO BAJO: Contrariamente a lo que
podria suceder en un FLARE alto, en un FLARE demasiado bajo, la
aeronave no tendria la altura necesarna para cambiar la actitud de
vuelo v su AOA. Esto generaria una colision indeseada contra el
terreno, donde se podrian producir dafios estructurales y/o lesiones a

los ocupantes. Veamos:

FLARE

Por un lado, al no alcanzar a cambiar la actitud de vuelo, la
velocidad se mantendria sin modificaciones, por lo que no podriamos
modificar la sustentacion por falta de ésta. Esta condicion de sobre
velocidad y actitud de descenso, podria generar un 1mpacto de

consideracion sobre el terreno.

Llegado el caso donde la aeronave impacte contra el terreno
y continie “rebotando™ contra la pista, el exceso de velocidad
generaria la suficiente sustentacion para evitar que el avion

permanezca sobre la pista.
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CARRERA DE ATERRIZAJE:

Luego de realizar un FLARE exitoso, las cuatro fuerzas
aerodinamicas pasan a ser solo tres, ya que la sustentacion ha pasado
a ser nula o inexistente. Por otra parte la resistencia sigue generando
una desaceleracion y la continua reduccion de la traccion ayudara a
que la aeronave frene por completo en la distancia remanente de
pista.

Carrera de Aterrizaje

Toque de Pista ... Desaceleracion ... Frenado ...

Uno de los factores mas importantes
en la etapa de aterrizaje sera el correcto
frenado de la aeronave, habiendo calculado
la distancia de atermzaje o “Landing
Distance” en funcion a la condicion de la (""jﬁﬁ?ﬁﬁﬁhﬂg
pista, el peso de la aeronave y demas
factores que ntervienen en este calculo.

Podras encontrar todo lo relativo a
estos calculos de performance de Ila

aeronave en nuestro manual HDIW
PERFORMANCE!
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Una de las principales herramientas para lograr tener exito en
la carrera de atermzaje son los dispositivos reductores  de
sustentacion, analizados en paginas anteriores. Recuerdas cuales

son?

Correcto! Los SPOILERS. Este sistema esta compuesto por
superficies aerodinamicas montadas sobre el extrados en la
superficie alar y justo delante de los Flaps. Su posicion normal es

plegada sobre el contorno SPOILERS

del ala. Por medio de
activadores hidraulicos, su
accionamiento los deja en
una posicion casi vertical y
enfrentados directamente al

viento relativo.

Este dispositivo caracteristico de los aviones pesados se
activa cuando el tren de aterrizaje se comprime sobre la superficie la
pista. Estas paletas se despliegan de forma wvertical generar una
barrera sobre el flujo de aire y logrando una accion extra de frenado
sobre la aeronave. Este tipo de dispositivos permite reducir la carga

aternizaje, dandole a la aeronave, la posibilidad de operar en una

pista mas corta de lo habitual.
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Veamos algunos ejemplos para dejar claro este tan

importante concepto:

Carrera de Aterrizaje SIN SPOILERS

Al operar un aterrizaje considerando la utilizacion de los
spoilers, el calculo de la distancia de aterrizaje dara un valor inferior
al calculo que podriamos realizar sin considerar la operacion de estos

dispositivos.

Aerodinamicamente, los spoilers impiden que el flujo de aire

corra sobre el extrados y se genere sustentacion.

Flujo de Aire SIN Spoilers

Flujo de Aire CON Spoilers
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Flaps en Aterrizaje

Al 1gual que en la etapa del despegue, los dispositivos
hipersustentadores como los Flaps cumplen un rol muy importante
en la fase de aterrizaje. Su principio de funcionamiento durante esta
etapa se basa en permitir que la aeronave logre sustentar en una
menor velocidad, permitiendole, entre ofras cosas, aumentar su
pendiente de descenso sin incrementar demasiado su velocidad. Otro
de los beneficios del uso de los Flaps en aternizaje sera la reduccion
de la velocidad de aproximacion y toque con el fin de utilizar una
menor porcion de la pista al aterrizar, usualmente utilizados en
aterrizajes para campos cortos o con obstaculos en la trayectona de

planeo. Veamos algunos ejemplos:

Imaginemos una pendiente de descenso donde Ila
aproximacion final se encuentra interrumpida por un obstaculo, en
este caso, ARBOLES al borde de la pista. Una situacion bastante
habitual en pistas rurales o de aerodromos con parques y/o bosques

en las cercanias de la pista.

Aterrizaje con Obstaculos

Aproximacion Final
OBSTRUIDA por Arboles

Ante este escenario, la aeronave no podria cumplir con una
senda de aproximacion normal, ya que estaria en direccion de

colision con el obstaculo.
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La aeronave tiene dos caminos posibles para aterrizar en la
pista deseada logrando sortear el obstaculo. Puede elevar la altura de
su aproximacion final y mantener la senda de descenso planificada
con la velocidad adecuada para tal mamiobra, luego realizar el
FLARE, y por ultimo la carrera de aternzaje, tal como hemos visto
en paginas anteriores. Tomando esta opcion existe el riesgo de que la
longitud de pista no sea suficientemente extensa como para que la

aeronave logre realizar todas estas maniobras con seguridad.

Aterrizaje con Obstaculos

. o
P
- e
——
-
- L —

T

o

Trayectoria de Aterrizaje SIN FLAPS - Sl o

La otra opcion es operar un descenso mas pronunciado a
FULL FLAPS, permitiendole a la aeronave incrementar su régimen
de descenso sin aumentar considerablemente la velocidad. Al
aumentar su régimen de descenso, encontrara la pista en una
distancia mucho menor que en el ejemplo anterior, lo que le
permitira realizar el FLARE y continuar con la carrera de aterrizaje

con un remanente de pista disponible y seguro para tal operacion.
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Ahora bien imaginemos otro ejemplo. Observemos la
siguiente aproximacion libre de obstaculos pero en una pista o campo
corto, o al menos mas corta de lo habitual. Aqui se cumple el mismo
principio de funcionamiento que en el ejemplo anterior. El objetivo

final sera lograr atermzar y frenar en la menor distancia de pista

posible.
Aterrizaje en Pista Normal
- # o
= "-E' ’ Aterrizaje en Pista Corta
" h'"_"'.".“.'“'.“‘;'.'“
- -

Para lograr el objetivo sera necesario aproximar a una
velocidad infenor a la habitual para una pista normal. Sabemos que
al extender los Flaps se retrasa la Vs, por ende, la aeronave podria
volar a una menor velocidad sin llegar a la perdida de sustentacion.
Esto le permitira a la aeronave realizar una carrera de frenado mucho
mas corta que lo habitual. Por otra parte s1 la altura de la
aproximacion final esta elevada, la aeronave necesitara aumentar su
regimen de descenso pero sin aumentar la velocidad para respetar el
principio anterior. Al operar la aeronave con full Flaps sera posible
incrementar el régimen de descenso sin aumentar la velocidad. Para

comprender este concepto analicemos la formula sustentacion.
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Recordando la formula de sustentacion nos encontramos con

dos variables modificables: la velocidad y la superficie alar.
L=CL.%p.S.V?

A modo de ejemplo vamos a darle un valor numerico a cada

una de estas variables para comprender el ejemplo anterior.

L=CL.%p.S.V?
L=CL.%p.10.20

Con el objeto de mantener constante el valor de sustentacion,
la superficie posee un valor de 10 y la velocidad un valor de 20. Al
aumentar la superficie aun wvalor de 15, podremos reducir la
veloctdad a un wvalor de 15 y mantener constante el walor
sustentacion. Dicho de otra manera al aumentar la superficie
podemos retrasar la velocidad perdida, efecto de los dispositivos

hipersustentadores.

TU TURNO NUEVAMENTE! (ué crees que sucederia si

aumentamos la superficie alar vy no reducimos la velocidad?

S1 tu respuesta fue “Aumenio de la sustentacion”, estas en lo
correcto. Al modificar una de las vanables de la formula de
sustentacion, debemos compensar modificando otra variable para
mantener constante el valor inicial, caso contrario habra un cambio

en dicho valor.
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Efecto Suelo

Cuando un avion vuela proximo a la superficie terrestre o
proximo a una capa de agua, experimenta una serie de fenomenos te
afectan a sus caracteristicas aerodinamicas. Estos fenomenos se
experimentan en las alas y se conoce con el nombre de efecto suelo.

Este defecto produce una disminucion de la resistencia al
avance y un aumento de la sustentacion. El efecto suelo tiene una
influencia mayor cuanto mas proximo hasta el avion del suelo y
depende de la envergadura de aeronave, cuanto mayor sea esta,
mayor sera el efecto.

Cuando el efecto suelo actia sobre perfil alar, logra
modificar la deflexion vertical de la cornente de aire y genera los

fenomenos mencionados. Veamos:

Deflexion Vertical de la Corriente de Aire
sin EFECTO SUELO

RIS ™~
— -

Deflexion Vertical de la Corriente de Aire
con EFECTO SUELO

_-_‘H"‘“-u-_
Mﬁ:‘?ﬁ:

s
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Observando la figura anterior vemos que la corriente vertical
de aire, sin el efecto suelo, 1nicia su recorrido descendente luego de
abandonar el borde de salida del perfil. Por otra parte al existir el
efecto suelo vemos que la corriente vertical de aire también 1nicia su
recorrido descendente pero con una menor intensidad alargando el

efecto del perfil, por ende, generando mayor sustentacion.

El efecto suelo esta presente tanto en despegue como en
aterrizaje y cobra mayor efectividad en aeronave de ala baja.

Resumamos los efectos de este fenomeno:

e Conun AOA constante, se produce mayor sustentacion.
e Se genera menor resistencia inducida. Sin vanacion de la
resistencia parasita.

e Aumenta la estabilidad longitudinal.

Un ejemplo caracteristico del efecto suelo y su importancia,
son los despegues de aeronaves militares desde la pista de un
portaaviones, donde el efecto suelo deja de existir siibitamente al
finalizar la pista y encontrarse con el mar a una distancia diferente de
la pista. En estos casos se podra observar como la aeronave tiende a

realizar un minimo descenso luego de abandonar el efecto suelo.
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Hidroplaneo

El Hidroplaneo es un fenomeno que tiene lugar cuando la
pista esta mojada o contaminada y donde la rueda dejar de girar para
simplemente deshizarse. Este defecto elimina la eficacia de la accién
de frenado de la aeronave. Podemos encontrar tres tipos de

hidroplaneo: Dinamico, viscoso y revenido del caucho.

Dinamico Viscoso Revenido Caucho

HIDROPLANEQ DINAMICO: se produce cuando existe
una capa de agua estancada sobre la superficie de la pista. Esta capa
de agua entre la superficie y la rueda del avion impide el contacto
entre ellas. Esto ocurre cuando la presion de agua entre las dos
superficies es tal que la fuerza
hidrodinamica que se origina llega a
igualar la carga total que soporta la
rueda. Cuando sucede esto, la rueda
deja de girar y comienza a deshizare

sobre la superficie, dejando sin

Dinamico

efecto su accion de frenado.
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