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Clasificacion General de los vehiculos aeroespaciales

= La clasificacion de los vehiculos aeroespaciales
puede hacerse siguiendo dlstlntos crlterlos

= Aeronaves
= Aerostatos

= Aerodinos
Aviones
Aeronaves de ala giratoria

= Aerodeslizadores
= Vehiculos Espaciales
= Satélites / Estaciones orbitales

= Sondas Interplanetarias
« Modulos de descenso

=« Vehiculos Cohetes
=« Lanzadores
= Misiles
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Clasificacion General de los vehiculos aeroespaciales

s Aerostatos
= Globos
= Dirigibles

s Aerodinos

= Sin Motor
=« Veleros
=« Planeadores

= Con Motor

= Aeronaves de ala fija
Anfibios
Hidroaviones
Aviones
= Baja velocidad
- .y , . = Subsonicos
= Clasificacion de los vehiculos aeroespaciales . Supersonicos
= Aeronaves « Hipersénicos
= Vehiculos Espaciales = Aeronaves de ala rotatoria
= Vehiculos Cohetes Autogiro
Convertibles
Girodino
Helicdpteros

= Ornitdptero
= Aerodeslizadores
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ﬁ Aerostatos - Globos

Un aerostato es una aeronave provista de uno o mas recipientes llenos de un gas mas ligero que
el aire atmosférico, lo que la hace flotar o elevarse en el seno de este.

= El Iaerostato o aerdstato es una aeronave no propulsada que se sirve del principio Arquimedes para
volar

= "Un cuerpo sumergido total o parc:almente en un liquido experimenta una fuerza ascendente igual
al peso del liquido desplazado”

= Compuestos por:
= una bolsa que encierra una masa de gas mas ligero que el aire.
= Estructura solida (barquilla) o se le puede "atar" cualquier tipo de cuerpo.

= No tienen ningun tipo de propulsor: se "dejan llevar" por las corrientes de aire (controlar su

elevacion).

= Usos comunes:
= Aeronavegacion deportiva, turistica y ludica.
= Meteorologia — globos estratosféricos.
= Anuncios publicitarios
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* Aerostatos — Dirigibles

= Un dirigible es un aerostato con propulsion y con capacidad de maniobra para ser
gobernado libremente como una aeronave.

= Su forma suele ser de globo alargado ovalado para ofrecer menos resistencia
aerodinamica en el avance.

= Como gas sustentador para el globo se suele usar gas helio.

12120 DUNDENDUFQ

Técnica de Produg3o da Imagem A4
Prof. Octavio Araglo

Alung; Pedro Aguiar 093110884
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Clasificacion General de los vehiculos aeroespaciales
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ﬁ Aerodinos

Aerodinos: aeronaves mas pesadas que el fluido en el que se mueven.

= Generan fuerzas sustentadores mediante el desarrollo de fuerzas
fluidodinamicas generadas mediante alas fijas o alas giratorias.

= Dos grandes grupos:

aeronaves de ala fija.

= aeronaves de ala giratoria.
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i Aviones sin Motor

El velero o planeador es una nave mas pesada que el
aire, de notable superficie alar, carente de motor y cuyas
fuerzas de sustentacion y traslacion provienen Unicamente
de la resultante general aerodinamica.
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‘L Parapentes y Alas Delta

= El parapente y el ala delta es una modalidad del vuelo sin motor mucho mas cercana al
vuelo de un pajaro:

= Se trata de conseguir despegar, volar y aterrizar con un ala flexible por tus propios medios.
=« El despegue se realiza a pie, normalmente desde el borde de una ladera encarada al viento.
= El piloto se sienta en un arnés, unido a la vela o ala delta.
= El piloto usa un casco y dispone de un paracaidas de emergencia, y generalmente un varioaltimetro,
GPS y equipo de radio.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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* Aviones

= Avion o aeroplano, es un aerodino de ala fija, o aeronave mas pesada que el aire,
provisto de alas y un cuerpo de carga capaz de volar, propulsado siempre por uno o
mas motores
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Hidroaviones

Un hidroavion es un avion que lleva, en lugar de ruedas, uno o varios flotadores para
posarse sobre el agua.
= Capaz de despegar desde y aterrizar en el agua (o amerizar).

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 16



Anfibios

= Un aeronave anfibia es aquella que puede aterrizar tanto en tierra, hierba o en agua.

= Las aeronaves anfibias verdaderas, aunque fueron muy comunes en los 40, hace ya mas de
40 anos que no se construyen.

":-._"r.x-’:,wr‘ — r‘hl:}:—-y') .

Beriev Be-200

PBY Catalina
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* Aviones — baja velocidad — I

= Aviones de baja velocidad en las que la propulsion suele ser mediante propulsores de
hélice:
= Primer vuelo de los hermanos Wright el 11 de diciembre de 1903

= El vuelo de motor de baja velocidad se ha convertido en una actividad muy asequible al
publico en general
= Avionetas

= Paramotor
= Ala delta con motor

(=)
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‘L Aviones — Wright Flyers

Wright Flyer 11
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* Aviones Subsonicos

Messerschmitt Me 262
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Comparativas del tamano de los aviones
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‘L Avion Supersonico - I

Un avidn supersonico, es un avion capaz de pasar la
barrera del sonido (NUmero Mach).

= Es 1947 el piloto norteamericano Chuck Yeager rompe por
primera vez la velocidad del sonido en su avidon-cohete Bell
X-1, demostrando que es posible viajar mas rapido que el
sonido.

= El Tupolev Tu-144 es un avion supersonico construido por el
fabricante ruso Tupolev.

= El primer vuelo de un prototipo del Tu-144 se llevd a cabo el 31 de
diciembre de 1968 cerca de Moscu, dos meses antes que el
Concorde.

= El Tu-144 cruzd por primera vez la barrera del sonido el 5 de junio
de 1969 y el 15 de julio de 1969 se convirtid en el primer transporte
comercial que excedié el Mach 2.

= Grandes problemas medioambientalem

Tu-144

[+ ; lﬁ
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Avion Supersonico - II

= Lockheed SR-71 (Blackbird) :
= Avidn de reconocimiento estratégico de largo alcance de Mach 3.

= SpaceShipOne: El 4 de octubre de 2004, el SpaceShipOne consiguio alcanzar el espacio por
segunda vez en 15 dias, consiguiendo con ello ganar el premio Ansari X-Prize, dotado con 10
millones de ddlares, y proclamarse el primer vehiculo espacial tripulado de capital privado

con una velocidad maxima de Mach 3.09.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 23 s
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Avion Supersonico - III
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* Aviones Hipersonicos - I

Aviones hipersonicos son aquellos cuya velocidades son

(me

superiores_a 5 veces la velocida

km/hr).

Los aviones hipersonicos son conocidos como aviones cohete

del sonido (~6120

= usan un cohete como propulsién, a veces junto con un reactor.

= pueden alcanzar velocidades mucho mas altas que las aeronaves de

tamano similar

= durante periodos de funcionamiento mas cortos, tipicamente sélo unos

minutos.
Antecedentes
= X-15:

= Aviodn cohete de la década de los 70 que establecio varios records de

velocidad (Mach 8 ~7274 km/h) y de altura (107960).

= X-43A Hyper —X

= 23 de marzo del 2004 supero velocidades de Mach 9.6 (11200 km/h)

S

X-43A Mission Profile
=,

Start scramjet
et

MASA Drydon Flight R h Centar ics Collacti

httphwerw. dirc nasa govigallery/graphics/index. himl|
created March 23, 2004 by Dave Faust

X-43A Migsion Profile

NTE-skip booster engine descent
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The supersonic airflow into
the engine is compressed
more as it enters tha inlet
and passes through the

Hydrogen fuel is ignited angine. This Irx i

in the supersonic airflow,
with the rapid expansion
of hot air out the exhaust
nozzle producing thrust.

air pressure higher than
Scramjet Engine e suroLosno
Supersonic combustion ramjets, or Scramijets,
operate by buring fuel in a stream of
supersonic air compressed by the
forward speed of the aircraft.
Unlike conventional jet engines,
scramjets have no rotating pars.
In normal jet engines, rotaling
blades comprass the air,

and the airflow remains
sub-sonic.

Conventional
Jet E

ing
Mixture of fuel and air bums and expands in combustion cham
Hot, compressed air is forced out the exhaust nozzle, pro g

NASA Dryden Flight Ry Genter G
httpfiwww. dire nasa govigallery/graphi ricsiit 1d html
created March 23, 2004 by Dave Fau:

X-43A engine comparison



Aviones Hipersonicos — II (X-43A)

X-43A Mission Profile

*-43A frea fight

% 85,000 fi. NTE-skip booster engine descent

= Boostor bum-out

MASA Dryden Flight Research Center Graphics Collection
htipfwerw. dirc.nasa.gov/gallerny/graphics/index. himl

created March 23, 2004 by Dave Faust

X-434A Mission Profile
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i Aeronaves de ala giratoria

Una aeronave de alas giratorias es un aerodino en el que
las fuerzas de sustentacion se logran mediante el giro de
alas (o palas) alrededor de un eje:
= Se clasifican en:
= Autogiro
= Girodino
= Helicdptero
= Convertibles

= Alas inclinadas (tilt-wing)
= Rotores inclinados (tilt-rotor)

HELICOPTERO

% v 0 — "YMBINADO
b

CONVERTIBLE
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ﬁ Autogiro

= Dispone de un dos sistemas de alas giratorias.

= Uno de ellos es accionado por un motor y proporciona el empuje necesario para vencer la
resistencia al avance.

= El otro sistema de alas giratorias no consume potencia y proporciona sustentacion
mediante el proceso de autorrotacion por el cual es el aire en el que comunica energia a las
alas giratorias.

= Esta aeronave no tiene capacidad de realizar vuelo estacionario o a punto fijo.

La Cierva C4ﬂ_ﬁ_ﬁ,s-—""

(me
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i Girodino

Dispone también de dos sistemas de alas giratorias.
Ambos sistemas son accionados mediante un motor:

Uno de los sistemas es el principal responsable de generar la sustentacion.
El otro genera el empuje necesario.

_ Fairey Rotodyne

N
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‘L Helicopteros

= Dispone también de dos sistemas de alas giratorias y también
accionados por un motor.

= El sistema de alas giratorias (rotor principal) es el responsable de crear la
sustentacion y a su vez es el responsable de crear el empuje necesario
para el vuelo.

= El otro sistema de alas giratorias (rotor antipar) se encarga de
proporcionar el par necesario para contrarrestar el par que crea el
rotor principal.

= Existen configuraciones especiales donde no existe rotor antipar
(NOTAR) o donde coexisten varios rotores principales. W_
i

T

E _
."K. -HH

X
- zfﬁf -

—Bell206B Jet Ranger III
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* Helicopteros segun motores

= Monorrotores
= Birrotores.

= Entrelazados.
= En tandem.

= Multirrotores.

Mddulo 3: Conocimientos de Aeronaves 32 lﬁ



* Helicopteros segun motores
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i Covertibles

= Unico sistema de alas giratorias para proporcionar sustentacion y empuje.
= El cambio de funcionalidad lo consigue mediante el cambio de orientacion.
= Despegue

= las alas giratorias proporcionan el empuje en direccidn vertical, traccidon, colocando las alas giratorias
en un plano ligeramente horizontal.

= Vuelo en crucero

= las alas giratorias se reorientan ocupando un plano ligeramente vertical y generando un empuje
horizontal y una sustentacion.

= La sustentacion en vuelo de crucero proviene del sistema de alas giratorias y de alas fijas.

L

V22 - Osprey

W
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ﬁ Convertible - Rotor inclinable

= Rotor inclinable (tilt-rotor) convertible con rotores inclinables
montados en alas.

= Despegue y aterrizaje: rotores producen traccién vertical.

= Crucero: los rotores se inclinan para producir el empuje necesario.
= Presentan considerables velocidades de avance (550 km/h).
= Dificultades aeroelasticas en el proceso de conversion.

= Incremento de peso y de complejic]ad mecanica.

Bell Eagle Eye

(me
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i Convertible - Ala inclinable

= Alainclinable (tilt-wing): convertible con alas inclinables en las que se han montado hélices
propulsoras

= Vuelo en avance: hélices proporcionan el empuije.
= Vuelo vertical: se inclina el ala para permitir que las hélices proporcionen sustentacion.

= Dificultades asociadas a entrada en pérdida en el proceso de conversion que dificultan el pilotaje.
= Incremento de peso y de complejidad mecanica.

= El eje de rotacion se encuentra sobre el cuerpo de la aeronave. Respecto los rotores inclinables
representa una simplificacion que permite ahorrar peso y ganar sencillez.

——

Vertol 76 VZ-2

Hiller X-18
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s Aerostatos
= Globos
= Dirigibles

x Aerodinos

= Sin Motor
=« Veleros
=« Planeadores

= Con Motor

= Aeronaves de ala fija
Anfibios
Hidroaviones
Aviones
= Baja velocidad
= Subsonicos
= Supersonicos

= Clasificacion de los vehiculos aeroespaciales

= Aeronaves « Hipersénicos
= Vehiculos Espaciales = Aeronaves de ala rotatoria
= Vehiculos Cohetes Autogiro

Convertibles

Girodino

Helicdpteros
= Ornitoptero

s  Aerodeslizadores

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 37



* Ornitoptero

= Aerodino gue obtiene su fuerza sustentadora del movimiento batiente de sus alas de
forma analoga a como lo hacen las aves

= Su nombre que en griego significa "con forma de pajaro".

Schmid 1942 Orn_ithopter
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Caracteristica Operacionales Aeronave

= Mayor capacidad de maniobrabilidad.

s de Aeronaves
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Clasificacion General de los vehiculos aeroespaciales

Clasificacion de los vehiculos aeroespaciales
= Aeronaves
= Vehiculos Espaciales
« Satélites / Estaciones orbitales
« Sondas interplanetarias
« Modulos de descenso
= Vehiculos Cohetes

Salyut 4 Civilian Orbital Station

1 Soguz manned Lransporl craft
necess ot (on slde hidden in bhis
airation)
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Satélites Artificiales

= Un satélite artificial es un satélite creado y puesto en orbita por el ser humano.

= Satélites de telecomunicaciones: estos satélites se utilizan para transmitir informacion de
unI puntdo a otro de la Tierra, en particular, comunicaciones telefonicas, datos o programas
televisados.

= Satélites de observacion terrestre: estos satélites observan la Tierra, con un objetivo
cientifico o militar. El espectro de observacion es extenso: ptico, radar, mfrarrOJo ultravioleta,
escucha de sefales radioeléctricas.

= Satélites de observacion esgamal estos satélites observan el espacio con un objetivo
cientifico. Se trata en realidad de telescopios en drbita. En estos satélites el espectro de
observaIC|on también es amplio. El telescopio espacial Hubble es un satélite de observacion
espacia

= Satélites de localizacion: estos satélites permiten conocer la posicion de objetos a la
superficie de la Tierra. Por ejemplo, el sistema americano GPS, el sistema ruso GLONASS o el
futuro sistema europeo Galileo.

Hubble

Mddulo 3: Conocimientos de Aeronaves 41 U<,
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i Estacion Espacial

Una estacion espacial es una estructura artificial disenada para ser
habitada en el espacio exterior, con muy diversos fines.
= Se distingue de otra nave espacial tripulada por su carencia de
propulsion principal, en lugar de eso, otros vehiculos son
utilizados como transporte desde y hacia la estacion; y por su
carencia de medios de aterrizaje.
= Salyut1l, 2, 3,4,5,6, 7...
= MIR
n SkYIab
Estacion Espacial Internacional

Salyut

e
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i Sonda Interplanetaria - I

Una sonda espacial es un dispositivo que se envia al espacio con el fin de estudiar cuerpos de
nuestro Sistema Solar como planetas, satélites, asteroides o cometas.

gé%ttlg nd1|5|o|n no tripulada de la ESA, que estudid el cometa Halley. El 13 de marzo de 1986, Giotto se aproximo a
m de €

Mars Pathfinder: La Mars Pathfinder fue la primera de una serie de misiones a Marte que incluyen rovers
(vehiculos roboticos de exploracion).

Huygens: La sonda Huygens, fabricada por la Agencia Espacial Europea (ESA) y llamada asi por el astrénomo
holandés del siglo XVII Christiaan Huygens, (descubridor de la luna Titan del planeta Saturno), es una sonda de
entrada a la atmosfera de Titan transportada como parte de la mision Cassini/Huygens

Voyager 1: La sonda espacial Voyager 1 se lanzé el 5 de septiembre de 1977 desde Cabo Canaveral con un cohete
;I'ltanc}IEl(GIedntaur a un oOrbita que la hizo alcanzar su objetivo JUpiter antes que su "sonda hermana" Voyager 2,
anzada las antes.

Giotto Mars Pathfinder

Voyager 1
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Sonda Interplanetaria — II

Mars Pathfinder

g —— Disminucion de lavelocidad
(8.500 km a 6.500 km/s)
_.' Tiempo para el aterrizaje:-34 minutos.

“—— Reentrada

{125 km a 750 misds)

Tiempo para el aterrizaje: - 4 minutos.
*.__ Despliegue de paracaidas

{611k a 360-450 mitsss)

Tiempo para el aterrizaje: -2 minutos.,

Separacion del escudo de f
(59 km a 95-130 mitsrs)
Tiempo para el aterrizaje:-100 segundos,
Separacion del lander y despliegue de pars
(3-7 krm a 65-95 mitsis)

Tiempo para alerrizaje: -80 segundos.
Mapeo del radar para la identificacion del terreno
(1,5 km a 60-T5 mtsis)

Tiempo para el aterrizaje: -32 segundos.

inflado de airbags
(300 mts 2 52-54 mitsis)
Tiempo para el aterrizaje: -8 segundos

Encendido de cohetes
{50-70 mis a 52-64 misis)
| Tiempo para el aterrizaje; -4 segundos

L — | /— Corte del paracaidas de frenado

{0-30 mits a 0-25 misls)

Tiempo para el aterrizaje; -2 segundos.

Desinflamiento de airbags v

separaciin de los pétalos del lander

Tiempo transcurrido después del aterrizaje:

+15 minutos.

Retracciin de airbags y ubicaciin del lander

Tiempo transucrrido después del aterizaje;

+=75 minutos. Retracciin firal v transmision de

datos Tiempo transcurrido
después del aterrizaje:
+2120 munutos.

Superficie de Marte

(me
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WHF RRTENNA

'\;.__%‘ DOCKING HATCH

AFT EQUIFMENT BAY

= S BAND ARTENNA
RADAR ANTENMA

ELECTRONIC ASSEMBLY
=i GASEOUS DRYGEN
— FUEL (RCS)
RELIUM

RCS THRUSTER
ASSEMBLY

‘L Modulos de descenso y

BIGRESS EGRESS HATEH \\J

(RTROGER X7

DESGENT ENGINE

LUNAR MODULE

MSFC &0 -M5-G -1300 - 27

Apolo Command Module
Lunar Earth Module

FREETTE.

TSR Ty T YN
PR,
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Clasificacion General de los vehiculos aeroespaciales
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= Clasificacion de los vehiculos aeroespaciales
= Aeronaves
= Vehiculos Espaciales
« Satélites / Estaciones orbitales
= Sondas interplanetarias
= Madulos de descenso

= Vehiculos Cohetes
« Lanzaderas.
=« Misiles

Proton Ariane 5 A Class
Ruszia European (Soyuz-L)
180 feat Space Agency  Ruszia

55 meters) 167 feet 1646 feat
(51 meters) (50 meters)

0\

ITTTTTT

o]
;Eg.llllll
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Saturn V

Delta Il

4,971 kg
{10,960 Ib)
1,799 kg
(3.965 Ib)

8,292 kg
(18,280 Ib) (17,900 Ib)
3.810kg
(8,400 Ib)

Delta IV
Medium

4-m fairing
{Delta Ill)

. e
=105 2

Delta IV Medium+

(5.2)

=

Common l

booster core

l’ 2 GEM E
' 60s

| engine

8,120 kg 10,430 kg

4210 kg
{9,285 Ib)

5,845 kg
(12,890 Ib)

_ (23,0001b)

7,980 kg

(17,600 Ib)
4,640 kg

(10,230 Ib)
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5-m fairing

Delta Il

2. second stage ‘?"_,

DB!

RS-68
main

|i:

11,475 kg
(25,300 Ib)
6,565 kg
(14,475 Ib)

,040 kg
(50,300 Ib)
13,130 kg
(28,950 Ib)

Proton
Rus=ia

180 feat
55 metars)

a0

b

Delta

Ariane 5
European
Space Agency
167 feat

51 metars)

8

A Clazss
[Soyuz-L)
Ruzzia

165 faat
(50 meters)

CZ-2F




nzaderas - II

*La

300

Feet

200

100
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Saturn V, Space Shuttle, Ares I, Ares V

N e e
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Lanzaderas - III

Space Shuttle External Tank

Aft Systems Tunnel with E&I Cables

Forward Systems Tunnel
‘with EA| Cables and RSS Destruct LSC
Solc Rocka! Ml
Forward Skirt and Forward IEA m Nozzie E D
Separaton Ring :o-vmw ¥ (
mumml ww \mw F"m'"
\ q \ f‘ "\“ \" DCIWUVEJ
_/'JJJJ‘ (Ve of sty
Hﬂw:ﬁl MﬂP-Ii“.II
Forward Boaster - sup-h.num:d]
HWV

Separation Motors (4) mmmm AR Skirt Cables

Cables in ETA Ring and
ARt [EA with Covers

Space Shuttley
Solid Rocket Booster
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i Lanzaderas - IV

Burany
lanzadera Energia

Transbordador Espacial y SRBy ET
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Sapace Shuttle - I

Soporte y ventilacidn Tangue g N
del Lo externo Orbitador
Altura estacionado: 17,4 mts.
Cono con _ Motores de S '
= Longitud: 37,24 mts.
haracaidas Separacion | piametro: 23,79 mis
de fenado del hooster ST : .
() Peso al aterrizaje: 90.718 kq. {varia)
Compartimenta Empuje del motor principal (3):
cond = 5 1.668.000 newtons (o) al nivel del mar,
paracaicas B N . 2.090.560 newtons en el vacio
principales Sistema de | Bahia de carga:
Enntrn_l de Diametro: 4 6 mts.
BACCION I
= [RCS) Longitud: 18,2{9 mits.
L Peso de carga otil: 22.630 kg. (Aprox) )
- _ 1 Cohete
= reforzadar ™

Configuracién del Transbordador Espacial

P solido

— Crbitador

Bahia de
. carga

@ =
=, Discmieny

=

(me

principales (<3

Tangue externo

Longitud: 47 mts.

Diametro: 3,4 mits.

Peso cargado: 760,234 ki.
Pesovacio: 29.938 kg

Combustible: Oxigeno liguido (L0 e
hidrégeno liquido (LH2).

Tangue LOX: 542 641 litros (maximo).

kTanque LH2: 1.458.3282 litros (maximo).

Cohete reforzador sdlido (Booster)

Longitud: 45,46 mits.

Diametro: 3,7 mits.

Peso: 589.680 k.

Combustible: Perclarato de amonia

Empuje al despegue: 13,6 millones de newtans

Sisterna de Control de Reaccidn (RCS)
Sisterna de Maniohramienta Qrhital (OS]

Maotares Zgmnera del hooster

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Sapace Shuttle - II

i il’
On-orbit Operations

# “ Deorbit

Oorbi1t Insertion

, ET Separation

Main Engine Cut oOff N

—_ —

Re-entry

SRB 5{'_';1ar ation

SRE Splashdown
Li Ftoff Landing
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¢ Futuras Lanzaderas?
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i Misiles

= Un misil es un proyectil autopropulsado, que puede ser guiado hacia su objetivo
durante toda o parte de su trayectoria.

= Misiles balisticos.
= Son misiles que se autopropulsan solo en la parte inicial de su trayectoria y que no usan su
aerodinamica para variar su rumbo (porque su movimiento esta gobernado por las leyes de la balistica).
= Misiles de crucero

= Estos misiles se propulsan a lo largo de toda su trayectoria
logran grandes distancias.

= En esencia vuelan como los aviones, usando alas y alerones que les permiten maniobrar en vuelo.
= El primer precursor de estos artefactos fue la bomba volante V-1.

N/

Tomahawk
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i Contenido

= Descripcion del entorno aeroespacial.
= Clasificacion General de los Vehiculos Aeroespaciales.
» Clasificacion General de los Sistemas de Propulsion.
= Infraestructuras Terrestres.
= Trafico Aéreo.
= Industria Aeronautica.
= Mercado Aeronautico.
= Actividad Espacial.
Aviones.
Aerodinamica del avion.
Mecanica del vuelo del avion.
Helicopteros.

= Sistemas de propulsion.
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

El sistema de propulsion de cada vehiculo sera el adecuado al regimen
de vuelo Y /o a la mision que deba desempefiar. Una clasificacion
general clasica, con fines meramente introductorios es la siguiente:

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores

= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante sdlido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices |:

o [ —

Inlet body Fuel injection

L

@ =] . ) [

Superso
Exhaust
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices
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‘L Turboeje + Hélice

= Un motor turboeje es un motor de turbina de gas que entrega su potencia a través de un
eje.

= Es similar al motor turbohélice pero, a diferencia de éste, no mueve directamente una hélice.

= Normalmente es utilizado como motor de aviacion para propulsar helicdpteros.

Turbina del

Compresor
P compresor

Camarade Turbina libre  Eje de
combustion  (de potencia) potencia
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
« Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

« Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices
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‘L Turboreactor

Tipo de turbina de gas, que a diferencia de los motores de ciclo alternativo que tienen un
funcionamiento discontinuo (explosiones), tiene un funcionamiento continuo.

= Consta de las mismas fases que un motor alternativo: admision, compresion, expansion y
escape.

= Los gases generados por la turbina de gas, al ser expelidos, aportan la mayor parte
del empuje del motor.

= Los turbojet fueron los primeros motores a reaccion empleados en la aviacion
comercial.
= Elevada sonoridad
= Bajo rendimiento de combustible

Centrifugal impeller
(compressor) Shaft  Turbine

-

-

HY

Compressor Turbine Nozzle

Combustion Nozzle
chamber GH ]

Combustion  Shaft
chamber
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Turboreactor

COMPRESSOR REAR FRAME
SR

COMPRESSOR COMBUSTION TURBINE EXHALST
SECTION AME

TAILPIPE ASSEMBLY
> 1

WOTE: STRUT 3, B, AND 10
I7TH-STAGE LEAKAGE

[l comsusTion Gas

M cowreesson piscHaRGE A

OTH STAGE
! UTH STAGE AR
@ 7TH STAGE AR

- 17TH STAGE SEAL EAKAGE AIR

R s an

|____] SECONDARY AIRFLOW

NOTE: ALL 7 STRUTS
TTH STAGE LEAEAGE

ITe-RMiel PO

ENGINE AIRFLOW
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Figure 3-13. Engine Airflow
Changed 31 October 1968 m-17/m-1s
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Turbofan

= Los motores de aviacion tipo turbofan, son la nueva generacion de
motores a reaccion que reemplazo a los motores turboreactor.

= Se caracterizan por tener un ventilador (fan) en la parte frontal del motor
desde el cual el aire se divide en dos tipos: Aire de bypass y aire primario.

= Este tipo de motores tiene las ventajas de
= consumir menos combustible (aerokerosene JPA1)
= mas econémico para el operador

= contaminan menos el aire
= reducen la contaminacion sonora.

High-praessure High-pressure
Fan compressor turbine

Low-pressure Combustion Low-pressure Nozzle
compressor chamber turbine Ta

T UNITED
[ @] TECHNOLOGIES
PRATT & WHITNEY
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Estatorreactor

= Motor a reaccion que carece de compresores y turbinas (Ramjet).

= La compresion se efectla debido a la alta velocidad a la que ha de
funcionar.

= El aire ya comprimido, se somete a un proceso de combustion en la camara de
combustion y una expansion en la tobera de escape.

= El régimen de trabajo de este motor es continuo.

Inlet Fuel injection MNozzle

Compression Combustion Exhaust
(M=1) chamber (M=1) =,

(me
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‘L Scramlet - I

Scramjet (supersonic combustion ramjet) es una variacion del estatorreactor(ramjet)
con la gran diferencia que la entrada del flujo en el combustor es supersonica.

= En velocidades elevadas es necesario el hacer la combustién de forma supersoénica para
maximizar la eficiencia del proceso de combustion

= Se preveee que con los scramjets podamos volar a velocidades entre Mach 12 y Mach 24
(orbital velocity).

Inlet body Fuel injection Nozzle

Supersonic Combustion Supersonic
Compression Exhaust i

Dryden Flight Research Center ED97 433968-01
HYPER- X AT MACH 7: This computational fluid dynamic (CFD) image is of
@ the Hyper-X vehicle at the Mach 7 test condition with the engine nperaung.B
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iScramJet — II (X-43A)
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anASA

X-43

The supersonic airflow into
the engine is comprassed
more as it enters the inlet
and passes lhrough the
engine, This increases the
air pressure higher than
the surrounding air.

Hydrogen fuel is ignited
in the supersonic airflow,
. i with the rapid expansion
Scramjet Engine of hot air out the exhaust
nozzle producing thrust.

Supersonic combustion ramjets, or Scramjets,
operate by burning fuel in a stream of
supersonic air compressed by the
forward speed of the aircraft.
Unlike conventional jet engines,
scram/els have no rotating parts.
In normal jet engines, rotating
blades compress tha air,

and the airflow remains

sub-sonic. 1 : L -
1Al Wl Conventional
Hmw Jet Engine
Rotating compressor blades draw in air and comg
Mixture of fuel and air bums and expands in combustion

MASA Dryden Flight Research Center Graphics Collection
htipfwww. dirc.nasa govigallerygraphicsindes. himl
created March 23, 2004 by Dave Faus!

X-43A engine comparison
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‘L Pulsoreactores

= Un pulsorreactor es un reactor nacido en Alemania creado por Paul Schmidt en 1938.

= Fue el primer reactor fabricado en serie para fines bélicos de la historia.

= El modelo Argus I disehado para propulsar la bomba voladora V1

= Empuje maximo de unos 400 kg y autonomia era de unos 35 minutos de funcionamiento,
(la vida til del sistema de valvulas empleadas en la admision).

= Debido al desgaste por las tremendas presiones que el mismo manejaba, las laminas de
admision de las valvulas terminaban por destruirse causando la parallzaC|on del reactor.

| Wz
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices
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i Motores Cohete - 1

= Tipos de Cohetes
= Quimicos
= Eléctricos
= Nucleares

PRESSURE
VESSEL
REFLECTOR -

- RADIAL
SUPPORT

REACTOR:

(me
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SHIELD —

NERVA REACTOR
BASED ON NRX Al

GRAPHITE FELT LATERAL SUPPORT
TOP LOADED CORE

M:=M5-G 56-3-62 REV A MAY 201963
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‘L Motores Cohete - II

0 Ventajas de los motores de cohete
Es el motor mas potente en relacion a su peso

| |

. No tiene partes moviles lo que lo hacen muy resistente

. No requiere lubricacion ni enfriamiento

. Es el motor mas fiable en cuanto a fallos mecanicos

. Su reaccion es instantanea

. No pierde potencia con el uso y siempre es la misma aun después de
miles de usos

. No utiliza oxigeno atmosférico por lo que la altitud no afecta su potencia

. Es el mas sencillo de los motores en su funcionamiento

. No solo no contamina, sino que el cohete de perdxido de hidrégeno
produce oxigeno

- Desventajas de los motores de cohete

. Es el motor que mas combustible consume

. Es el motor que mas ruido produce, ya que es el tnico que su escape es
supersonico

. En los motores de propergol sdlido, una vez comenzada la reaccion esta

no se puede detener

Low Pressure
Oxidizer Oxidizer

Preburnar@ @ Turbopump
High Pressure%

Oxidizer Turbopump

Main
Injector

Fuel
Preburner

Hot Gas
Manifold

Low Pressure &
Fuel Turbopum)|

)

o7

Controlle@

Hydraulic
Actuators

High Pressure
Fuel Turbopump

¢ Main
Combustion
Chamber

Nozzle
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Valves

Combustion
Chamber
Nozzle

S2003 HowStuffiorks

* Motores Cohetes e e

CROSS-SECTION

BEFORE

Cohetes quimicos sodlidos

u 4 s
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices
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i Turbohélice

= Los gases de la turbina se emplean en su totalidad para mover una hélice
que genera el empuje necesario para propulsar la aeronave.

= Presentan una gran economia de funcionamiento aunque no permiten _
alcanzar velocidades muy elevadas por lo que su uso se limita a pequenas
geronaves 0 aviones de tipo regional que no han de cubrir grandes
istancias

= También se utilizan en aviones de carga y transporte militares como el
Lockheed C-130 'Hercules' o el nuevo Airbus A400M

Compressor Turbine Exhaust

Combustion
chamber
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i Contenido

= Descripcion del entorno aeroespacial.
= Clasificacion General de los Vehiculos Aeroespaciales.
= Clasificacion General de los Sistemas de Propulsion.
« Infraestructuras Terrestres.
= Trafico Aéreo.
= Industria Aeronautica.
= Mercado Aeronautico.
= Actividad Espacial.
Aviones.
Aerodinamica del avion.
Mecanica del vuelo del avion.
Helicopteros.

= Sistemas de propulsion.
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i Infraestructuras terrestres.

= Las aeronaves requieren para su operacion de unas
infraestructuras terrestres. Los elementos mas relevantes se
resumen a continuacion en funcion del tipo de vehiculo.

= AERONAVES
= Aeropuertos (transporte aéreo) / Aeroddromos (fines restringidos)
= Ayudas a la navegacion aérea
= Centros de inspeccién y mantenimiento
= VEHICULOS ESPACIALES
= Bases de lanzamiento
= Centros de control
= Estaciones de seguimiento

o
|
Ty,
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Infraestructuras terrestres.

s Infraestructuras Terrestres
= AERONAVES

= Aeropuertos (transporte aéreo) / Aerodromos (fines
restringidos)

= Ayudas a la navegacion aérea
= Centros de inspeccion y mantenimiento

= VEHICULOS ESPACIALES

= Bases de lanzamiento
= Centros de control
= Estaciones de seguimiento

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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‘L Aeropuerto / Aerodromo

(me

Un aerédromo es un area definida de tierra, agua o hielo
destinada total o parcialmente a la llegada, salida y
movimiento en superficie de aeronaves de distintos tipos con
llegadas y salidas nacionales e internacionales.

Un aeropuerto, es un aerodromo en el que existen de modo
permanente instalaciones y servicios con caracter publico para
asistir de modo regular al trafico aéreo, permitir el aparcamiento y
reparaciones del material aéreo y recibir 0 despachar pasajeros o
carga.
Las infraestructuras aeronauticas se dividen en cuatro grandes areas:

= Lado Aire.

= Lado Tierra.

= Zona Industrial.

= Sistema de control de vuelo y navegacion aérea.
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i Infraestructuras aeronauticas

= El lado aire lo forman el area de operaciones:
= Pistas de vuelo

= Calles de rodadura:

= Una rodadura o pista de rodaje (del inglés taxiway) es la calle de un
aerodromo en la cual el avion pueda moverse a o desde un hangar,
terminal, pista de aterrizaje, u otra instalacién. A menudo son una
superﬁae dura tal como asfalto u hormigdn, aunque los aerodromo
mas pequenos y menos importantes utilizan a veces grava o hierba.

= Plataformas de estacionamiento de aviones.
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i Infraestructuras aeronauticas

= El lado tierra: es el area terminal.

= Se compone de edificios de pasajeros y carga, urbanizaciones y accesos.
= Zona Industrial: es el area de apoyo y servicios.

= Contiene las areas modulares, hangares, talleres mayordomias...
= Sistemas de control de vuelo y navegacion aérea:

= Comprende desde la torre de control hasta cualquier tipo de instalacion destinada a
aquellos fines.

B I i e
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Infraestructuras terrestres.

s Infraestructuras Terrestres
= AERONAVES

= Aeropuertos (transporte aéreo) / Aerodromos (fines
restringidos)

= Ayudas a la navegacion aérea
= Centros de inspeccion y mantenimiento

= VEHICULOS ESPACIALES

= Bases de lanzamiento
= Centros de control
= Estaciones de seguimiento

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Centros de Control y Bases de Lanzamiento - I

Centre Spatial Guyanais

Kennedy Space Center

o ) g e : ]ﬁ‘
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Centros de Control y Bases de Lanzamiento - II

TG = a7
F [ '

= h
-
2
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Mission Control Center

Russian ISS Flight Control Room

Space Shuttle Mission
Control Center
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Estaciones de seguimiento

= Madrid Deep Space Communications Complex:Robledo de Chavela en
Robledo de Chavela (cerca de Madrid), Espana

= Goldstone Deep Space Communications Complex cerca de Barstow,
California

= Canberra Deep Space Communications Complex cerca de Canberra,
Australia
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i Contenido

= Descripcion del entorno aeroespacial.
= Clasificacion General de los Vehiculos Aeroespaciales.
= Clasificacion General de los Sistemas de Propulsion.
= Infraestructuras Terrestres.
= Trafico Aéreo.
= Industria Aeronautica.
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= Actividad Espacial.
Aviones.
Aerodinamica del avion.
Mecanica del vuelo del avion.
Helicopteros.

= Sistemas de propulsion.
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Trafico Aéreo.

La utilizacion del sistema Espacio Aéreo / Aeropuertos requiere de una
ordenacion que es proporcionada por los sistemas de GESTION DEL TRAFICO
AEREOQ, que atienden principalmente a las siguientes areas:

= Control del trafico aéreo
= Operaciones: capacidad aérea, retrasos, tiempos de vuelo
= Seguridad de vuelo
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= Industria Aeronautica.
« Diseio y desarrollo aeronauticos.
« Ensayos aeronauticos.
« Produccion.
« Mantenimiento

= Mercado Aeronautico.
= Actividad Espacial.

Aviones.

Aerodinamica del avion.
Mecanica del vuelo del avion.
Helicopteros.

Sistemas de propulsion.
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‘L Industria Aeronautica - I

= DISENO Y DESARROLLO AERONAUTICOS: El disefio y desarrollo de una aeronave es una actividad
multidisciplinar.
= A grandes rasgos las disciplinas involucradas son las siguientes:
= Fisica del vuelo La belleza esta en los ojos a través de los que la observan

= Propulsién “Dream airplanes” — C. W. Miller
= Estructuras

= Sistemas de avion
= Avidnica

= Produccién

Loft Group

Hydraulics Group

-~
5
b, M

tre.ﬁs Group
Production Engineering Group
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i Desafio Multidisciplinar

Structures

Aerodynamics

Propulsion

Manulacturing f&

-

."F‘-J r;-"f-:'jﬂ_.:'—d'—-_:'l-'—.-
fom U .,_ __‘_'J-".-F P =
= o T’

Figure 4. One can only make one thing best at a time.
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Ensayos Aeronauticos

= Un aspecto fundamental del disefo y desarrollo de una aeronave es la
necesidad de llevar a cabo ensayos experimentales, lo cual requiere de
una infraestructura adecuada.
= Los tipos de ensayos mas relevantes se indican a continuacion.
= CFD - Computer fluid dynamics
= Ensayos en tuneles aerodinamicos
= Ensayos estructurales
= Ensayos en vuelo
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Numerical Aerodynamics

e

Aeroelasticity

Control Laws

Prevention of Lightning Strikes

Experimental Wake Analysis

Drag Reduction
Wind Tunnel Tests

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves

Noise reduction

Strength of Materials and Structures

Drag Reduction
Numerical Simulation



(me

Contenido

= Descripcidon del entorno aeroespacial.
= Clasificacion General de los Vehiculos Aeroespaciales.
= Clasificacion General de los Sistemas de Propulsion.
= Infraestructuras Terrestres.
= Trafico Aéreo.

= Industria Aeronautica.
= Diseiio y desarrollo aeronauticos.
= Ensayos aeronauticos.
« Produccion.
= Mantenimiento

= Mercado Aeronautico.
= Actividad Espacial.

Aviones.

Aerodinamica del avion.
Mecanica del vuelo del avion.
Helicopteros.

Sistemas de propulsion.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves



Industria Aeronautica

BT =S

= PRODUCCION
= Fabricacion
= Montaje
= Certificacion

MANTENIMIENTO
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* Mercado Aeronautico

Mercado Aeronautico

= Aviacién general:

= deportiva, privada.

= Particulares, clubes de vuelo.
= Aviacion comercial:

= transporte aéreo, aerolineas.

= depende de la ruta y de la carga de pago.
= Aviacion militar:

= Cazas, bombarderos, transportes,...
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i Actividad Espacial

= Actividad Espacial

= Actividad comercial
= telecomunicaciones
= observacion de la Tierra
= GPS, Galileo

= Investigacion cientifica
= plataformas orbitales
= sondas espaciales

= Misiones tripuladas
= Viajes orbitales.
= Misiones a la Luna
= Estaciones espaciales

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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= Descripcion del entorno aeroespacial.

= Aviones.

= Descripcion general de los aviones
Configuracion general

Mandos de vuelo

Estructura

Sistemas y equipos de a bordo
Instrumentos de a bordo

= Aerodinamica del avion.

= Mecanica del vuelo del avion.
= Helicopteros.

= Sistemas de propulsion.
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS

m Ala

= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)
SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal

= Estabilizador vertical (deriva)
SUPERFICIES DE CONTROL

= Timon de profundidad

= Timon de direccidn

= Alerones

= Spoilers

GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE
SISTEMAS Y EQUIPOS

DE A BORDO

TIMON DE DIRECCION

TIMON DE PROFUNDIDAD

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS

m Ala

= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)
SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal

= Estabilizador vertical (deriva)
SUPERFICIES DE CONTROL

= Timon de profundidad

= Timon de direccidn

= Alerones

= Spoilers

GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE
SISTEMAS Y EQUIPOS

DE A BORDO

TIMON DE DIRECCION

TIMON DE PROFUNDIDAD

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Configuracion General Aviones - II

(me

Fuselaje:

= Cuerpo central del avion. Alberga y protege la carga de pago,
cabina de tripulacion y diversos sistemas y equipos.

= Actua como estructura central del avion, a la que se le acoplan las
demas.

Forward Cargo Door (RH) Rudder Actuators
Large Cargo Door Basic on -200ER, Al Galiey .
‘Option on -200
Al Service Stabilizer Trim
Air Conditioning
Risers Door Actualor
Mid Cabin Lavatorias
Flight Deck ﬁ Overhe g
\ Mmml—\
Forward
Lavatory
opgo30ohgopgohlal It opat-i o 0090P90PIY
— W T ol v=
g | - b AU
mPM \ Prossure
Forward Bulkhead
Equipmani Bay Cargo Door Overwing !
Access Halch Control Panal E:l.w
g::;m Forward Service Door Cabin Outfiow Vaive
Antenna
Elecironics Alr Conditioning . Butk Cargo Door (LH)
Access Halch Packs
Bey At Cargo Door (RH)
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Configuracion General Aviones - III

All Electrical/ Electronics

Cargo Door Equipmant Canler
Omni-Directional . )
lactrical/ Electronics
Bal Mal N o) Conler Cargo Door
Electrical Ground Power Environmaental Control
Connaclion Sysiem Mix Bay

Elecrical/Elactronics
Cooling Skin Haal
Main Electricals  Exchanger

Plan View
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS

m Ala

= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)|
SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal

= Estabilizador vertical (deriva)
SUPERFICIES DE CONTROL

= Timdn de profundidad

= Timon de direccidn

= Alerones

= Spoilers

GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE
SISTEMAS Y EQUIPOS

DE A BORDO

TIMON DE DIRECCION

TIMON DE PROFUNDIDAD

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Configuracion General Aviones - IV

= Ala:

= Elemento que genera la mayor contribucion a la fuerza de sustentacion.

= Puede contener los depdsitos de combustible, el tren de aterrizaje y el
grupo motopropulsor.

= Partes: borde de ataque, borde de salida, intrados, extradds

= Dispositivos que alberga:

= Winglets (1): su mision es reducir la
resistencia inducida del ala ya que evita la
conexién entre intradds y extrados.

= Alerones (aleirons): se encargar de controlar
el movimiento del avion de balance
Alerdn de baja velocidad (2)
Alerdn de alta velocidad (3)

= Dispositivos hipersustentadores
Flaps de borde de salida (7, 8)
Flap de borde de ataque (5)
Slats (6)

= Spoilers (frenos) (9 y 10).

]
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Configuracion General Aviones - V

= Dispositivos hipersustentadores:

= Proporcionan la sustentacion suficiente en maniobras a
baja velocidad, donde la sustentacion del ala limpia es
insuficiente.

= Se usan durante despegue, aproximacion y aterrizaje.

a)

/’\ . JS
Cf b)
LEADNG EDGE SLOT C—‘_—_—t; e
m c)
- e L o e—
LEADING EDGE FLAP AN
d)
- r—x = Ty — S e —
d 5I.D1TE_.::-II‘L:'.$EJ]$|[(]; EDGE e) \
4 > \
KRUGER FLAP — <:§
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS

m Ala

= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)
SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal

= Estabilizador vertical (deriva)
SUPERFICIES DE CONTROL

= Timdn de profundidad

= Timon de direccidn

= Alerones

= Spoilers

GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE
SISTEMAS Y EQUIPOS

DE A BORDO

TIMON DE DIRECCION

TIMON DE PROFUNDIDAD

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Configuracion General Aviones - VI

= Superficies Estabilizadoras:

= El estabilizador horizontal:
= Proporciona estabilidad en cabeceo.
= Puede adoptar distintas configuraciones.

= En general se sitla detras del ala (en la cola), aunque a veces esté delante (en este caso recibe el nombre de
canard) e incluso puede formar parte de la propia ala (en el caso de alas delta).

= Es necesario para equilibrar el avidn y contribuye a la fuerza de sustentacion total.
= El estabilizador vertical:

= proporciona estabilidad en guifiada. Se ubica detras del ala, pudiendo estar formado por un sélo plano o por
dos, y en este caso, rectos o en forma de V.

= La ubicacion del ala y de los motores tiene gran influencia en el disefio de los estabilizadores.

@ FUSELAGE= DR FiIN-
MOUNTED STABILIZER

(b) + tail fc) T tail

Fig. 10.1.1  Typical arrangement of the transport tail.

g

s 3
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS

m Ala

= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)
SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal

= Estabilizador vertical (deriva)
SUPERFICIES DE CONTROL

= Timon de profundidad

= Timon de direccion

= Alerones

= Spoilers

GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE
SISTEMAS Y EQUIPOS

DE A BORDO

TIMON DE DIRECCION

TIMON DE PROFUNDIDAD

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Configuracion General Aviones VII

Superficies de control: y

= Timon de profundidad (elevator) ~
= Superficie movil ubicada en el estabilizador horizontal.
= Controla el movimiento de cabeceo del avion. { ‘

. .. Aileron up % ileron down
= Se acciona la palanca de mando (movimiento wm ‘

longitudinal)

= Timon de direccion (rudder)
= Superficie movil ubicada en estabilizador vertical.

= Controla el movimiento de guifiada del avion. ”:t/‘ Elevator up
= Se acciona con los pedales. CQ/
= Alerones (aleiron)

= Se ubican en los extremos del ala.
= Controlan el movimiento de balance del avion.

= Se operan de forma antisimétrica (cuando uno sube el
otro baja y viceversa),

= Se accionan con la palanca de mando (movimiento lateral)
= Spoilers:
= Son destructores de sustentacion.

= Se usan en el aterrizaje para prevenir el “rebote” y frenar
el avion.
Rudder deflected

= Durante el crucero, aceleran el descenso en caso de
emergencia.

= Ayudan a controlar virajes.

/’“\Mi
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Timon de direccion

Alerones

Timdn de profundidad

-
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS

m Ala

= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)
SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal

= Estabilizador vertical (deriva)
SUPERFICIES DE CONTROL

= Timon de profundidad

= Timon de direccidn

= Alerones

= Spoilers

GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE TIMON DE DIRECAION
SISTEMAS Y EQUIPOS
DE A BORDO

TIMON DE PROFUNDIDAD

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Configuracion General Aviones VIII

= Grupo Motopropulsor:

= Proporciona el empuje necesario para el vuelo, asi como la potencia que requieren
los sistemas de a bordo.

= Pueden situarse en las alas o en el fuselaje.

= Tipos de plantas propulsoras:
= Motores alternativos, turbofanes, turbohélices, turborreactores
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS

m Ala

= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)
SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal

= Estabilizador vertical (deriva)
SUPERFICIES DE CONTROL

= Timon de profundidad

= Timon de direccidn

= Alerones

= Spoilers

GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE
SISTEMAS Y EQUIPOS

DE A BORDO

TIMON DE DIRECCION

TIMON DE PROFUNDIDAD

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Configuracion General Aviones IX

= Tipos de configuracion:
= Rueda de cola.
= Triciclo.
= Tandem

tailweel undercarmage

= [ren con rueda de cola. .. Pilatus Porter
= Practicamente en desuso.

= Frenado en seco genera que el avion se vuelque hacia
delante.

= En un aterrizaje de 2 puntos, el impacto del tren
principal, junto con el movimiento de la cola hacia e
abajo, hace que aumente la sustentacion y y que el lsm undercarriage
aVion “bOte". . Ouest 4050 Va?mur

= Inclinacion positiva del ala hace muy dificil “taxying”
en condiciones de vientos fuertes.

= En aviones de transporte de pasajeros, la inclinacion i Ko SR L i
de la cabina dificulta: B ol A L 5.
= Confort pasajeros. ' nosewheel undercarriage
= Carga y descarga de bodega. ' Fokker F28 Fellowship

= Resistencia alta en instantes iniciales de despegue
hasta que se levanta la rueda

wli|

]
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‘L Configuracion General Aviones X

= Tren con rueda en el morro
= En suelo fuselaje practicamente nivelado.
= Vision del piloto buena.

= La rueda de morro es un salvaguardia de que
el avion pueda volcar.

= Resistencia reducida parte inicial del
despegue
= En un aterrizaje de dos puntos, el tren de

aterrizaje crea un par de cabeceo “nose-
down”

= En general facilita el aterrizaje y permite el
uso de los frenos en todo su poder.

Airbus 330

Airbus 380

Boeing 747

[+ o)
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Configuracion General Aviones - I

FUSELAJE

SUPERFICIES SUSTENTADORAS
m Ala
= Dispositivos hipersustentadores (flaps, slats)

SUPERFICIES ESTABILIZADORAS

= Estabilizador horizontal
= Estabilizador vertical (deriva)

SUPERFICIES DE CONTROL
= Timon de profundidad
= Timodn de direccion
= Alerones
= Spoilers
GRUPO MOTOPROPULSOR
TREN DE ATERRIZAJE

SISTEMAS Y EQUIPOS DE A BORDO

TIMON DE PROFUNDIDAD

TIMON DE DIRECCION

ALERON DE BAJA VELOCIDAD

FLAP DE BORDE ALTA VELOODAD

DE ATAQUE
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Sistemas y equipos de abordo

. Cargo Door (AH) . Rudder Actualors
on - " .
Lo et 2008 A Galloy
Alt Service Stabilizer Trim
Air Conditioning
Risers Door Actualor
Mid Cabin Lavatoties
Flight Deck Overhead Slowag
AR Lavatories
Forward "s.
Lavalory - ' '
SN = ~
0p339007o0g0h o InHjopa 0 0pgo Y
— . - . o us
\—
Control Panel Prassura

Forward Bulkhead
Equipmaent Bay Cargo Door Overwing !
Access Haich Control Panel ET;W
:’:::lf Forward Service Door Cabin Oulfiow Vaive
Antenna

Elecironics Alr Conditioning . Butk Cargo Door (LH)

Access Halch Packs
Sey At Cargo Door (RH)
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Sistemas y equipos de abordo

Cargo Door

4

All Elactrical/Electronics
Equipment Canler

Mid Electrical/Electronics
Bk Mal Equipmen| Cenler Cargo Door

)

ot =

o

Elecrical/Electronics
Cooling Skin Heal
Main Electricaly  EXchanger:

09/07/2009

b 2 _-—*mq
R S = = (|

Environmantal Control
Syslem Mix Bay

EeO
E ' =={3}

—

" Main Gear Relract
Aclualor

Pian View
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i Contenido

= Introduccion

= Principios basicos del vuelo.

= Actuaciones de una aeronave.

= Descripcion general de los aviones

Configuracion general
Estructura

Mandos de vuelo

Sistemas y equipos de a bordo
Instrumentos de a bordo

= Descripcion general de los helicopteros

Configuracion general

Mandos de vuelo

Sistemas y equipos de a bordo
Instrumentos de a bordo

-]
LA 09/07/2009 Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves

120 U¥.



L
|
Ty,

Estructura: Fuselaje

Misiones del fuselaje:

Estructura tipica (semimonocasco):

Receptaculo y proteccion de la carga de pago.
Alojamiento de la cabina de tripulacion.

Estructura central a la que se acoplan las demas
estructuras.

Alojamiento de diversos sistemas y equipos.

Cuadernas - stringer.
= Soportan cargas de traccion (presurizacion) 0 Rttt
Revestimiento - skin.
= Fuerzas torsionales.
= Mantener la presién de cabina.
Largueros del fuselaje — longerons.
= Distribuir cargas axiales inducidas por flexion
Mampara de presion — pressure bulkhead.

= Ubicados en puntos de fuerza concentrados (alas, cola, tren Frame
de aterrizeje)

= Estructura bastante grande — distribuir la carga aplicada en  Longerons ‘
los revestimientos del fuselaje. .

Zonas reforzadas. Stringer
= Tren de aterrizaje Seat track
= Uniodn con las superficies sustentadoras. Floor beam
Vigas y paneles support post

= Division entre cabina y bodega Passenger compartment floor

support beam assembly
Cargo compartment floor
support beam assembly

g
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‘L Estructura del fuselaje - II

Afterbody

Aft section

Aft pressure
bulkhead

Fairing

wing center section

Keelson

Flight station

ressure bulkhead .
Forward o Stringer

Seat track

Floor beam
support post

Passenger compartment floo 2\
support beam assembly

Cargo compartment floor
support beam assembly

-]
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Estructura: Ala

= Elementos constitutivos:
= Largueros - spar.
= Costillas - ribs.
= Larguerillos - Longitudinal stringer .
= Revestimiento - skin.
= Cajon de torsion — torsional box — D-box.
= Borde de entrada — /eading edge
= Borde de salida — trailing edge
= Extremo del ala - wingtip
= Puertas de acceso.
= Uniones entre elementos.

. Trailing
Exterior Landing g0

Center plate gear Inboard fla
wing doubler fitting / Flap va:e
Spoiler
inhoard aileron
Outboard flap
Flap vane

. -
= Zonas reforzadas: _-Rear spar W
= Tren de aterrizaje. Stringers '
= Motores. / g
= Unidn ala-fuselaje.
= Alojamiento del tren.
b
Faldilla de costilla
remachada al larguerillo Montante
E:::!mmmd | Larguerilio : I'E"“"“P‘"Wc won del
fei - Ia?;uam posterior
/,- Alma del
~ larguera p
/ 4 Slat track Front spar Rear spar
o T w7y Slat PAT Slat track can ° v Flap vane
y ._\ AR ) B W S
Almadel | Taladros de
RIS S \ Revestimiento infenor a:geramienm Faldnl:::::r::ll:eﬂim‘
Corddn ded
larguero antenar
(@) Typical transport wing
o -
’ .. e
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‘L Estructura Ala

Trailing Slat track Front spar Rear spar

Exterior Landing edge Slat Slat track can
Center plate gear

wing  goubler fitting / mh;aa: ::5': e

G e

Qutboard flap

M = “'ﬁ Flap vane
oy o ~ Outboard aileron

. Flap vane

\ Spoil 5=
\ PONBrS  Leading Wing tip Spoilers .
\ medge | L g Leading W
- Slat . Edge Slat
s
I,H:ear spar -
}Stringers

-
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Estructura: Ala - I

s Costillas:

= Generalmente construidos en una pieza soélida
a la que se le practican orificios de acceso.

= También se pueden construir mediante
triangulacion de perfiles.

= Objetivo de los orificios Lower skin splice Rear spar~
= Pasar cableado: hidraulico, eléctrico. |
= Reduccion de peso Fig. 8.5.2 Typical rib construction.

= Mision estructural

= Transferir las cargas aerodinamicas
externas a los largueros.

= Soportar las cargas de aplastamiento,
manteniendo la geometria del perfil.

= Redistribuir las cargas concentradas
(géndola motor y tren de aterrizaje) a los
largueros y a los paneles de recubrimiento. Fig. 8.5.4  Wing crushing loads duc to flexure bending.
= Soporte para los larguerillos

= Redistribucidon de cizalladura en los lugares
de cargas concentradas.

Ribs in 3 Spar Wing,

Fig. A21.4 Fig. A21.5

o =
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‘L Estructura Ala

Trailing Slat track Front spar Rear spar

Center Exterior Laer;:iing edge Siat Slat track can
plate 9

: ) d fl
wIng  goubler fitting / mh;aarl} vaa:E

G e

Qutboard flap

M = “'ﬁ Flap vane
oy o ~ Outboard aileron

. Flap vane

& Spaoil T
\ poilers | eading Wing tip / Spoilers i
\ me‘jge gl <(,/« cdge !
- atf_r edge Slat
_-Rear spar -
}Stringers

-
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Estructura: Ala - III

= lLargueros:

= Elementos longitudinales que recorren el ala de la raiz a la punta.
= Se suelen usar dos largueros paralelos, formando el llamado cajon del ala (wingbox)
= Se encargan principalmente de soportar los esfuerzos de flexion, debidos a las cargas

aerodinamicas.

= Pueden soportar cargas concentradas debidas al tren de aterrizaje y los motores.

= Elementos:
= Alma, alas, montantes

i | T (a)Buile-up web fe)Sine-wave web
Faldilla de costilla
remachada al l;[guoﬂ“o Montante
Escotaduras para ef | Larguerillo I Revestimiento Superior
- . - Paso de largueril ; ; ! Cordén del
N (b)Built-up fruss MI @ | ] Q r mfm:;gmf{v machined : larguero posterior
we 1 ! Alma del
— = — ! J —J I ‘- o / / - Ia:r:uwrop-crs{enu
= = s ) i L ) v e S
(e)Bent hannel ] i i [
oenupchamnet | (NN L2 ONNJ L Z wimeraty machined — pyan | et s
2% . 1 larguero anterior ".\ Revestimiento infenor  aligeramiento remachada al revestimiento
S —
=g (d)Frame truss — This design has sk s
\: jﬂgﬂ;m:' been used on a few general aviation Irguers anterior
N aircraft, but is nor recommended.
) h
Fig. 8.4.3 Typical spar configurations.
- , . T
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Estructura: Ala - III

Revestimientos:

Cuenta con larguerillos para evitar el pandeo.
Compuertas de servicio: hAand-hole, man-hole

J.SECTION
STRINGER 13— L
n Co—————
2— -_.___"--—-;__‘x 8
| UPPER SKIN
LANDING GEAR FITTINGS
REAR SPAR —
CENTRE SPAR afam /]

FRONT SPAR

A e L "

ENGINE FITTINGS

I.SECTION
STRINGER

/ ) : : -
MAN-HOLE LOWER SKIN
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‘L Estructura Ala

Trailing Slat track Front spar Rear spar

Center Exterior Laer;:iing edge Siat Slat track can
plate 9

: ) d fl
wIng  goubler fitting / mh;aarl} vaa:E

G e

Qutboard flap

M = “'ﬁ Flap vane
oy o ~ Outboard aileron

. Flap vane

& Spaoil T
\ poilers | eading Wing tip / Spoilers i
\ me‘jge gl <(,/« cdge !
- atf_r edge Slat
_-Rear spar -
}Stringers

-
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Estructura: Ala - IV

I
= Tanques de combustible ‘QEE::f
= Se aprovecha el cajon central del ala Cose 4
para ubicar el combustible. case €
= Se consigue aliviar esfuerzos de t?ﬁ Cone A
flexion.
= Se libera espacio en la cabina. E:?‘::Q( -
= Se utilizan tanques integrados, CGose € oot
sellando la estructura con compuestos
resistentes al combustible.

Wing bending momeant relie

ib)Fuel tank geometry vs. wing relief

. TOdaS _|aS pa rEdeS tllenen que Sel: Firg. 884 Transport fuel tank geometry vs, wing load relief.
accesibles: deteccion y reparacion de
fugas- e Surge tank Y II

= Evitar cambios bruscos de forma y o N
secciones afiladas donde se encuentrer N\ Tank No. 4 A
las sellados AL\ e

= Administracion de tanques de -
combustible: ‘64‘ o

Alivio del par de flexion. Sk O _[TenkNon
Sistemas complejos de administracion D S
no son bienvenidos por los pilotos. ’ ,’

f i @ \', Surge tank

(a}Fuel tank installaiion

e

u i
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Estructura: Estabilizadores

Vertical

stabilizer Rudder tips
e /
Ant&nna\

Vertical stabilizer
removable leading
edge

Leading edge
splice strap

Lower rudder

Pylon
Upper vertical
stabilizer

Access panels

Lower vertical
stabilizer and

Fin tip
Access door

Leading edge l/[;’ 3 nterspar structura

access doors
Rudder

Hinged shroud doors

Leading edge auxiliary spar Rudder flight tab

Frant spar

Rudder trim tab
Center spar

) - Rear spar
Dorsal fin :

VFront spar Elevator
Hinged shroud doors

G- J_ -
Stabilizer
pivot point

Elevator fliight tab =

leading edge Engine nacelle D o fl 9 0 Stabilizer trim screw jack Dynamic
m g D ’| balance
Nose cowl Pivot attach B'.IEIL)____;— boom
point ! r Vertical stabilizer-to-fuselage
Detachable elevator attach fittings
L’::’S:r":r Actuato (a} Convair 880
access {Courtesy of Ganeral Dynarmics Corp. - Convair b
|
Diverter \
leading
edge
Div&&r
access »
Constant _ panel Movable fairing
center section R bl
Fixed fairing Actuator |;:|1iﬁ;a ® Horizontal
attach edge stabilizer Elevator
point tip
() DC-10
[Courtesy ol Doualas Aircrait Co )
Fig. 10.1.2  Structural arrangement of transport tails. _
o =
’ .. ;
= 09/07/2009 Mddulo 3: Conocimientos de Aeronaves 131 U=,



i Contenido

= Introduccion

= Principios basicos del vuelo.

= Actuaciones de una aeronave.

= Descripcion general de los aviones

Configuracion general
Estructura

Mandos de vuelo

Sistemas y equipos de a bordo
Instrumentos de a bordo

= Descripcion general de los helicopteros

Configuracion general

Mandos de vuelo

Sistemas y equipos de a bordo
Instrumentos de a bordo

-]
LA 09/07/2009 Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves

132 U¥.



Mandos de vuelo

Palanca de mando:

= Movimiento longitudinal:
= Control del timon de profundidad.
= Cambia la sustentacion que proporciona el estabilizador horizontal, provocando un momento de cabeceo.

= Movimiento lateral:
« Control de alerones

= Genera un momento de balanceo provocan sustentacion desigual en las dos semialas (deflexion
asimétrica)

Pedales:
= Accionan el timén de direccion, provocando un momento de guinada
Palanca de gases
= Controla el empuje del motor.
Problemas de acoplamiento entre mandos.
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Timon de direccion

Alerones

Timdn de profundidad

-
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Sistemas y Equipos de Abordo - I

SISTEMA DE MANDOS DE VUELO:
= Transmite las 6rdenes del piloto a las superficies de control: poleas, fly-by-wire, ...

SISTEMA ELECTRICO:

= Proporciona potencia eléctrica a: instrumentos indicadores, equipos de navegacion y comunicaciones,
electromecanismos para accionamientos a distancia, apertura y cierre de valvulas de los sistemas de aire
acondicionado, iluminacion, etc.

SISTEMA DE COMBUSTIBLE:

= Esta formado por los depdsitos y las redes de carga y de suministro al motor.

= Elementos de estas redes son las bocas de llenado, las bombas de alimentacion, las conducciones, las vélvulas y
filtros, y los controles e indicadores.

= Actualmente los depdsitos son integrales, es decir, forman parte de la propia estructura del avion.
= El repostado y vaciado de combustible suele realizarse desde un sélo punto para todos los depdsitos del avion.

SISTEMA HIDRAULICO:

= Este sistema se encarga de actuar numerosos sistemas del avidn: los controles primarios de vuelo (alerones,
timén de direccion y timén de profundidad), los controles secundarios ﬁflaps y spoilers), la retraccion del tren de
aterrizaje, los frenos de las ruedas del tren, el sistema de direccion de la rueda de morro, las compuertas de las
bodegas, etc.

SISTEMA NEUMATICO:

= Algunos aviones estan equipados con sistemas neumaticos para lograr algunos fines similares a los logrados con
el sistema hidraulico: actuar sobre frenos y direccidn, abrir y cerrar compuertas.

= Este sistema no suele utilizarse como sistema primario de los aviones.

SISTEMA DE ACONDICIONAMIENTO DE CABINA:

= Los aviones que vuelan a altitudes elevadas utilizan este sistema para presurizar la cabina, de manera que el
proceso respiratorio sea CFOSIb|e para que la temperatura del aire sea confortable y para mantener un control
adecuado de la humeda

SISTEMA AUXILIAR DE POTENCIA (APU).
= Proporciona potencia eléctrica y neumatica cuando los motores estan parados.

SISTEMAS DE EMERGENCIA.

= Estos sistemas no son de uso continuado.
= Sistema de oxigeno, sistema anti-hielo, sistema anti-inciendios
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i Sistemas y Equipos de Abordo - II

Inboard Profile
767-200/767-200ER

. Ruddar Actuators
’ MMM*M w Mm .
Akt Al Service Siabilizar Trim
H.I’E"n iomng Door Actualor
Mid Cabin Lavatories
Ovarhaad Slowage
: MLI:HI’DIHI—\
— e p— ‘F "= -
0pa9700870pq0 T_I 0nn 0pg0 0
— --.h . o [ ]
e b "\ \Ji;
n m

e \

Equipmeni Bay c Bulkhasd
argo Door Overwing

Access Haich Control Panal E‘ﬂ'w
Weather Forward Service Door
Radar Cabin Outtiow Vaive
Antenna

Elecironics Alr Conditioning Bulk Cargo Door (LH)

Bay Access Haich Packs

Aft Cargo Door (AH)
Side View



Sistemas y Equipos de Abordo - III

All Electrical/ Electronics

Cargo Door Equipmant Canler
Omni-Directional . )
lactrical/ Elactronics
Bak Mal MEquprmld'E | Cenler Cargo Door
Electrical Ground Power Environmental Control
Caonneclion System Mix Bay

- = e | o

=

Elecrical/Elactronics
Cooling Skin Haal
Main Electricals  Exchanger

Plan View

[+ L y
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‘L Instrumentos de a bordo - 1

= Los instrumentos son el medio de
comunicar datos entre los sistemas
y la tripulacion.
= 1- Altimetro barométrico:
= 2- TacoOmetros:
= 3- Temperatura:
= 4- Indicador de velocidad vertical
= 5- Indicador de flujo de fuel:
= 6- Reloj
= 8- Indicador de cantidad de fuel
= 9- Indicador de presidn en cabina

= 10- Indicadores de presion de
liguido hidraulico:
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i Instrumentos de a bordo - II

= 11- Indicador de Actitud,
= 12- Indicador de Situacién
Horizontal
= Compas (Brujula)
= Distancia y rumbo al punto:
= Aguja de direccién e ILS:
= 13- Anemdmetro e indicador de
mach
= 14- Angulo de ataque:
= 15- Acelerdmetro

0P s

J
1 4
j

Escuadrdn 69"

141 U<,
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Introduccion - I

Aerodinamica:

= Rama de la Mecanica de Fluidos especializada en el calculo de las acciones
del viento sobre cuerpos de muy diversa naturaleza.
= Relaciona la geometria de la aeronave y las condiciones en que vuela:
= altitud, velocidad, actitud
=« distribuciones de velocidad, presion y temperatura a su alrededor
= Determinar las fuerzas y momentos que se ejercen sobre la aeronave.

= Estudio de los perfiles:
= Flujo bidimensional.
= Flujos incompresibles M<3 ~ V>100 m/s. oV

Ve
P T
6 . ~ RE’ — — =
= Re>10° efectos viscosos pequenos. L E.ﬂ I

PFigura 245 PLUJO BOBRE UN PLANO ABRODINAMNICO
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i Introduccion - II

Calculo de las fuerzas aerodinamicas
= La sustentacidn se calcula despreciando los efectos viscosos.
= Concuerda con resultados experimentales
= La resistencia calculada de la misma forma no concuerdan con los resultados

experimentales:

« ES necesario introducir los efectos viscosos
Capa limite

= El campo fluido quedara descompuesto en dos regiones
= Exterior donde los efectos viscosos son despreciables
= Capa limite donde los efectos viscosos son tenidos en cuenta
= El desprendimiento de la capa limite es un fenomeno no deseado en el que la

sustentacion se ve reducida de forma considerable, y aumenta la resistencia
aerodinamica, perdiendo el perfil toda la eficiencia como superficie

sustentadora

aix)

Stream Line —

30 50 TO milliseconds
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Introduccion III

= NACA 4412

= 0 ° AoA (angle of Atack)
= 15°A0A

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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i Fuerzas Aerodinamicas - I

Las fuerzas aerodinamicas sobre una aeronave provienen de dos fuentes:
esfuerzos de presion
esfuerzos de friccion

F=— épﬁ‘dA + <—esfuerzos de friccion
/ = |

Glenn

Aerodynamic Forces Research

Center

toda la superficie de la aeronave

esfuerzos de presion

—— % Moving Fluid
Lift

Pressure Variation

Pressure forces act nomnal (perpendicular) to surface.
Force on the body is the vector sum of the pressure x area
around the entire solid body.
- - N
F= > pnA = §pndA
Lift = F surface

nonmal

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Fuerzas Aerodinamicas - II

ustentacion (Lift - L)
= La sustentacion es la componente de |la fuerza neta perpendicular a la
direccion del fluido.
Resistencia (Drag - D)
= La resistencia es la componente de la fuerza neta paralela a la direccion
del fluido
Tanto la sustentacion como la resistencia son fuerzas mecanicas generadas
por la accion de un solido cuando se mueve a través de un fluido

Glenn

What is Drag? Research

Center

Drag is a mechanical force
generated by a solid object
moving through a fluid.

A I/'Drag
-

Thrust

Weight

\

w
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i Fuerzas Aerodinamicas - III

= En las superficies sustentadoras (perfiles, alas, etc..) se verifica que

= Sustentacion: los esfuerzos de friccion a la sustentacion es despreciable
= Resistencia paralela a la corriente incidente

= Resistencia: los esfuerzos de presion y friccion en la direccion de la
corriente son ambos importantes.

= Perfil aerodinamico = superficie sustentadora muy eficiente L>>>D

= Las fuerzas aerodinamicas producen un momento de cabeceo, respecto de
algun punto de referencia situado en el cuerpo:

= Se suele despreciar la contribucion de la resistencia aerodinamica

- PUERZA AERODMANICA

L~ — f pn.dA i ﬂ_,r‘..,r‘d TOTAL

S
D=— /pn,_,dA + / (7i - 7')dA. ' - REMSTENCIA
J s S . |
M*" W
M = — / (z — xp)pn.dA. . 4r;-""'*-..,_“n
v .SI r:-;.'"_'.' w . -llr.'
r.-.-'-"-'-.ﬂ.

Fgura 2.10. RUERZAS ACTUANTES GOBRE UN PLANO AERODIMAMICO
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Fuerzas Aerodinamicas - IV

Glenn

_. "% Aerodynamic Forces Research

Center

= \oving Fluid
Lift

Pressure Variation

Pressure forces act nommal (perpendicular) to surface.
Force on the body is the vector sum of the pressure x area
around the entire solid body.
=

= -
F= Y pnA = § pn dA
Lift < F surface

normal Drag = Estremn
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Fuerzas Aerodinamicas - V
Glenn

fnsa Center of Pressure -cp  Researh

Center

Aerodynamic

Force
Low Angle High Angle
of Attack Pressure of Attack
Variation

2\

Center of
Pressure

(/

Center of Pressure is the average location of the pressure.
Pressure varies around the surface of an object. P = P(x)

Sx p(x) dx

PE <p(x) dx

ot
Aerodynamic force acts through the center of pressure.

Center of pressure moves with angle of attack

Moving Fluid

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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i Fuerzas Aerodinamicas - VI

Coeficientes Adimensionales

= La fuerzas aerodinamicas dependen en principio de muchos parametros:
= Velocidad de la corriente incidente V,,

= propiedades del aire no perturbado
densidad p,
presion p,,
temperatura 7,
Viscosidad g,
geometria del perfil,
angulo de ataque o,

= Para simplificar el problema y generalizar las soluciones (teoria de la semejanza
fisica -> estudios experimentales.) se emplean variables adimensionales:
= ¢, C, Cy Crv C, Cp, Cy
= Para un perfil dado los coeficientes correspondientes dependen sdlo de tres
parametros:
= angulo de ataque «,
= numero de Reynolds Re
= numero de Mach M,
= Para flujos incompresibles el nimero de parametros se reduce a a. y Re.
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‘L Fuerzas Aerodinamicas - VII

Coeficientes Adimensionales:
= Coeficiente de presion cp:

(1) = 57—
%pfmg
= Coeficiente de sustentacion C,
« Variacion de la velocidad I
= Variacién de la densidad Cr =+ O =
_ L, e 1V Ec
= Variacion de la superficie 5PV oo
D
. - - . Ca= ﬁﬁcﬂ —
=« Coeficiente de resistencia C; 5pVac“c
M
- = Cﬂi — 1 P Cﬁl«f
= Coeficiente de cabeceo C,, spVc“e

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Perfil Aerodinamico - I

Un perfil aerodinamico es una superficie sustentadora muy eficiente:

capaz de generar la fuerza de sustentacién necesaria y al mismo tiempo una resistencia aerodinamica pequefa
| L >> Dl

Caracteristicas generales:

borde de ataque y borde de salida: puntos mas adelantado y mas atrasado, respectivamente,
del perfil;

extradds e intrados: superficies superior e inferior, respectivamente, comprendidas entre el
borde de ataque y el de salida;

cuerda: linea recta que une los bordes de ataque y de salida, asi como la longitud del segmento
formado por ambos puntos

linea de curvatura: lugar geométrico de los puntos que equidistan del extrados y del intradds
en sentido perpendicular a la cuerda.

g
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i Perfil Aerodinamico - II

La actitud del avion viene definida por el angulo de ataque o, que es el angulo
formado por la cuerda y la direccion de la velocidad incidente no perturbada
= La accion del viento sobre el perfil suele referirse al punto 1/4 de la cuerda (c; ),
= Fuerza de componentes Ly D
= Momento M,
= Tanto las fuerzas como el momento varian en general con el angulo de ataque.
= Centro aerodinamico a un punto del perfil respecto del cual el momento es
independiente del angulo de ataque.
= En perfiles a baja velocidad : centro aerodinamico ~ ¢/4 .
= En perfiles a alta velocidad (supersdnicos) : centro aerodinamico ~ ¢/2.

F O TR e e 7R

Relative wind

Sketch showing the definitions of lift, drag, moments, angle of attack, and relative wind.
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‘L Perfiles NACA

Leading
Edge
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Los perfiles NACA son una serie de perfiles que fueron creados

por la NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) se
engloban segun sus caracteristicas:
Four-digit series

With a View to Practical Solutions

FiVG'diC]it series Wright 1908 Gottingen 387 1919
Modifications e T ———
Blerict 1 Clark ¥ 1822
1-series ——
. RAF. 6 1912 ———
m M6 1926
7-series T
8-series KFUSA 27 1919 e
NACA. 2412 1933
Informacion detallada sobre las caracteristicas de los perfiles err__—;;:i P ——
programas y bases de datos: igen 4301 272 SABABNTE 1000
o
Gottingen 398 1919 N.ACA 23021 1935
Chord Length

NACA, 664-212 1940

NACA T4TA315 1944

----‘-

The hastorical evolulion of airfosl seclions, 1008-1944. The losl lwo shapes
(NACA. 66;-2812 and N.A.C.A. T{TA315) are low-drag sections designed to have
laminar flow aver 60 to 70 percent of chord on both the upper and the lower surface.
Note tha! the lominar flow sections are thickeat near the center of their chords.
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i Coeficiente de Presion - I

El conocimiento de la distribucion de presiones (a través del coeficiente de presion) es clave
a la hora de determinar las fuerzas aerodinamicas en un perfil.

= Mediante el calculo de dichos perfiles de presion, es posible es determinar las fuerzas
resultantes (componentes de Ly D

P— P TE
fp(i') — TFWE C,{ = CPE[I‘] _CPu {I:] dI'
5PV LE

= Para entender la distribucion de coeficientes de presiones a lo largo de un perfil, se va a
emplear datos experimentales de un perfil NACA 4412.

pper surface

NAGh 4412, of-5°

1.0 x/e
Lower surface
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Coeficiente de Presion - I

Analisis de los resultados experimentales

Mayor presion en el intradds que en el extrados = SUSTENTAC_I'ON

= en el extrados se tiene p < p,, (ya que ¢, <0)= SUCCION

= en el intradds se tiene p > P (ya que c > 0) = SOBREPRESION
Teniendo en cuenta la ecuacion de Bernoulh p + VaplP= cte

= El aire se acelera en el extradds y se decelera en el intradds.
En el extrados, se aprecia una notable depresion en el borde de ataque:
succién de borde de ataque.

= Cuando impacta con el perfil, la corriente tiene que rebordear el borde de ataque,
experimentando una notable aceleracion.

= Este fendmeno contribuye eficazmente a la sustentacion.

Lower surface

-4
Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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i Coeficiente de Presion — II

= Analisis de los resultados experimentales (cont.)

En el intradds, cerca del borde de ataque, se aprecia una zona donde la
presion es maxima: punto de remanso.

= En esta zona se tienen unas velocidades del flujo muy pequeﬁas.

En lineas generales, la succion en el extradds contribuye mas a la
sustentaaon que la sobrepresion en el intradds. = iLos aviones estan

colgados del aire”!

Lower surface

-4
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i Coeficiente de Presion - III

= Analisis de los resultados experimentales (cont.)
= A partir del pico de succion, la corriente en el extradds se encuentra con un
gradiente adverso de presiones (la presion aumenta aguas abajo) = La corriente

se decelera.

= Bajo ciertas condiciones este fendmeno puede dar lugar al desprendimiento de la

corriente:

= Se produce una gran variacion de la distribucidn de presiones.

= Se experimenta una notable reduccion de la sustentacion del perfil (entrada en pérdida),
= La resistencia aumenta considerablemente

= Este fendmeno es consecuencia de la existencia real de efectos viscosos.

ﬁ Lower surface

(me

xfc

%

+8 -

NACA 4442 o/ /5°

03 04 o0 0¥ A g

Pressure distribution over |I > top surface for separated flow over an airfoil. Theoretical
data for munlcrn NASA low- | ed airfoil, F 1 NASA Conference Publication 2045, Part 1.
Aduve .H' hnology Airfoil Res I I, Mar } 1978, p. 380. (After Zumwalr and Nack.)
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Coeficiente de Presion - IV

Influencia de la geometria y de las condiciones de vuelo.

La distribucidn de presiones en un perfil depende fundamentalmente de la
geometria y de las condiciones de vuelo.

= En el caso de perfiles delgados la distribucion presenta un pico de succién muy acusado
cerca del borde de ataque.
Se puede dar un desprendimiento de la corriente en las inmediaciones del borde de ataque.

= En los perfiles gruesos, la distribucion es mucho mas plana.
El borde de ataque redondeado hace que la corriente se acelere fuertemente en el
extrados.

El aumento del angulo de ataque hace que el punto de minima presion se desplace
acercandose al borde de ataque.

= El flujo sobre el extradds esta sometido a un gradiente adverso de presiones mas acuciado
— Posible desprendimiento de la corriente y entrada en perdida

Por otro lado, el borde de salida anguloso contribuye a evitar el desprendimiento de
la corriente al abandonar el perfil.

iiVideos!!
Videos Flapping Wing 1
Videos Flapping Wing 2

|
_—i?o x/e
Lower surface
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Coeficiente de Presion - V

PERFE SBEETRICO PERFL ABBMETRICO
SUSTENTACISH CERO BUSTENTACION POSITIVA

SN TION MR 1A REHEHA BUCTION HALWA ANNA
- —

A "
Y L
f"-f':fﬁ:ﬁwf;ﬁ.# ¥

o A [3 3

e L T S
(LI
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i Sustentacion - I

= La sustentacion se calcula evaluando la fuerza resultante generada mediante
las distribuciones de presiones en el extrados y en el intrados del perfil:

= Se desprecian el efecto de los esfuerzos viscosos.
= La sustentacion diferencial en un elemento del perfil viene dada por:

L c-r'ﬂ b; -‘:Dﬁ fe = (Pint — Pext)dx:

Presion intrados Presion extradods

7 TJ.L

\o

—=> xﬁq 7/ \ )cfg > x
&
2 {,1/3‘1'&&

onk
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i Sustentacion - II

La sustentacion total es la integral de dL entre la abscisas correspondientes a

los bordes de ataque y de salida.

dL = (pintds;) cos0; — (pertds.) cosbe = (pint — Pext)d;

/ Borde de salida

=
L= [ dL= [ o) - pes(@lde.

Borde de ataque

A partir de esto, se define el coeficiente de sustentacion de la forma:

1 Lhe
Cp =— / [cp, () — ep_(z)]d.

c |
Iha

!
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i Sustentacion - III

Curva de sustentacion:

El éfnlgulo de ataque tiene una influencia fundamental en la sustentacion que genera un
perfil.

Si se integran los coeficientes de presion para distintos angulos de ataque, se obtiene la
denominada curva de sustentacion C(a.) Cé

ag = ?_C_?z lift slope
da

I
I
|

yd |

Propiedades de la curva de sustentacion: i Angle for Z

maximum Q,

C,aumenta con o: stalling angls
La variacion es aproximadamente lineal para angulos de ataque moderagdeSack

Para una placa plana resultado tedrico C, = 2ra -
Perfiles con curvatura C, >0 para o =0 oC
Perfiles simétricos C, =0 para a.=0 da
Para o elevados (), .,

Existe un valor de o con el que se obtiene el maximo coeficiente de sustentacion (C,.,)-

A partir del C,,,, el coeficiente de sustentacion disminuye, es lo que se conoce como entrada
en perdida.

~ 2m
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‘L Sustentacion — III-b

Lower surface

Pressure distribution if there
were no separation; dpfdx

15 (+) and large
\/

|
|
|
|
|
|
|

NACA 4412  o/=/s°

| ' %

Pressure distribution over the top surface for separated flow over an airfoil. Theoretical
data for a modern NASA low-speed airfoil, from NASA Conference Publication 2045, Part 1.
Advanced Technology Airfoil Research, vol. 1, March 1978, p. 380. (After Zumwalt and Nack.)
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Sustentacion - IV

Se demuestra experimentalmente que la dependencia del C, con el numero de
Reynolds sélo es relevante a elevados angulos de ataque.

El espesor del perfil afecta al C.,, Ya que influye en el desprendimiento de la
corriente.

&4

20

2.0

Variacion con 18

1.6

T Reynolds ' ;f%
. = 16 \

amm //
HGH 1.4
¥

;“:[ 1.2 //

: .1/
i 10

-,

CLmax !
0.8
1 ° Symmetrical series, camber O
b 06 | 4 230 n «  18%
o 430 -, «  37%
04}~ 650 ., = S55%
0.2
0

0 4 8 2 16 20

Maximum thickness ner cent of £hard

-&f

-8

NACA 1408 Wing Sectlon

-8 o 8
Sectiors ongle of ottock, w,, deg

/& o4 Frs
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‘L Sustentacion - V

3.2 00320 — e o e B B
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| T
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Momento de Cabeceo - 1

El calculo del momento de cabeceo respecto de un punto genérico de abscisa X0 se
calcula de forma inmediata despreciando la contribucion de la resistencia aerodinamica

M == [V —adl = = [ @) = peae@)] = o)

dL : cos ; —) cos . = (Pint — Pext)dx;

Coeficiente de momento

(me

1 Lha
>y Cn=-3 f epi() — p. (2)](x — w0)da.
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i Momento de Cabeceo - II

Se suele seleccionar el punto x = ¢/4 para tomar momentos.

El punto x = c/4 suele estar muy cercano al centro aerodinamico del perfil.

Para una placa plana, se demuestra tedricamente que el coeficiente de
momentos respecto al punto X = ¢/4 no varia con el angulo de ataque

( DEFINICION DE CENTRO AERODINAMICO).

Para perfiles convencionales, se demuestra experimentalmente que el
momento respecto al punto X = c/4 es muy poco sensible a variaciones
en el angulo de ataque = El centro aerodinamico cerca de x = c/4.

= Esto deja de ser valido cuando se desprende la corriente.
Al igual que en el caso de la sustentacion, al momento de cabeceo contribuyen
el angulo de ataque (AoA-a) vy la curvatura del perﬂl

= la variacion con el angulo de ataque es muy pequefa

= Se demuestra experimentalmente que el coeficiente de momento depende
de la geometria del perfil: curvatura y espesor:

= Cuanto mas delgado es el perfil el punto ¢/4 se aproxima al centro
aerodinamico teorico de una placa plana (c/4).

= La variacion con el nimero de Reynolds es también muy pequena.

= Valores tipicos de ., estan comprendidos entre 0y — 0.1

valores negativos que corresponden a momentos de picado.
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Momento de Cabeceo — NACA 1408 - 1
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i Capa Limite - I

Para elevados numeros de Reynolds, la sustentacion de un perfil se puede
calcular despreciando los efectos viscosos.

= Aproximacion concuerda con los experimentos.

= Para el calculo de la resistencia aerodinamica no se pueden despreciar los
efectos viscosos.

= Paradoja de D’Alambert: si se desprecia totalmente la friccion, los modelos teoricos
dan lugar a valores nulos de la resistencia aerodinamica.

s ¢COmo es la realidad?

A= A A A—

F - -—

d C b !

= La Fisica del problema indica que los efectos viscosos no pueden despreciarse en las
proximidades del cuerpo:
= Si se despreciasen el fluido deslizaria a lo largo de la superficie del cuerpo

= La realidad es que la velocidad del fluido en contacto con la pared es nula
condicidon de contorno de no deslizamiento.

= Los esfuerzos viscosos son los responsables de que se cumpla dicha condicién de no
deslizamiento:

Consiguen evitar que el fluido deslice sobre el cuerpo.
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i Capa Limite - II

= Capa limite:
= Zona delgada proxima a la pared, en la que el fluido incrementa su
velocidad desde cero hasta la de la corriente exterior.
= NUmero de Reynolds de orden unidad.
= El gradiente de velocidades es muy grande

= Aunque la viscosidad sea pequena, los esfuerzos viscosos ejercen una influencia
considerable en el movimiento debido a la enorme variacion en las velocidades.

= Los esfuerzos tangenciales van frenando al fluido contiguo a la pared = El
espesor de la capa limite va aumentando a lo largo del perfil.

= Si ademas existe gradiente adverso de presiones, se decelera todavia mas el
fluido, aumentando mas rapidamente el espesor de la C.L.

(me
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i Capa Limite - III

= DEFINICION FORMAL DE CAPA LIMITE:

= Zona existente alrededor de un cuerpo que se desplaza por un fluido, en la cual la
velocidad del fluido respecto al cuerpo varia desde cero hasta el 99% de la velocidad
de la corriente exterior.

= Dependiendo de como se mueva el fluido en su interior, la capa limite
puede ser:
= laminar
= turbulenta
= coexistir zonas de flujo laminar y de flujo turbulento.

El campo fluido queda pues dividido en dos regiones:
= la capa limite,
= proxima al cuerpo, donde los efectos viscosos son importantes
= ZOha exterior

= donde estos efectos son despreciables (y donde la ecuacion de Bernoulli es
aplicable, siempre que se cumplan todas las demas condiciones en que se
basa).
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‘L Capa Limite - IV

= Otras consecuencias de la capa limite:
= Es fuente primordial de resistencia hidrodinamica en submarinos:
= Responsable del efecto Magnus
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Desprendimiento de la Corriente - I

= Las particulas fluidas que se mueven en la capa limite tienen una velocidad pequena
(por el efecto de la pared).
= La cantidad de movimiento que poseen puede ser insuficiente para vencer el efecto
decelerador ejercido por el gradiente adverso de presiones.
= El fluido puede pararse e incluso moverse hacia atras (corriente invertida, en la
direccion del gradiente de presiones).
= Cuando esto ocurre, se dice que se ha desprendido la corriente.

Separation
(Note: Radial scale erlarged)

o= )3

(me
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Desprendimiento de la Corriente - II

Causas del desprendimientos

= Aumento gradiente adverso presiones =
favorece desprendimiento

= La geometria:

’/

= Al aumentar el espesor del perfil se suaviza el pico i — NACA 4112
de succion: El gradiente adverso de presiones se f/‘-__——-\' ———
suaviza m/—‘
= La poca curvatura de los perfiles aerodinamicos m
cerca del borde de salida anguloso contribuye de A
forma importante a evitar el desprendimiento &
evitando que el gradiente adverso de presiones en  — .
esa zona sea elevado. -_—=b
= Actitud del perfil: Stk —
= al aumentar el an?ulo de ataque el pico de succion =
se incrementa y el gradiente adverso de presiones ————————— —
también aumenta. Rﬂ“‘
Si el gradiente de presiones fuese favorable, la __.-—__-—__//\-"/\
corriente podria avanzar a lo largo de la pared . ——
sin desprenderse.
Existen mecanismos de soplado que aportan o= J4°

cantidad de movimiento a la capa limite y = —
ayudan a vencer el gradiente adverso.
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Desprendimiento de la Corriente — III

= Lalinea divisoria entre el flujo de avance y el de retroceso es inestable, por lo que
se rompe dando lugar a torbellinos, que crean aguas abajo del cuerpo:

= Estela:
= Regidén en la que tampoco pueden despreciarse los efectos viscosos.

= En perfiles aerodinamicos a angulos de ataque pequenos la estela es delgada.
= En los cuerpos romos la corriente se desprende muy pronto

= Crea una estela turbillonaria de dimension transversal del orden de la dimension
transversal del cuerpo.

—
.
-,
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Desprendimiento de la Corriente - IV

iiVideos DRAG!!

Video 1
Video 2
Video 3
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i Capa Limite Turbulenta - I

= Flujo laminar:

Se caracteriza porque el movimiento de las particulas del fluido se produce siguiendo trayectorias bastante
regulares, separadas?/ perfectamente definidas dando la impresion de que se tratara de laminas o capas
mas o0 menos paralelas entre si, las cuales se deslizan suavemente unas sobre otras, sin que exista mezcla
inaqroscépica o intercambio transversal entre ellas. La ley de Newton de la viscosidad es la que rige el flujo
aminar.

= Flujo turbulento:

Se caracteriza por un movimiento caético, en que las particulas se mueven desordenadamente y las
trayectorias de las particulas se encuentran formando pequeios remolinos aperiodicos.

La trayectoria de una particula fluida se puede producir hasta una cierta escala, a partir de la cual se
hace impredecible (cactica).

Si el nimero de Reynolds o el espesor de la capa limite son suficientemente grandes, se presenta un
cambio en el caracter de la corriente, haciendose irregular.

pl-"@‘/ espesor
7

EI Iqujo turbulento no es estacionario aun cuando las condiciones de contorno del problema no dependan
el tiempo.

Las componentes de la velocidad fluctilan de una forma aleatoria.
La velocidad puede descomponerse en un valor medio mas una perturbacion.

/ Capa limite turbulenta
Capa limite laminar e

Zona de transicion
Six) \ \ o2

(@ - >
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Capa Limite Turbulenta - II

= 'La transicion de capa limite laminar a turbulenta puede producirse antes
de llegarse al punto de desprendimiento de la corriente laminar.

= La turbulencia permite un intercambio de cantidad de movimiento
mucho mas eficaz debido a la existencia de fluctuaciones continuas de

velocidades.
= elementos fluidos lentos se mezclan con elementos fluidos mas rapidos y

viceversa.
= El perfil de velocidades a través de la capa limite es mas “lleno” que en el

caso laminar.
= Cerca de la pared, a una determinada distancia, se tiene una velocidad media mayor
que la que habria si la capa limite fuese laminar
= El gradiente de velocidades en la pared es mayor:
ﬁ MCINle FIURBULENTA GENERA MAYOR RESISTENCIA DE FRICCION QUE LA C.L.
= El perfil de velocidades se mantiene razonablemente cercano a la velocidad aguas
arriba y desciende rapidamente a cero cerca de la superficie -

-
-

Turbulent

|
|
|
]
I
|

—
«—0 turbulenta

\AA4

Laminar

S laminar
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__.-.---""
— —
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i Capa Limite Turbulenta - III

\AA/

En una capa limite turbulenta, la cantidad de movimiento de los elementos
fluidos proximos a la pared es mayor que en el caso laminar:

= La capa limite turbulenta soporta mejor los gradientes adversos de presion.

= Se retrasa el desprendimiento de la corriente.

= La accion de frenado en la pared se extiende mas lejos (en el sentido transversal) por lo

que el espesor de la capa limite turbulenta es mayor.

En cuerpos fuselados (perfiles aerodinamicos, por ejemplo) en los que no se produce el
desprendimiento de la corriente, o bien éste esta muy retrasado, el hecho de que se
soporten bien los gradlentes adversos de presion es debido generalmente a
que la capa limite es turbulenta.

transicion turbulenta

>

o

laminar

L~
||
N,
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i Capa Limite Turbulenta - IV

= Transicidn de capa limite laminar a turbulenta:
= La transicion de régimen laminar a turbulento depende fuertemente del gradiente de
presiones

= Los gradientes adversos favorece la transicion, la cual tiene lugar en torno al
punto de minima presion

= En general, la capa limite laminar solo puede mantenerse hasta el punto de
minima presion haciéndose inestable a partir de este punto.

= En la transicion también influyen todas las perturbaciones presentes en el problema:

« falta de uniformidad de la corriente incidente, rugosidad de la superficie, ruido,
vibraciones mecanicas, etc.

= En el desprendimiento de la corriente influyen
= Geometria, actitud del perfil, y el caracter laminar o turbulento de la capa limite.

iiVideos Laminar-Turbulent!!

ra Vl
Video 1 Re, = PooVooier > transicién turbulenta
Video 2 Hoo laminar v/ﬁz——“
P 1’2:-:; R Cxer )’f
Top = i J
Hox X,

g
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i Entrada en Pérdida - I

Al desprenderse la corriente se produce una alteracion del campo de
presiones, que afecta a la sustentacion y a la resistencia aerodinamica.

= Cuando el desprendimiento se extiende a la mayor parte del extradds, se dice que se
ha producido la entrada en pérdida del perfil.

= Coeficiente de sustentacion se reduce drasticamente al mismo tiempo que el
coeficiente de resistencia aumenta

= Prevenir o retrasar el desprendimiento de la corriente:

= (1) incrementar la cantidad de movimiento del fluido decelerado mediante soplado dirigido a lo largo de
la superficie del perfil

Y = (2) evitar la acumulacién de fluido decelerado mediante succion a través de la superficie del perfil

NACA 4442  of=/s°

' x/c
T =~ Lower surface
42 o ] a, A o
| 4 06 8 é ] e .

iiVideos Stall!!

Pressure distribution over the top surface for separated flow over an airfoil. Theoretical
data for a modern NASA low-speed airfoil, from NASA Conference Publication 2045, Part 1.
Advanced Technology Airfoil Research, vol. 1, March 1978, p. 380. (After Zumwalt and Nack.)
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=& Entrada en Pérdida - II
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iiVideos Stall!!

s Video 1
s Video 2

. - = Video 3
02 04 06 o A X,
(&
Pressure distribution over the top surface for separated flow over an airfoil. Theoretical

= Video 4
data for a modern NASA low-speed airfoil, from NASA Conference Publication 2045, Part 1. [ | Vldeo 5
Advanced Technology Airfoil Research, vol. I, March 1978, p. 380, (Afrer Zumwalt and Nack.)

x Video 6

NACA 4442 | o/ /s°
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Entrada en Pérdida - II
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i Resistencia Aerodinamica - I

Resistencia aerodinamica para perfiles en régimen incompresible esta formada
por:

= Resistencia de friccion.

= Resistencia de Presion

= La resistencia de friccion:

= Consecuencia de los esfuerzos viscosos entre el fluido y el cuerpo.

= Depende del coeficiente de viscosidad y del gradiente de velocidad en Ia
pared del cuerpo.

= Esta resistencia es mayor en el caso de ser la capa limite turbulenta por tener
un gradiente de velocidades mayor que para el caso de flujo laminar.

= La resistencia de presion:

= Resultante no nula de las fuerzas de presion en la direccion del movimiento, siendo
consecuencia del desprendimiento de la corriente, el cual modifica el

campo de presiones de manera que se genera una fuerza neta en la
direccion de la corriente.

= Cuanto mas retrasado esté el punto de desprendimiento, menor sera la

resistencia de presion es decir, esta resistencia es menor en el caso de capas
limites turbulentas.

= Esta resistencia es consecuencia de la presencia de la capa limite.

. Id_a existencia de la capa limite es consecuencia de ser el coeficiente de viscosidad distinto
e cero.

= Se puede decir que el origen de la resistencia de presion (al igual que el de la de
friccion) es viscoso, aunque el valor de la viscosidad no influya.

A
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i Resistencia Aerodinamica - II

= Se pueden analizar las resistencia para dos tipos de cuerpos:

Cuerpos romos
Cuerpo fuselados

= Cuerpos romos

En flujos a altos nimeros de Reynolds domina la resistencia de presion.

En general el desprendimiento de la corriente tiene lugar muy pronto, por lo
que interesa que la capa limite sea turbulenta, para evitar (o retrasar) su
desprendimiento;
= razoén por la que las pelotas de golf son rugosas.
= el desprendimiento tiene lugar mucho después en el caso turbulento, con lo que la
resistencia de presion sera menor.

Moddulo 3: Conocimientos de Aeronaves




(me

‘L Resistencia Aerodinamica - III

= Coeficiente de resistencia, en funcion del nimero de Reynolds, para los
casos de un cilindro circular y de una esfera:

«= Para Reentre 10° y 10° se produce una disminucion brusca del C,, debida a
la transicion de la capa limite de laminar a turbulenta.

= Se retrasa el punto de desprendimiento.

1.6
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* Resistencia Aerodinamica — III-b
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i Resistencia Aerodinamica - IV

= Cuerpos fuselados

cuerpos en los que el desprendimiento de la corriente si se ha producido
esta muy retrasado

domina la resistencia de friccion, aunque ésta sea pequeia

interesa que la capa limite sea laminar o bien retrasar lo mas posible su
transicion a turbulenta.
= diseno de perfiles conocidos como perfiles laminares.

6°, staady I‘Iow
15°, stall point, maximum [t
_—-—'"—-"-.._

——l"—_-""-._____
.= ———-—----.\--;---“'----....-

\-"\\-:"‘-.
relative \\. ""“\:
i separate

wind \ e

"--.__-"'-l:::

aapara'don polnt
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i Resistencia Aerodinamica - V

= El perfil aerodinamico es un dispositivo sustentador muy eficiente:
= En el punto de disefio se pueden tener eficiencias aerodinamicas C/C,del

orden de 80

= €n un avion completo las eficiencias aerodinamicas llegan a estar en el rango de
15 a 20.

= Comparativa cuerpos Romos y cuerpos fuselados:

= A velocidades iguales,
= la resistencia aerodinamica de un perfil es fundamentalmente friccion.
= La resistencia aerodinamica de un cilindro es fundamentalmente de presion

= Si el cilindro tiene un diametro inferior al 10% del espesor maximo del perfil,
generan la misma resistencia.

Circular cylinder

C-167d

Airfoil :NACA 63,-021

| I e c_. B _
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i Resistencia Aerodinamica - VI

En un perfil el valor de C,aumenta con el angulo de ataque;

= como el rozamiento siempre existe, C, # 0 aunque sea a = 0.
= cuando se produce la entrada en pérdida del perfil, a la vez que se tiene una disminucion de C, se produce un

incremento muy grande de C, pudiendo llegar a ser hasta 10 veces mayor.
= La resistencia aerodinamica también aumenta con el espesor del perfil

= para espesores superiores al 20% (raramente usados en aplicaciones aeronauticas) la resistencia de presion
aumenta considerablemente, haciéndose mayor que la de friccion.

= También se deduce de esta figura que el incremento de C,con el espesor es debida fundamentalmente a un
incremento de la resistencia de presion.

= El valor de la resistencia es muy sensible a la posicion en que se produzca la transicion de capa limite

laminar a turbulenta

= Con respecto a la variacion de C,con Re, se observa experimentalmente que C,disminuye con Re,
lo cual es evidente si domina Ia resistencia de friccion.
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i Perfiles Laminares — 1

Para disminuir la resistencia de friccion de un perfil interesa mantener la capa
limite laminar a lo largo de la mayor parte del extrados del perfil.

= Diseno de perfiles laminares:

= perfiles en los que el minimo de presidn en el extradds se presente lo mas atras posible
= la transicion de capa limite laminar a turbulenta se retrase lo mas posible
= la capa limite laminar es mas estable cuando se enfrenta a gradientes favorables de presion.

P~ Paa 1.0
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T Pog sz
08
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0.4 H
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" mL/
0.4 =
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u
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- * NACA 0012
P |
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3 Fos " oo

Poo

P

0.8 §-

06T

0.4

Laminar flow airfoil
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‘L Perfiles Laminares — I1I

Los perfiles laminares se utilizan en la construccion de planeadores.

= La disminucion de la resistencia llega a valores del orden del 30 al 50%

respecto de perfiles normales, en los que la seccion de maximo espesor esta en
torno al 30% de la cuerda.

LNom;aI
airfoils

Laminar airfoils
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i Perfiles Laminares — III

Los efectos beneficiosos de los perfiles laminares solo se obtiene en un
rango pequeno de angulos de ataque y para numeros de
Reynolds moderados, Re < 10/

= para valores mayores de Re el efecto se pierde, ya que |la zona de
transicion se desplaza hacia delante, donde capa limite es laminar.

Estos perfiles requieren que la rugosidad de la superficie sea muy
pequena, para evitar una prematura transicion al régimen turbulento.

Se puede posponer la transicion si se controla el crecimiento que la
C.L. Al restringir el espesor de la C.L., se mantiene su estabilidad
mucho mas tiempo que si creciera naturalmente.

= Este control de la capa limite puede efectuarse succionando el aire a

través de ranuras u orificios practicados en la superficie del ala, o a
través de una superficie porosa.

Para angulos de ataque pequefos C,disminuye a valores muy
pequenos
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i Alas en Régimen Incompresible

Hasta ahora se han visto 2 tipos de resistencia asociados a los perfiles:
= Resistencia de presion.
= Resistencia de friccion.
= Las alas finitas presentan un nuevo tienen un nuevo tipo de resistencia:
= Resistencia inducida.

= Las caracteristicas de una seccion del ala finita no son idénticas a las del perfil
bidimensional correspondiente.
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Alas en Regimen Incompresible - II

Envergadura a la distancia que hay entre las puntas del ala (b).

|
= El alargamiento es un parametro adimensional que mide lo esbelta que
es el ala y se define como (AR)
b
__ b 2 _ __b?
AR="! mmm Sz/_iy:bc ) AR ="
B Streamline over

the top surface 3
li ”

|
p— Streamline over the bottom surface
I

Top view g _ ) = T
(planform) P Wing area=§ x| e,
= = _L
___—-——-'_'___..I
- Wing span b -
-
,’?h
212 U=
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i Introduccion - II

» Caracteristicas del flujo:
« Perfiles: flujo bidimensional.

= Alas de envergadura finita: flujo tridimensional:

= existen variaciones del campo fluido en la direccion de la
envergadura.

= La diferencia de presiones entre intradds y extrados es la
responsable de este flujo tridimensional

iiVideos Wing 3D!!
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i Torbellinos de Punta de Ala - 1
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En las puntas del ala el aire del intrados rebordea el ala, pasando al extrados. £L
AIRE TIENDE IR A LA ZONA DE MENOR PRESION

Extrados: aparece un flujo que va de la punta del ala hacia la raiz

= Intradés: aparece un flujo que va de la raiz del ala hacia la punta

En el borde de salida del ala hay una discontinuidad en la direccion de la velocidad de
las dos corrientes de extrados e intradds, que se mantiene aguas abajo del ala:

= Se crea una superficie de discontinuidad, una estela, la cual es inestable y tiende a enrollarse
formando dos torbellinos conocidos como torbellinos de punta de ala (wingtip vortices).

Streamline over
the top surface
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|
|
j=— Streamline over the bottom surface

Top view
p vie Wing area = §
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Wing tip

Wing root

Wing span b

Front Low pressure
view —
High pressure

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves



(me

Torbellinos de Punta de Ala - II

Head-on view of wing

Lower than free-stream static pressure

e LTI i
MITTTTTILH

Higher than free-stream
static pressure

',.-|""Fw
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‘L Torbellinos de Punta de Ala - III

T L V1
L <7
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1:;/ Downwash behind the airplane
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‘L Torbellinos de Punta de Ala - IV
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i Torbellinos de Punta de Ala - V

.
— )
- :
R ;
! "

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves



(me

i Velocidad Inducida

Los torbellinos modifican la aerodinamica del ala:
= inducen una velocidad vertical descendente, velocidad inducida w, a lo largo del ala.

= la combinacidn de esta velocidad con la corriente incidente hace que la direccion local del
viento varie en las proximidades de cada seccion del ala.

= la corriente es deflectada un cierto angulo

a Angulo de ataque geométrico

a =V—W Angulo de ataque inducido

a, =a—a; Angulo de ataque efectivo

ef
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i Geometria del Ala - I

Un ala tiene torsion (twist) si el angulo de ataque geométrico (o) varia a lo largo de la

envergadura.
= Beneficios aerodinamicos:

= Normalmente es menor en las puntas que en la raiz del ala, con objeto de evitar la

entrada en pérdida del ala por las puntas a bajas velocidades Io que supondria una

pérdida de mando lateral.

= La torsion puede ser tan grande que en vuelo de crucero las puntas del ala pueden estar

a angulos de ataque negativos.

= Ventaja Estructural:

= La mayor parte de la sustentacion se genera en la parte central del ala.
= Para la misma sustentacion total el momento flector en el encastre es menor.

= Esta misma ventaja también se consigue disminuyendo la cuerda en la direccidn a las puntas:

ESTRECHAMIENTO.

= Por razones estructurales el espesor del perfil suele disminuir en direccion a las puntas.
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/ — — e o - ":'-:_—:..__"-—.__
b4 / P e D e
o
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- . < e
washout washin

Wing tip twisted down
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Geometria del Ala - II

Reduction in thickness =
airfoil thickness and sections
change
Th{ckncss Chord = Constant
Reduction in chord i
length - aiwrfeil sectisns similars

(a) Planform taper. (b) Thickness taper.

Reduction in thickness
and chord lensth -
Airfoil sections

.. dissimilar

/ XF-91 fighter

(c) Planform and thickness taper. (d) Inverse taper in planform and thickness.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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‘L Geometria del Ala - III

Same NACA sections ) y
used throughout Same NACA sections
Root used throuzhout
{

Positive

Negative Washout
twist Root

(a) Geometric twist.

NACA

rRﬁat section
/[ B34-221

Tip section
NACA 0024

(b) Aerodynamic twist.
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* Geometria del Ala - IV

= Geometria Variable — “Wing Morphing”

Active Aeroelastic Wing (AAW) F/A-18

iiVideo!!

(=)
— Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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i Resistencia Inducida - 1

La consecuencia mas importante de la deflexion de la corriente es la aparicion de una
nueva contribucion a la resistencia aerodinamica.

= Esta resistencia es debida a un desequilibrio de presiones en la direccion de V,, generado
por el flujo inducido por los torbellinos de punta de ala.

= La sustentacion local en cada seccion del ala es perpendicular al viento relativo local, por
lo que esta inclinada un angulo o; respecto de la direccion perpendicular a V,,

= hay una componente del vector sustentacion local en la direccién de V,, : una componente de
resistencia aerodinamica llamada resistencia inducida.

g. Geometric angle of attack D
N W % M)
k_-’://li ]

; — induced angle of attack
Qo — elfective angle of attack

opp = @ — O
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i Resistencia Inducida - II

= La resistencia inducida es un precio ineludible que hay que pagar para que el
ala sustente.
= La resistencia total de un ala (en regimen incompresible, y en general en
régimen subsodnico)
=« la resistencia inducida (D;),
= La resistencia de friccion (D))
= Y la resistencia de presion (D,)

= Hay que tener en cuenta que el campo fluido inducido por los torbellinos de punta de ala
modlclllca la velocidad y la presion a lo largo del ala, por lo que D¢ y D, en cada seccion son
distintos de los valores correspondlentes al perfil.
= Dicha variacidon es pequenas y se puede despreciar en una primera aproximacion.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 226 U
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i Resistencia Inducida - III

= En un ala finita la sustentacion varia de una seccion a otra:
= En general la cuerda varia a lo largo de la envergadura
= El angulo de ataque geomeétrico también puede variar (ala con torsion)
= El tipo de perfil puede variar.

= En las puntas del ala la sustentacion es nula, como consecuencia de la igualacion
de presiones entre intrados y extrados.

=L ()
Sustentacion del ala

Liﬁ/ L{y)dy.

s
2

v o s S IIIIIIISY //W SIS S ST I I 5 s

ro|
TS o

V

Resistencia Inducida por unidad de envergadura

D;(y)= L(y) :":'iniﬁ L{y)o;(y) D; = /_i D;(y)dy =~ /_i L{y)o;(y)dy

Distribucién de AoA inducidos o; Resistencia Inducida
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i Alas Largas y Rectas

= Para alas largas y rectas se puede considerar la hipotesis de
Prandtl, segun la cual cada perfil se comporta como
bidimensional pero al angulo efectivo que ve cada perfil
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - 1

Si la distribucion de la sustentacion de un ala es eliptica entonces el
coeficiente de resistencia inducida viene dada por
C=
7 . . . C-D-a. — _L"'
El angulo de ataque inducido es proporcional a . A

= El origen de la corriente inducida vertical wes la diferencia de presiones

entre intradds y extrados, la misma diferencia que genera la sustentacion
o Geometric angle of attack L =L ()
«; — induced angle of attack
Qg — clfective angle of attack

rJIL‘r



(me

Distribucion de Sustentacion Eliptica - II

La dependencia cuadratica de C,; con C, hace que C,; aumente mucho cuando C, es grande
= la velocidad de vuelo es pequena despegue y aterrizaje.

El C,; es inversamente proporcional al alargamiento (AR).

= Cuanto mayor sea AR, menor sera Cp, .
« Las alas largas disminuyen la resistencia inducida.
« Por razones estructurales AR no puede ser todo lo grande que seria de desear.
= Aviones subsdnicos convencionales tienen alargamientos del orden de 6 a 8
=« Veleros se llega a valores del orden de 20.

Si el ala no tiene torsion y si tiene el mismo tipo de perfil en todas las secciones, entonces la
distribucion de cuerdas requerida para tener la distribucidén de sustentacion ellptlca debe variar
también elipticamente con la envergadura

= se dice entonces que se tiene un ala eliptica — Marine Spitfire

i

Elliptic wing

Rectangular wing

==

Tapered wing -
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - III

En un caso genérico se puede demostrar que el coeficiente de resistencia
inducida puede ponerse en la forma

=
{?D- = L \
o mwAe
= ees un factor de eficiencia, que solo depende de la geometria del ala y verifica 0 <

e<l
= Valores tipicos de e estan en el rango 0.85-0.95.
Para alas con un alargamiento dado que producen el mismo C,, la que da lugar

a minima resistencia inducida es aquella en la que la distribucion de
sustentacion es eliptica:

= Distribucién de cuerdas eliptica para alas sin torsion y con el mismo tipo de perfil en
todas las secciones.

= La la fabricacion de este tipo de alas es muy complicada
= Lo mas simple seria fabricar un ala rectangular (C,; elevado)
= El compromiso es el diseno de alas con estrechamiento
= la distribucidn de sustentacion se aproxime al caso eliptico.
El parametro (AR) tiene mucha mas importancia a la hora de reducir la
resistencia inducida.
= El principal factor de diseno es hacer el alargamiento tan grande como sea posible.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 232 U,



(me

‘L Influencia del AR

= Para dos aviones eqguivalentes:
= la misma superficie alar (S)
= mismo coeficiente de sustentacion (C,)
= Vvolando a la misma presion dinamica

(9c)

= Al aumentar el alargamiento se
disminuye la resistencia.

= Existen limitaciones estructurales que
acotan el valor de AR

/L_Wing span = bl/_’/

T

- Wing span = Ehl

f*

—

1/4 induced drag
of first plane
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Influencia de la geometria en la distribucion

Ty

mash—out

Same NACA sections
used throughout

Root
section. 001\ Pes itive
59." ( twist
Negative Washout
twist

Root
section

Same NACA sections
used throughout

(a) Geometric twist.
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - IV

= Coeficiente de resistencia total
= Relacion parabdlica entre C, y C, - Polar del ala

1.2
1.4 10
CD total
1.2 S ==
gl o8
10 K4 =2 | |
P _;4-
"D"E.E 0.6 . j’l__/:jﬁ CI..
C, 04
- =4
0.4 -
0.2 02
= Cqy. presion T Co-riccion B Oj/
~0.2 %F
o 0.4 _0.2 :8.
0 0.1 0.2 0 004 008 02 016 020
Cp G
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Pendiente de la Curva de sustentacion - I

La pendiente de la curva de sustentacion de un ala finita es menor que la de
un perfil

La sustentacion para un ala finita es menor que la del perfil

Para un ala eliptica, sin torsion y con el mismo perfil en todas las secciones; la
pendiente de la curva de sustentacion es:

a0
dC'r Sl
) - = i??g 1 14—
@  1+503 L |
. el
Caso general 2 /{,rw
- ac, 1.0
f?G_I[_ . Hex {]_—"':] A=2
Jov 149G 1 | 0.8 4
o TA A T;/
, , 0.6 __
= T solo depende de la geometria del ala. CL A =1
= Valores tipicos estan en el rango: 0.05-0.2 0.4 q
En la realidad depende también de: 02 |
= Velocidad — Mach '
= Factores de interferencia — ala-fuselaje 0 %
o
—-0.2
—04 10° 0° 10° « 20°
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Dispositivos Hipersustentadores - I

= Los aviones pueden operar en condiciones/requerimientos
de sustentacién muy diversos en funcion de las exigencias

del vuelo. :
= Despegue g %m =
{.:IE' Cummercilj e
[ Subida Takeoff L Attempt to Land Land
= Crucero

= Vuelo en espera
= Descenso
= Aterrizaje
= Cuando disefiamos un avién lo hacemos para que sea capaz - Loiter
de volar de forma optima durante el mayor tiempo de vuelo suieor | 1B T e
posible. | Superiociey | Land
= En general, las situaciones mas exigentes son el despegue
y el aterrizaje, que a su vez representan las porciones de
vuelo mas cortas

= En vuelo de crucero (horizontal, rectilineo y uniforme) el

Takeoff

Fig. 3.2 Typical mission profiles for sizing.

peso del avidn es equilibrado por la sustentacion (L = W): Carga alar
_ , Velocidad de entrada en pérdida
Configuracion de Crucero
V,, y C, dados \ "
L w = 1hv3de, W) 3
A AN, = (=24
p('.-l[-'mam
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Dispositivos Hipersustentadores - II

Incompatibilidades en el diseno de las alas cuando se consideran los diferentes
segmentos de vuelo:

= Idealmente durante crucero la curvatura del ala tendria que ser lo mas pequena
posible para disminuir la resistencia.

= Mientras que para despegue y aterrizajes ala tiene que generar mucha
sustentacion lo que implica elevadas curvaturas.

En despegue y aterrizaje, se tienen velocidades de vuelo pequehas. Se debe
aumentar el coeficiente de sustentacion para conseguir reducir la velocidad de
entrada en pérdida y poder aterrizar/despegar a una velocidad segura.

Para llegar a un compromiso entre los diferentes segmentos se utilizan
superficies hipersustentadoras que se deflectan en aterrizaje/despegue y se
retraen en crucero para reducir la resistencia.

El aumento en sustentacion (C,,,) 60-80 %.

Tipos de dispositivos hipersustentadores
= Aumento de la curvatura
= Aumento de la cuerda (Area)
= Control de la capa limite
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Dispositivos Hipersustentadores - III

El flap simple: 2) el
= aumenta la curvatura Gt~ o~ - ——
= disminuye algo la superficie alar JS
= el aumento de resistencia es muy grande. b) Flapb ranurado
El flap ranurado: P
= aumenta la curvatura y controla la capa limite. ., e
= el aire pasa de intradds a extradds por la ranura, %

succionando la capa limite de la parte fija del perﬂl

= este flap permite deflexiones de hasta 40° C) Flap flap Fowler

= el aumento de resistencia es mucho menor que en el flap
simple e — C_ p—

= en aviones con cargas alares muy grandes se utilizan flaps \
birranurados y flaps trirranurados, que permiten d .
deflexiones mas grandes. ) Flap birranurado Fowler

El flap Fowler:
= aumenta la curvatura

_ R
T R -

= aumenta la superficie alar - \
- controla la capa limite e) Flap trirranurado Fowler
= el incremento de resistencia es menor que en los casos
anteriores. TR T
E | flap Fowler birranurado y el trirranurado:
= son superiores al anterior f) Flap de intrados

= limitaciones son la complejidad y el peso.

El flap de intrados LR -—
= aumenta la curvatura
el aumento de resistencia es muy grande incluso para

|
deflexiones pequeias
= una solucién anticuada
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Dispositivos Hipersustentadores - IV

El slot, o ranura de borde de ataque:

controla la capa limite mediante soplado,
evitando el desprendimiento de la corriente

cuando no hay desprendimiento no incrementa el

I
El slat

es un perfil pequeno, con curvatura muy grande,
cuyo objetivo es retrasar el desprendimiento de
la corriente en las proximidades del borde de
ataque mediante una modificacion de la corriente
exterior

tiene como resultado una disminucion del pico de
succion

cuando no hay desprendimiento el C,apenas se
incrementa, ya que el C,del slat, que es muy
grande, se compensa con la disminucién del G
del perﬁl basico debida a la disminucién del plco
de succion.

El objetivo cl:)rlncipal del slot y del slat es evitar

el despren

miento

El flap de borde de ataque y el flap Krueger:

aumentan la curvatura.
disminuyen el angulo de ataque efectivo del
perfil

= con deflexiones pequefias, la sustentacion puede
disminuir

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 241
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LEAIMNG EDGE FLAP
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FLAP (SLATI
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J KRUGER FLAP

HINGED NOSE FIXED SLOT

Fig. 7-26. Leading-edge high-1ift devices.
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Dispositivos Hipersustentadores - V

Los dispositivos de borde de salida dan lugar a un
incremento de C, a angulo de ataque fijo

= aumentan curvatura

= el angulo de ataque al cual se produce la entrada en pérdida
del perfil disminuye.

= dan un momento de picado, que es necesario equilibrar.

= si se equilibra con el timoén de profundidad, mediante una
sustentacion negativa, se disminuye la sustentacion

total!!!!! del avidn en contra de lo que se pretende.
Los dispositivos de borde de ataque incrementan el C,....

= Retrasando la entrada en pérdida hasta angulos de ¢
grandes, también se presenta la configuracion fluida L.C.ololl ¢
correspondiente a un perfil con slat a angulo de ataque L.E. droop (I ——=

= Dan un momento de encabritado, por lo que pueden
usarse en combinacion con los de borde de salida para Kruger flop == _

equilibrar los momentos. activated

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Dispositivos Hipersustentadores

EL EFFECT OF
L.E.DEVICE
T L LOW-SPEED
OPERATIONAL ""'-1
REGION .
|
: I #.-.‘
o
f.
o Fa
s
T.E. FLAPS
DEFLECTED
N FLAPS UP
L ¥ i i i i 1
W =5 o 8 10 5 20° 25
ay
us

Fig. 7=23. Lift curves with and without
high-1ift devices.

Gy,

AL {:/—\ PLAIN FLAP
CLEAN
/ N

f"‘\ SLOTTED FLAP

NOMEXTENDING FLAPS

CLEAMN

EXTENINMNG FLAPS

Fig. 12.18 Effects of high lift devices.
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Dispositivos Hipersustentadores - VII

La utilizacion de dispositivos hipersustentadores lleva asociado un incremento de
la resistencia aerodinamica.

La efectividad aerodinamica y la complejidad mecanica de los dispositivos
hipersustentadores de borde de salida crecen en paralelo.

Fl-_ntnlu )
20 wttades

8cy

A0}

H5

gde la somplecaciom

VLB AL

| i i 1
0 5 0 15 20 25 3.0
ac,
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Dispositivos Hipersustentadores - IX

En el aterrizaje una resistencia aerodinamica

grande no origina problemas, siendo incluso iiVideo!!
deseable porque contribuye al frenado del

avion.

Por ello las deflexiones de los dispositivos —
hipersustentadores en la configuracion de
aterrizaje son maximas (40 a 609) (@“@\
Por contra, en la configuracion de despegue,

con objeto de aprovechar bien la aceleracion
proporcionada por el sistema motopropulsor,
solo se pueden tolerar incrementos
moderados de resistencia, por lo que las
deflexiones son moderadas, (15 a 209)

En despegue el G, ... del avion esta en el

ax

rango de 2 a 2.5, y en aterrizaje, en el rango
de 3 a 3.5.

Una combinacion optima:

= Slat con el flap Fowler birranurado (o
trirranurado)

= Parte de la corriente se separa, pero que la
corriente que Fasa de intrados a extrados por
las ranuras del flap se mantiene adherida.
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‘L Generadores de Vortices - 1

= ¢Que son?

= Son pequefias superficies aerodinamicas consistentes de pequenas veletas que
generan vortices

= Suelen tener forma rectangular o triangular y tener un tamano de 1 0 2 cm.

= ¢Ddnde se colocan?
= Se suelen colocar en la parte frontal de un ala con flecha

= Se suelen colocar en hileras en la direccion del fluido, y en la parte del perfil que
presenta el maximo espesor.

= Esto incrementa de forma efectiva el espesor maximo del perfil.

= Se suelen ver en tanto las alas como en las derivas verticales de muchos aviones de
transporte de pasajeros.

(me
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‘L Generadores de Vortices - II

¢Para que sirve?

= Se anaden para mantener el flujo estable a lo largo de las superficies de control en el borde de
salida del perfil.
= Permite:
= Menores velocidades de despegue 1 :\ /s
= Menores velocidades de entrada en pérdida "VIdEO! !
= Mejora la controlabilidad de los aviones
= Mejora en la seguridad
= Beneficios S.T.O.L. (Short Take Off and Landing)
= Los generadores mezclan el flujo de la corriente libre con el flujo quasi-estacionario lo que ayuda
a que el flujo de la corriente se active de nuevo

= Generando mucha mas velocidad en aquellas zonas que necesitan que la velocidad de la corriente sea
mucho mayor.
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i Introduccion - I

En esta parte vamos a analizar los vuelos a altas
velocidades, tanto los subsdnicos como los transdnicos y

supersonicos en los que hay que tener en cuenta los .

efectos de compresibilidad del aire: Moo < 0.8 Q @) Subsonic flow
e .—._-_______n_‘__-__________——-l'

Flujo subsonico

= El nimero de Mach verifica M < 1 en todo el campo fluido.

= Para casos fuselados, una condicién aproximada que 53
garantiza M<1 en todo el campo fluido es M1 <0.8. 08 <M< ) Tramsonic flow

Flujo transonico: - e

= En el campo fluido hay simultdneamente regiones con M <1
y regiones con M > 1.

= Para cuerpos fuselados, este régimen puede caracterizarse de
forma aproximada 0.8< M, <1.2.

= Una caracteristica del régimen transonico es que la | <M< )2
configuracion fluida es no estacionaria, con fuerzas
fluctuantes (fendmeno llamado bataneo), lo que dificulta
enormemente su estudio.
Flujo supersonico:

= Se verifica M > 1 en todo el campo fluido (excepto en la
parte interna de la capa limite).

= Se puede caracterizarse mediante la condicién M_, >1.2.

= La geometria del cuerpo juega un papel muy importante. o> 12
Flujo hipersodnico:

= Régimen a velocidades supersdénicas muy grandes

= Las temperaturas asociadas son tan elevadas que se
producen reacciones quimicas en el aire
= Disociacion de las moléculas O, y /.

= Caracterizacion orientativa, es M, >5. Meo>§

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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i Introduccion - II

Los flujos supersonicos esta caracterizados por la existencia de ondas de choque

= capas muy delgadas de espesor del orden de 10> cm.
Las variables fluidas sufren variaciones muy drasticas a uno y otro lado de la onda de

choque:
En las ondas de choque:
El Mach y la velocidad disminuyen

Presion densidad y temperatura aumentan.
En las ondas de choque normales (a la corriente) la disminucidn de la velocidad puede ser tan

brusca M<1.

En las ondas de expansion:

La velocidad aumenta
La presion, densidad y temperatura disminuyen

\ M>1

ic) Transonic Mow
with Meg = |

¥
-7 AN

Y o
&
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i Introduccidn - III

En cualquier fluido, las perturbaciones que se producen en cualquier punto se propagan
con una velocidad determinada: /a velocidad del sonido

= Esta velocidad es funcion de las condiciones termodinamicas del fluido.

= En un flujo subsénico, la velocidad de la corriente es inferior a la velocidad de

propagacion de las perturbacmnes (velocidad del sonido):
= El fluido puede "transmitir informacion aguas arriba”

= En el caso de un flujo alrededor de un perfil, el fluido aguas arriba “conoce la existencia” del
perfil, de modo que se adapta progresivamente a su geometria.

= En un flujo supersonico, la velocidad de la corriente es superior a la del sonido

= El fluido no puede "transmitir informacion aguas arriba”, Cualquier perturbacion solo
puede propagarse dentro del cono de Mach.

= En el caso de un flujo alrededor de un perfil, el fluido aguas arriba “no conoce la existencia” del
perfil, de modo que la adaptacion a su geometria se produce bruscamente en forma de
onda de choque.

Q) 5‘) Supersonic
Subsonic V>a

V<a
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‘L Introduccidn - III

= 1. Subsonic

= 2.Mach1

= 3. Supersonic
= 4. Shock wave

/@/

@ @ ®
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i Introduccion - IV

En un flujo supersdnico, ante una pequefia perturbacion (como puede ser una onda de sonido), los
frentes de onda forman una envolvente (tangente a la familia de circulos), denominada onda de Mach
= En el caso tridimensional la envolvente de los frentes de onda adquiere una forma cénica: cono de Mach.
= El angulo que la define esta linea de perturbacion es el angulo de Mach, g, el cual verifica

i a 1
sinpt = — =

vV M

= Si la perturbacion que se genera es mas fuerte que una onda de sonido, entonces el frente de onda es
también mas fuerte que una onda de Mach, creandose una onda de choque oblicua definida por un

angulo B> .
= La region exterior a la onda de choque no nota la presencia del cuerpo hasta que se encuentra con
ella (las perturbaciones no viajan aguas arriba).

iiVideos!!

Video 1
Video 2

Mo > 1

(me

g
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‘L Régimen Compresible Subsonico

Estudio de la variacion del coeficiente de presion al incrementar el Mach:

= Para valores M,, <0.3 el valor de ¢, apenas varia, siendo aproximadamente igual al del
caso incompresible (¢, ,.)

= A medida que M, aumenta, la magnitud de ¢, aumenta rapidamente
= Un andlisis tedrico aproximado (valido para angulos de ataque pequenos:

Cp,ine

Analogia de Prandtl-Glauert: = T 0.3 < My

o

al a point on an airfoil of fixed shape
=
-]

and angle of attack

ze,
=
e

fme

= Con esta hipdtesis, a medida que M_ se aproxima a la unidad, ¢, tiende a infinito
NO ES VALIDA EN REGIMEN TRANSONICO

0
I

| 1 | ]

0.2 0.4 0.6 0.8 0 M. O | o 3
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i Numero de Mach Critico - I

Si se considera un perfil en una corriente uniforme a Mach M_, y a angulo de
ataque fijo.
= En una region del extrados del perfil, donde la corriente se expande, el nimero de
Mach local es M > M.,

= Hay que tener en cuenta que el fluido se acelera y la velocidad del sonido disminuye
localmente al caer la presion.

= El valor de M,, para el cual en un punto del extrados se obtiene por primera vez un
Mach local M= 1 se llama nimero de Mach critico.

= El valor de ¢, en dicho punto, cuando el Mach local es M= 1, se llama ¢, critico, Co,cr
= Este es el minimo valor de ¢, sobre el perfil. Local My =0.772

e

Local M, = 1.0

MmIMur =D-('|-l @
——

=TT Sonic line where M = |
- \

/-" MZ>| §

Moo = 0.65> M, Q
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i Numero de Mach Critico - II

= Variacion del Mach critico en funcion del espesor:

= Mach critico es mayor para perfiles mas delgados:
= perturba menos a la corriente incidente.
= la expansion en el extrados es menor
= el incremento de velocidad también es menor

= M_ puede llegar a valores mayores antes de que se alcance Mach

local M= 1.

€, &t minimum pressure point on the airfoil

\
\
\

O e = (M)

[ M, M,
| (thick) (thin)
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i Numero de Mach Critico - III

El M_, de un perfil es muy importante, ya que si M_>M_, se produce un
incremento muy grande de la resistencia aerodinamica.
= Desde el punto de vista de diseno es deseable que M_.sea grande:
= En los aviones de alta velocidad los perfiles suelen ser delgados.
= Para un perfil dado, el valor de M, disminuye al aumentar el angulo de ataque:
= Se acentua el pico de succion.

= Cuanto menos perturbe el perfil, mayor sera el M,y menor sera la amplitud de la
zona transonica.

gﬂr_ | Maximum Local Velocity
- M2 I 4ot dls Less Than Sonic
Mo )
Ce \i ! lp//' ;ﬁ, 4 M=.72 (Critical Mach Number)
: 17 'i Normal Shock Wave
i Suiﬁrsonic Subson SPc>ssil:-lgg
: ow ubsonic Ve eparation
M=.77

. Normal Shock
Supersonic

Flow Separation

_,%

e Normal Shock
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i Divergencia de la Resistencia - I

Si se ensaya en un tunel un perfil a angulo de ataque fijo y se aumenta el
numero de Mach de la corriente se aprecia que:

= Para valores M, < M_, C,es practicamente constante.
= Al aumentar M_, por encima de M, se observa un rapidisimo aumento de C,
= la resistencia aumenta en un factor de 10 o incluso mayor.

= Larazon de este comportamiento es la aparicion de ondas de choque en las
regiones de flujo localmente supersodnico.

= La existencia de ondas de choque es un fenomeno disipativo que da lugar a un
aumento de la resistencia.

= El fuerte incremento de presion que se produce a través de la onda de choque
hace que se genere un gradiente adverso de presion muy fuerte, causando por
tanto el desprendimiento de la corriente;

= aumento de C,

L dieminudia |
disminucion deC, 'u/_ 42 . (__ﬁifl_____\

Ca

(b)

e e s s e e e e e . . . . . e B o o ——

i
[ | M {:/l.f"r.- Shock wave
P LM M<
| - - )
1
Mg Man, 1.0 M, Moo > Mg Separated flow

divergence

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 260



(me

i Divergencia de la Resistencia - II

Mach de divergencia de la resistencia, (M)

= Es el valor de M_ al cual empieza el rapido aumento de la resitencia. i% = 5
a [ =]

= La region transonica comienza estrictamente cuando M,, = M_.. No obstante, se puede
volar a numeros de Mach ligeramente mayores que M., sin que sean apreaables los
efectos transonicos sobre el perfil. Cuando las ondas de choque son lo suficientemente
intensas, se produce la divergencia de la resistencia, haciendo inviable un vuelo de
crucero sostenido a esa velocidad.

= En cuanto al coeficiente de momentos (C,, ./4), €l efecto transonico se traduce en una
fuerte tendencia al picado.

= M, fue conocido como barrera del sonido, la cual fue “vencida” tan pronto como se
dispuso de un motor con el suficiente empuje para contrarrestar tal resistencia

|

M<I
o o L | ' 4&!‘2 Voo (”'—__—_—-“-*-______
Ce Inicio region transodnica u/—'——', . T
My = Mcr ’\L’#d

(a)

AT M <)

= i
_
<

(b)

e e e e e e e e e e . s s S . S, B o

rr M {:fl..f"" Shock wave

] | " s M> M<1

| - > )
My My 1.0 My Moo > Mg Separated flow

divergence divergence
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Divergencia de la Resistencia - III

15~

C(a) y Cy(a) vs. M,

A4

=

- NACA 0012

A3

A2

1

A0

3 3

Q
=

8 8 2 3 8

i)

| [ | 1

| | 1 i | 1 1 | |

=]
—
=

2 4 6 B 10 12 14 16 18 0O 2 4 6 8 10 12

Angle ol Attack, deg Angle of Attack, deg
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i Perfiles Supercriticos

= Con objeto de aumentar M, se han disefhado los llamados perfiles
supercriticos

0.016 =

0012

0.008 —

0.004 —

Se consigue que los nUmeros de Mach supersonicos locales sean menores y que la
onda de choque correspondiente sea mas débil

La forma de estos perfiles se disena de manera que se obtenga el valor global de G

deseado sin depresiones locales excesivamente grandes, que son las que reducen

/t727‘

NACA 64,-A215

] |

]

|

L

]

(me

0.60 0.64

0.68 0.72

0.76 0.80

Supercritical airfoil
(13.5% thick)

i
(+)

Relativelv
L — strong Vi »

/I shock I Y
i/ 7 AY Relati
IM>1 ! elatively
i / M>1 weak
/ | shock
S— —
\ M >l
(a) s
(c)
Co
(-)
~
PLA PN, W

NACA 64,-A215 airfoil
Moo = 0.69
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i Alas en Flecha - I

= El objetivo de las alas en flecha es retrasar la divergencia de la resistencia a numeros de
Mach mayores que los que corresponderian al caso sin flecha.

= Considérese un ala, formada por un perfil cuyo Mach critico es M, con flecha.

= Las caracteristicas aerodinamicas de una seccion del ala con flecha estan gobernadas

principalmente por la componente de la velocidad incidente normal al borde de ataque, es decir,
V. _cos Q

= El nimero de Mach efectivo es pues M_cos Q

= El nimero de Mach de vuelo puede incrementarse hasta M_/cos Q sin que se presente |a
divergencia de la resistencia.

= Dado que el flujo sobre el ala es tridimensional, no se llega hasta un M, tan alto, aunque si se
puede volar por encima de M,

= Las alas en flecha tienen como inconveniente un mal comportamiento en la entrada en
perdida

Assume M, for

wing = 0.7 M, for swept wing = co(sl;0° s 0gof

30°

Airfoil “sees” only
this component
of velocity

with M,

|

|

L/-#Airfoil S€
|

| [

Now sweep the same wing by 30°

Airfoil section
with M, = 0.7

e
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‘L Alas en Flecha - II

Flecha positiva (desventajas):

En aviones con flecha positiva, se produce un flujo en
la direccion de la envergadura (hacia las puntas) que
hace que los perfiles de las puntas sean mas
propensos a entrar en pérdida.

Esto supone un problema en aviones de combate ya
que pueden perder efectividad de aleron, y por tanto

maniobrabilidad.

Al empezar la pérdida en las puntas, se provoca un
momento de encabritado que aumenta el angulo de
ataque y acentla mas la entrada en pérdida (Sabre

dance)

Flecha negativa:

En las alas con flecha negativa, la componente en la
direccion de la envergadura recorre el ala hacia el

encastre. Se consigue mayor maniobrabilidad y mejor
comportamiento ante entrada en pérdida .

Como contrapartida, las alas en flecha negativa
presentan inestabilidades aeroelasticas, y se necesita
reforzar mucho la estructura.

iiVideos!!

Video 1
Video 2
Video 3
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i Alas en Flecha - III

= Dispositivos para mejorar la entrada en pérdida:

Diente de perro (Avro Arrow) Flecha decreciente (HP Victor) ila conensanchaml ento ®

(XF-91)

Wing fence (Mig-15) Leading Edge Extensions, LEX (F-18)
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i Régimen Supersonico - I

En régimen supersonico los perfiles suelen ser delgados, con bordes de
ataque agudos, con objeto de reducir la intensidad de las ondas de choque

= un borde de ataque redondeado produciria una onda de choque desprendida por
delante del mismo, que daria lugar a una resistencia muy elevada.

= En tales casos se puede aproximar el perfil por una placa plana a angulo de
ataque pequeno

Expansion
wave

Shock

wave

(¢) Transonic flow
with Moo > 1

______ Flow field

Y

wave )
Expansion
wave

L

le\"e

(d) Supersonic flow

|

Pressure
distribution
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i Régimen Supersonico - II

La caracteristica principal de los flujos supersonicos es la aparicion de ondas de choque y
ondas de expansion
= Es importante sefialar que los flujos en el extradods y en el intradds son independientes:
= la corriente no rebordea el borde de ataque
= El efecto global en la distribucion de presiones es una fuerza aerodinamica normal a la placa,
cuya componente perpendicular a la corriente incidente es la sustentacion
= La componente en la direccion de la corriente es la resistencia de onda (cuyo origen es no
ViSCoso)

Expansion

Shock
wave

>
Moo > | > e T Flow field
Expansion
wave
M.>1
Poo g
Pressure
distribution *5 Pog Dywave
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‘L Régimen Supersonico - III

= Un analisis tedrico aproximado (valido para angulos de ataque pequefios) proporciona los
siguientes resultados:

O — 4oy C 4@-2
CTUME 1 T AR =T

= Al aumentar al aumentar M,, tanto C,como C,, disminuyen. No obstante tambiéen se
aumenta la presion dinamica, por lo que la sustentacion y la resistencia pueden

aumentar. C L c D
N=v—50d= 5,
Q;cn.: %megc %mezc
|
-Ma ) 4o

Ct \li' tr/ H:"l .
\
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i Régimen Supersonico - IV

Debido a la distribucion uniforme de presiones en la placa plana para régimen supersonico, el centro
aerodinamico esta situado en el punto > de la cuerda
= mas retrasado que en régimen subsodnico (1/4).

En régimen supersonico la curvatura y el espesor del perfil no contribuye a la sustentacion global,
sélo contrlbuye el angulo de ataque.

La ecuacion C es en general valida para perfiles delgados, independientemente de su forma.

El espesor contribuye a la resistencia de onda:

= Sise considera un perfil simétrico a angulo de ataque cero, la distribucién de presidén que se obtiene es la misma
para el extrados y el intradds.

= La presion que actla sobre la parte frontal del perfil es mayor que la que actia sobre la parte posterior, de donde
se deduce una fuerza neta en la direccidn de la corriente.

La curvatura si la hubiese también contribuiria a la resistencia de onda

= en la practica no hay curvatura, ya que no contribuye a la sustentacion global, y el espesor es el necesario
atendiendo a razones estructurales.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 271

S



* Ala Delta

= Las alas en flecha presentan ventajas en el régimen supérsonico
= Sea M, >1 el Mach de vuelo, al cual corresponde un cono de Mach de angulo
= Siel borde de ataque del ala queda fuera del cono de Mach, la componente de la corriente

normal al borde de ataque es supersonica, por lo que se formara una onda de choque fuerte, la cual
dara lugar a una resistencia de onda elevada.

= Si el borde de ataque del ala queda dentro del cono de Mach, la componente de la corriente
normal al borde de ataque es subsénica, y como resultado la resistencia de onda producida
por el ala sera menor.

= En general, las envergaduras son pequenas, y suelen ser alas delta.

Onda de choque fuerte

) a
sinje = 57 = 5

(me
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* Alas Cortas

= En régimen supersénico se utilizan alas cortas con perfiles delgados y con bordes de ataque agudos.

= En régimen supersonico, la resistencia de onda es mucho mayor que la resistencia inducida.

= Con alas de alargamiento pequefio se disminuye la resistencia de onda mucho mas que lo que se aumenta la
resistencia inducida, siendo el resultado neto una disminucion de la resistencia total.
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Caracteristicas globales del Avion

En este tema se considera el avion completo.

Se suponen las hipdtesis generales:

= el avion es simétrico

= es un cuerpo rigido sometido a un conjunto de fuerzas externas.
Las tareas principales de la Mecanica del Vuelo:

= Estudio del movimiento como respuesta de las fuerzas externas

= Estudio de la estabilidad y el control de dicho movimiento.
Para simplificar el estudio de las actuaciones se presentan una serie de

hipétesissimplificativas que permiten caracterizar al avion desde el punto de vista
aerodinamico:

= Polar Parabdlica
= Eficiencia Aerodinamica

Roll
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ﬁ Aviones No Simétricos

Blohm & Voss BV 141 B-0

Scaled Composites Model 202 Boomerang

AD-1 (Ames-Dryden) 1

Dryden Flight Research Center ECN-13305 fr.4 Photographed 1980
AD-1 (Ames-Dryden 1) oblique-wing aircraft demonstrated
° improved fuel efficiency. MNASA photo B
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Polar Parabolica - I

(me

Polar del avion: funcion que relaciona el coeficiente de resistencia (Cp) con el
de sustentacion (C)).

La polar del avion (relacion L/D) es muy importante para estimar correctamente las
actuaciones del avion.

El coeficiente de resistentcia depende de:

= De q,
= El niUmeros de Reynolds
= Del Mach

= La configuracidn del avidon: no hay una sola polar sino varias segun el segmento en el que se
encuentre el avion.
= Despegue
= Crucero
= Aterrizaje, etc.
= La construccidn de la polar se construye contabilizando las distintas partes por separado y
sumandolas luego con factores de correccion.

= Una aproximacion que en muchos casos de interés proporciona buenos resultados es
= Cy se denomina coeficiente de resistencia sin sustentacion,
=k, parametro de resistencia inducida unitaria.
= La resistencia asociada al sumando &C,? recibe el nombre de resistencia inducida por la sustentacién.

Cp=Cp, + kC3 . > Polar parabdlica

g

Mddulo 3: Conocimientos de Aeronaves 278 1023



(me

i Polar Parabolica - II

Br
MACH MNUMBER .50.60 70

75
EL

= La resistencia esta compuesta por:
= Friccion AL
= Flat plate friction 85
= Profile
= Roughness 2
= EXcrescences

= Interference
= Tren de aterrizaje. 0 02 ,u‘.q 06 .08
= Gondolas ' CD
= Protuberancias.
= 3-D efectos

= Efectos de compresibilidad

Fig. 5-6. Effect of compressibility on the

= Inducido drag polar
= Las dos componentes mas importantes de la resistencia aerodinamica son la friccion y la
inducida.

= En el calculo de Cy, la contribucion mas importante es la resistencia debida a la friccion

= Se suele simplificar la obtencion de la resistencia utilizando tan solo estimaciones para la
resistencia de friccion y la inducida.

Cp=Cp, + kC%,

g
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‘_L Polar Parabdlica - III

= Para el caso del avion completo hay que combinar adecuadamente los coeficientes correspondientes
a cada parte del mismo:
[ Ala
= Fuselaje
= Superficies de cola, etc.
= El combinar adecuadamente los coeficientes correspondientes a cada parte del mismo no significa
sumarlas, pues al no estar aisladas las distintas partes del avidn, aparecen resistencias de
interferencia, ocasionadas por la alteracion del campo fluido en las proximidades de un elemento
como consecuencia de la presencia del otro.

le— PROFILE DRAG VORTEX DRAG
non-¢ll. load elliptic wing
F Flat—plate friction |

= .

z6 Profile [ACp,) ]

2]

=

b Roughness |

Q

© 4

Il Excrescences I

pr
Interference f

.2
Three—dimensional effects [
o Compressibility (ACpy) [ ]
o] 01 J 03 04
DRAG COEFFICIENT induced (C;2/mAR) |
Fig. 11-2. Drag buildup by analysis I [ |
0 20 40 60

(w=wing; £ = fuselage; e = engine instal-
% of total cruise drag

lation; v = vertical tailplane; h = hori- . .
Figure 4.34 Typical drag buildup for jet transport.

zontal tailplane)
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‘L Polar Parabolica - III

VORTEX DRAG

- PROFILE DRAG
nan-,ell.lou_-d_ alliptic wi_n_g_
>
E'E‘ w f
=
E o Flat—plate friction
w
8
- 4 Profile [ﬂCDP] |
r
Roughness :}
21
Lc, L Excrescences |
0 I J\ Interference ’
0 L)) 04
DRAG COEFFICIENT Three—dimensional effects |
Fig. 11-2. Drag buildup by analysis
(w=wing; £ = fuselage; e = engine instal- Compressibility (ACpy) [ ]
lation; v = vertical tailplane; h = hori-
2
zontal tailplane) Induced (C,"/TAR) |
[ [ |
0 20 40

(me

60

% of total cruise drag

Figure 4.34 Typical drag buildup for jet transport.
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i Polar Parabodlica - IV

= Para cada parte del avion se introduce un factor de interferencia, que suele ser
proximo a 1 si el disefo es adecuado:
= Uso de carenado de la unidn ala-fuselaje.
= Valores tipicos de C,, estan en el rango 0.014-0.040, dependiendo del tipo de avion
= el valor mas bajo corresponde a un avion moderno subsénico y el mas alto a una avioneta
con tren de aterrizaje fijo
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Piper Cherokee

G-y

Rutan long-EZ
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i Resistencia Inducida

= La resistencia inducida por la sustentacion, hay dos contribuciones
principales:
= Por un lado, la relacionada con los torbellinos de punta de ala (la
resistencia inducida propiamente dicha analizada en el tema de
Aerodinamica),

= La contribucion debida a la variacioén de la friccion sobre las distintas
superficies, consecuencia de la modificacion del campo de velocidades
generada por la existencia de la sustentacion.

Factor de eficiencia aerodinamica

1
k= /

= Valores tipicos del factor de eficiencia también conocido como el coeficiente
de Oswald son entre 0.65-0.85:
= €l valor mas alto corresponde a un avidon moderno subsénico
= el mas bajo a una avioneta con tren de aterrizaje fijo.

= Es necesario disponer de métodos para calcular los dos parametros Cpq Y K,
tarea que debe dejarse para el curso de Calculo de Aviones.

Alargamiento

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Eficiencia Aerodlnam|ca |

dE  dE Cr
dCy, — dCp \Cp, + kC?#

1 2kC*%

Cp,kC:  \/Cp, + kC?

1 2kC?% CDG
Do kCF \/CDG + kC?
/ CL opt . 1
CDO opf CDD—|—‘IICL2 _‘. 'IL,'CD@
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i Eficiencia Aerodinamica - 11
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Total Drag

Cy Cp,
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Contenido

Descripcion del entorno aeroespacial.
Aviones.
Aerodinamica del avion.

Mecanica del vuelo del avion.

= Caracteristicas globales del avion
= Polar
= Eficiencia aerodinamica

= Actuaciones del avion

= Actuaciones de punto
Vuelo simétrico en plano vertical
Vuelo simétrico en plano horizontal

« Actuaciones integrales
Alcance
Autonomia

« Estabilidad y Control
= Helicopteros.
= Sistemas de propulsion.
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i Actuaciones del Avion

= En las actuaciones del avion distinguiremos entre:
= Actuaciones de punto:
= Es estudio del movimiento de su centro de masa a lo largo de su trayectoria
= Viraje Circular Uniforme:

« La trayectoria que sigue el avion es curva, por lo que es necesario que se
ejerza una fuerza normal a la trayectoria

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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i Actuaciones de Punto - I

= El problema de las actuaciones de punto de un avion:
= estudio del movimiento de su centro de masas a lo largo de su trayectoria
= movimiento que esta regido por la 22 Ley de Newton.

Fuerza aerodinamica

Velocidad del centro de masas
respecto a un sistema inercial

\ > /
/@% @

Fuerza propulsiva

Fuerza gravitarotia

Masa del avion

= En general la masa es una funcién del tiempo, como consecuencia del consumo de
combustible.
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i Actuaciones de Punto - II

—
*

(ﬂ' — — —
md—f = Fa+ Fr+ Fo

. Z’ (Earth—
Fuerzas Aerodinamicas ( fixed)

y Propulsivas Aceleraciones Gravitatorias
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i Actuaciones de Punto - III

Momentos Aerodinamicos
y Propulsivos Velocidades Lineales y Angulares
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Sistemas de Coordenadas - I

La mecanica de vuelo utiliza diferentes sistemas de coordenadas para definir la
posicion del avion:
= Sistema inercial:
= es un sistema fijo respecto a las estrellas fijas 0 con movimiento rectilineo uniforme respecto a ellas

= Sistema de ejes tierra: (O X,Y.2):
= el origen O, es un punto cualquiera de la superficie terrestre.
= los ejes X, e Y, estan en el plano horizontal, generalmente X, hacia el Norte e ¥, hacia el Este
= el eje Z, se define formando un triedro a derechas
positivo hacia el centro de la Tierra.
= Hipoétesis de Tierra plana:
A alturas de vuelo pequefias comparadas con el radio de la Tierra

Velocidades de vuelo pequefias comparadas con las velocidades de vuelo orbital
Puede suponerse que el sistema de ejes tierra es inercial.

- ——

Meridiano de
referencia

Z

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 292



(me

i Sistemas de Coordenadas - 11

= Sistema de ejes horizonte local (O X, Y,Z,):

el origen O, es un punto cualquiera del plano de simetria del avion (generalmente el centro de masas)
los eje X}, Y,y Z,son paralelos a los ejes tierra correspondientes.

= Sistema de ejes viento (O XY, 2 ):

el origen O, es un punto cualquiera del plano de simetria del avion (generalmente el centro de masas)

el e]ecI X, esta dirigido en cada instante segln el vector velocidad aerodinamica del avion ¥y en su mismo
sentido

el eje Z,, esta situado en el plano de simetria del avidn, perpendicular a X, y orientado hacia abajo en la
actitud normal de vuelo del avion,

el eje ¥, completa el triedro.

. Slstema de ejes velocidad (O X, Y Z2):

el origen O, es un punto cualquiera del plano de simetria del avion (generalmente el centro de masas),
el eje X, esté dirigido en cada instante segun el vector velocidad absoluta ¥,y en su mismo sentido

el eje ¥, esta situado en el plano horizontal, perpendicular a X, y segun el ala derecha del avion

el eje Z, completa el triedro.

Sistema Ejes Viento Boby axis

WIND AXIS

”, %
-
-
L
o Fig. 16.2 Aircraft
8 X coordinate system.
h.
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i Sistemas de Coordenadas - II1

= Sistema de ejes cuerpo (0,X,Y,Z,):
= este sistema es fijo respecto del avidn
= el origen O, es el centro de masas del avion
= el eje X, esta contenido en el plano de simetria y positivo hacia adelante,

= el eje Z, esta contenido en el plano de simetria, perpendicular a X}, y positivo hacia abajo en la
actitud normal de vuelo,
= el eje ¥, completa el triedro.

BODY AXIS
Zy

WIND AXIS
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i Actitud del Avidn - I

= Angulos que definen la actitud de la aeronave:
= Angulo de asiento 4:
= el angulo formado por el eje X,y el plano horizontal.
= Angulo de balance ¢:
= el angulo formado por el eje ¥,y el plano horizontal.
= Angulo de guifiada v :

= el angulo formado por la proyeccion de X, sobre el plano horizontal y la direccién de
referencia X,

HORFEOMTAL
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‘L Actitud del Avidn - II

Roll Yaw

U1 = { SR o I/:D
' 71 Projection of the Vp
onto the Xo-Yz-plane

v, =

Projection of the \/p
onto the Xs-Ys-plane

Projection of the Vp
onto the Y-Z-plane

\4
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i Actitud del Avién - III

= Angulos que definen la orientacion de la trayectoria del avion.
= Angulo de asiento de la velocidad o de trayectoria v:
_ = el angulo formado por la velocidad ¥,y el plano horizontal.
= Angulo de guinada de la velocidad o de rumbo y:
) = el angulo formado por la proyeccion de V,, sobre el plano horizontal y la direccion de referencia Xj,
= Angulo de balance de la velocidad v :
= el angulo formado por el plano x, z, (plano LD) con el plano vertical que contiene a x,

- —_——

Meridiano de
horizon referencia
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i Actitud del Avién - IV

= Angulo de ataque o
= el angulo que forma la proyeccion de V'sobre el plano de simetria del avion con el eje x,.
= Angulo de resbalamiento f:
= el angulo que forma el vector Vcon el plano de simetria del avion.
= Los angulos a y B — definen la orientacion del sistema de ejes cuerpo respecto al de ejes
viento
= definen la orientacion del viento incidente respecto del avion.

BODY AXIS WIND AXIS

Fig. 16.2 Aircraft
coordinate system.
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i Actitud del Avién - V

= Angulo de ataque del empuije ¢:
= el angulo que forma F-con el plano X, Y,
= Angulo de resbalamiento del empuje v:
= el angulo que forma la proyeccidn de £, sobre el plano X, Y, con el eje X,

= Los angulos ¢ y v definen la orientacion del empuje respecto de ejes viento.

= Vg- velocidad absoluta
= V —Velocidad aerodinamica
= V,, — velocidad del viento

Vg =V-V,

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves

299



(me

i Vuelo Simétrico - I

= Se dice que un avion esta en vuelo simétrico si la velocidad aerodinamica Vy la
fuerza propulsiva F;estan contenidos en el plano de simetria del avion.

= En tal caso se tienen las siguientes propiedades:
= el plano X Z, (plano LD) coincide con el plano de simetria del avion:
= PB=p=0
= o es el angulo formado por V y el eje X,
= ¢ es el angulo formado por Fry V
= los ejes Y, e Y, coinciden.
= Considerando que el sistema de ejes tierra es inercial, cuando se supone que no hay
viento, es decir, que el aire esta en calma, se verifican las siguientes propiedades:
| I/g = I/,
= los ejes Xvy X coinciden.

X Vg (velocidad absoluta)
Vv, -
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‘L Vuelo Simétrico - II

= En este curso se analizan las actuaciones del avion bajo las siguientes
condiciones generales:
= aire en calma,
= vuelo simétrico,
= ¢=0: el empuje va segun la direccion de V.

s En estas condiciones se verifica

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Vuelo Simétrico en el Plano Vertical - I

En esta condicidon de vuelo el centro de masas del avién siempre se mueve en el plano
vertical, y debe ser /= 0.

El plano de simetria del avion coincide con el plano vertical.
Los ejes viento y los ejes velocidad coinciden.
Las ecuaciones del movimiento, segun ejes velocidad son

Diferentes vuelos simétricos que estudiaremos:
= Vuelo rectilineo uniforme
= Vuelo horizontal

= Subida y descenso
= Planeo ‘ﬂ“_
- . . ] m— — Fy+Fr+ Fo I:'>

= Viraje circular uniforme

Aceleracion tangencial

dv
> Fria = m’[ T } AceleraC|on normal

r = radius of curvature of flight path
|
v
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Vuelo Simeétrico PV - Vuelo rectilineo uniforme

Vuelo Rectilineo y Uniforme:
= No existe la aceleracion centripeta (y=0)
= No existe aceleracion tangencial (V=constante)

d-"_}t — — —
md—f =Fs+Fr+ Eq

7?1%22&;”, ZF —0
m =2 P > F =0
X

o~ em-
HORIZONTAL.

1
!
I
i
I
|
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Vuelo Simétrico PV — Vuelo horizontal - I

Vuelo horizontal:
= No existe la aceleracion centripeta (y=0)

= El factor de carga se define como

= En vuelo horizontal n=1 A
|
L4,
A" T | D
== -E= -
CM 1
)
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Vuelo Simétrico PV — Vuelo horizontal - II

L=W 5PV 2SCL(a) =W,

CD = (?Dg + Jli'(-\ff,w ‘ T — D._. ‘ ZII'Z

pr'r 2 S -

1.
3 pV2SCp, + k T,

La primera ecuacion:

= Define la relacidon existente entre la velocidad de vuelo y el angulo de ataque:
= Para incrementar Ves necesario disminuir o

La segunda ecuacion:

= Proporciona el empuje necesario en funcion de la velocidad de vuelo

= También indica que para cada valor del empuje suministrado por el motor existen dos
posibles velocidades de vuelo:

= en la practica la velocidad de vuelo es la mas grande de las dos.

| (D)

n=A

DESCENSO

e, e
3

V ViLioy,,, v
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Vuelo Simétrico PV — Vuelo horizontal - III

= El empuje necesario para vuelo horizontal sera minimo cuando la
eficiencia aerodinamica sea maxima

P oy W

T = D, E’
= La velocidad minima de vuelo a cada altura viene dada por la velocidad
de entrada de pérdida V..

= La velocidad maxima a cada altura se obtiene con la condicidon de
empuje suministrado maximo (a esa altura).

= El empuje varia con la altura y con la velocidad

T D).,
1, 2% 2 j DESCENSO
H' — _ ‘L:" ‘ S(‘T i |:'| > L,fq —
210 - L . ) (fo L?n&m } gf 1;‘
2 SUBIDA
.:: 1
."g -P"n.':r;-,m,‘ v
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Vuelo Simétrico PV — Vuelo horizontal - IV

= Techo Teorico:
= Es la maxima altitud para la que es posible el vuelo horizontal, rectilineo y
uniforme, para un peso y una configuracion dados.

= Viene determinado por la condicion de que el empuje maximo suministrado
por el motor sea igual al empuje minimo necesario para vuelo horizontal.

= El empuje del motor depende de la altitud de vuelo, es necesario conocer
esta caracteristica del motor para calcular dicho techo tedrico

= Se desarrollara en la asignatura de Sistemas de Propulsion.

HTLM
A
T
.r D]u:.*
4 DESCENSO
-;IJ
A T
3’ SUBIDA
7 , !
| s

Voo e \4 Dn O W' 0.
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Vuelo Simétrico PV — Subida y descenso - 1
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Subida y Descenso:
= La condicion de subida o descenso es y=constante+0
= Factor de carga

dVv
me- = ZF T I = H-"\’ = cos7y,
'Y F. I T =D+ Wsinn, I
;

« El factor de carga n<1.

= Se utiliza la aproximacion del angulo pequefo lo cual simplifica notablemente el
problema.

= Para el caso de subida y bajada de aviones esto es bastante comun ya que los
angulos de subida y bajada son bastante pequenos
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a una altura dada T D:]n
4 DESCENSO
4
% 5 ¥ T
\',’:7,’ GL % SUBIDA
¥ / ] |
__HE,JO_;‘__'—__HE;—. i D | |
HORIZONTAL. ; : | |l
% Vipar . v
W Ve
Variacion del empuje
con la velocidad
-]
| |

Vuelo Simétrico PV — Subida y descenso - II

‘ L = Wecos, L~W,
vl <« 1 T =D+ Wsinn, - N T _ D.

= Esta ecuacion proporciona:

uniforme, definida poryy V

motopropulsor.

el empuje necesario
para vuelo horizontal,

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves

un relacién empirica del empuje necesario para mantener, a una altdra dada, una subida

indica el valor de y para cada valor del empuje suministrado poy’el motor, a una velocidad dada:
el angulo de asiento de velocidad de un avién es controlado medjante el empuje de su grupo

el empuje necesario

“ ¥=~_  para vuelo horizontal,

a una altura dada

el empuje
suministrado por el
grupo motopropulsor
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Vuelo Simétrico PV — Subida y descenso - III

= La velocidad ascensional, V,, se define como la altura ganada por el avion (o perdida, si
desciende) por unidad de tiempo:

altura

e

- dh - . 1 | ' -EI_T_,-"E
V., = 5 = Vsiny =~ p am -~ w7 |1 = (50VSCp, +ﬁ,m)

= Se desprecia la variacion local de la densidad con la altura en todo el analisis de la subida
y descenso.
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - 1

= Planeo:

El planeo es un caso particular de descenso, aquél en que el empuje suministrado en nulo.
= Las ecuaciones del movimiento son

L =W cos~a, ) Vd = 7 Angulo de planeo (descenso)
D = W sin~y,,

Estas expresiones indican que, para tener una condicidon de planeo uniforme, la fuerza
aerodinamica debe ser vertical para equilibrar al peso.

Eficiencia aerodinamica

t D Cp 1 /
anvyg = —
=TT
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Vuelo Simeétrico PV — Planeo - II

= Sise considera el caso en el que y,<<1, lo
cual es adecuado cuando £es grande (los
veleros) por tanto, las ecuaciones del planeo
se reducen a

1

L =W cosa, L~W,
COS 7d ‘ ‘ Yd ~= E(Q‘)'

D = W sin~y,, D = Wny,

= La eficiencia aerodinamica depende del
angulo de ataque, por lo que se tiene que,
en general, para una eficiencia aerodinamica
dada existen dos condiciones de planeo
distintas.

= El angulo de planeo minimo esta definido por
la eficiencia maxima.

=« Para cada avion existe una eficiencia
aerodinamica maxima por lo que el angulo de

;. . . —— Crucero |

planeo minimo es a su vez una caracteristica Despegue |

propia de cada avion e Aterrizae |

o 4 4
] oS 1 1.5 2 25 C[,
1
,.:F.d_m{.ﬂ. g . ‘ oo ':n' {_'_ ﬁ_
Emax V“"' i

, . S
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - III

(a)

Senda de planeo

(D)

o 150
14 T
Planeo menas '
pronunciada. : I
Gradiente | en 12 i !
Q ' Velocidad 155 nudos | |
. 12 1
|
§ |
A ' |
3 101 !
- |
[ ¥
|
= : .
5 a Cos lormas de planear 8 E '
= | alen@ § !
9 Angulo de atague . ! !
L] 1 1/2.Velocidad S j Entrada en
E & 210 nudas K pérdida
2 Angulo de atrque 13“l \ 2
a Velocidad 115 nudos, | e
5 Minima wvelocidad wer- ku
5 tical de deicentio |
-f 4 {-—-k":
(ch T Anguio de atsque 159V elocidad | | |
— 105 nudos (vn Naps), Velocidad | | ""3,
65 nudos (con flap maximal : l \&
2 i 1 g 1 ‘_'1"':- —
; ' vh
! | | )
i ' ¥ i , \‘ *‘
: Vo
F__ ! ! 1 L :ﬂ
_._d' ,D.‘ dl‘ E' 12. ‘EI EDII

@ fAnwln de atsoue )
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Vuelo Simétrico PV — Planeo - IV
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La velocidad de descenso del planeador, I/, esto es, la altura perdida por unidad de tiempo, viene
dada por . . ,
Vi=Vsiny, = Vq,.
La velocidad de descenso minima se puede obtener derivando la ecuacion anterior respecto de V.
Vi=Vsiny =

) 1,_,1—1—( PVESCp, + )

~Y H W pV2S

Esta ecuacion puede escribirse en la forma /

i 2 1 ( oW )%
I’fd in &
mmin 31 E:r'.r?,ﬂ;r pSCLopt
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Vuelo Simétrico PV — Viraje circular uniforme - I

= El viraje circular uniforme presenta las siguientes caracteristicas:
= V= constante, por lo gue no existe aceleracion lineal

= La velocidad angular (angulo girado por el avidn en el plano vertical por unidad de
tiempo) w = 7y = const.

= Sies Relradio de curvatura del vi , — 1/ / R*€s la velocidad angular es

= Las ecuaciones del movimiento son pues

Z F, =0, T'—D—Wsiny =0,
V2 > I Weosn = VYV T
ZF"' = m—, T WV COSTY = —ﬁ ’
Za R g j.f
= El angulo de asiento de la velocidad () varia con la posicion del avion a lo X
largo de la trayectoria: V
= varia con el tiempo, en la forma: ~ = wt. \\ T

= El factor de carga viene ahora dado por' \

e WV V2
L —Wcosy= R —> n =cosvy + —.

(me
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Vuelo Simétrico en el Plano Horizontal

En esta condicidn de vuelo el centro de masas del avidn siempre se mueve en el plano
horizontal.

= Se verificay = 0 (A = const).
El plano x,y, coincide con el plano horizontal y el eje zv es vertical.

Las ecuaciones del movimiento, obtenidas particularizando la ecuacion (5.6) segun ejes
velocidad, son

/
(]

e ¥——— Aceleracién normal
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Vuelo Simétrico PH — Viraje Circular Uniforme - I

= Para curvar la trayectoria en un plano horizontal es necesario generar una fuerza normal a
la misma y contenida en dicho plano.

= La forma comunmente empleada consiste en dar un angulo de balance sin resbalamiento
« la componente de la sustentacion en el plano horizontal curva la trayectoria
= Sea.

= Por ser el vuelo uniforme no existe aceleracion tangencial V' = const
= Lavelocidad angular w = v = const
p=>0=x=>0
= Sies Rel radio de curvatura del viraje, entonces la velocidad angular es = I/R.
= Las ecuaciones del movimiento son pues
L - angulo de balance de la velocidad

N
L _»y
PLANO
< / HORJZONTAL
Vi
PLANO

o et Jw
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Vuelo Simétrico PH — Viraje Circular Uniforme - II

N
X edl
/ PLANO
AoR2ONTAL
> F., =0 T=D
V W V2
Y F, =m— > mep_?ﬁ
Z F. =0, Lcospu =W,
R 2n2 W2
1{!2
taﬂfl = Q—R’

%pVQSCL (a)cosp = W.
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Vuelo Simétrico PH — Viraje Circular Uniforme - III

El factor de carga y el angulo de balance de la velocidad estan pues relacionados, de
forma que si uno aumenta el otro también lo hace.

Leosp —W., EEEED n—

222

1.
T = —pV?2sC e
_— X

Proporciona el empuje necesario para mantener, a una altura dada, un viraje uniforme,
definido por Vy n.

vV 2

tan = —,
/ AT 4 Pz

Define el radio de curvatura del viraie, dados vv V.

<,

8,
iy R
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Vuelo Simétrico PH — Viraje Circular Uniforme - IV

= Las ecuaciones que definen Ry o también pueden escribirse de la forma siguiente

1{!2
gvn?—1

gvn? —1
'LJ.F ?

= para que el radio de curvatura sea lo menor posible, o la velocidad angular sea lo mayor posible, interesa que el
factor de carga sea lo mayor posible y que la velocidad de vuelo sea lo menor posible.

= Comparando las ecuaciones del viraje horizontal con las del vuelo horizontal rectilineo se deduce

= para las mismas condiciones de vuelo y para la misma configuracion,
= 1y 7son mayores en viraje,
= el angulo de ataque o también es mayor en viraje.

R:

w =

Vuelo horizontal rectilineo uniforme Viraje horizontal
T — D,
L=W, I W2
T: D’ blnf_i-: ?ﬁ‘
Lcosp =W.

:!p Dl:l j}I‘;. Lg

1 _. 1
—pl’zSCL( Jeosp = W. 5,01’2; = W.
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i Actuaciones Integrales - I

= El problema de las actuaciones integrales de un avion es el estudio del movimiento del
avion entre los puntos inicial y final de su trayectoria, para una carga de combustible
dada:

= es decir, la trayectoria del avion es analizada de forma global.
= La trayectoria viene definida por la siguiente relacion cinematica con respecto a un

sistema inercial % ' Velocidad total (ground speed)

= Se van a considerar dos actuaciones integrales concretas, en vuelo sim “etrico,
horizontal, rectilineo y con el aire en calma (V= V):
= Alcance: distancia recorrida respecto a tierra.
= Autonomia: tiempo que la aeronave se mantiene en vuelo.
= Las ecuaciones del movimiento son L = Wy D = 7, ecuaciones en las que se
desprecian las fuerzas de inercia debidas a las variaciones de V' con el tiempo, caso de
haberlas.
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i Actuaciones Integrales - II

El peso del avion en un instante dado puede escribirse de la siguiente forma:
W(t) =Ws+ Wg(t),
= W;es el peso fijo (estructura, tripulacion, etc.)
= W:(?) es el peso de combustible en dicho instante.
= El peso total disminuye con el tiempo debido al consumo de combustible.

= El parametro que define el consumo del motor es el consumo especifico, ¢,
viene dado por:

= definido para un turbojet:

= peso de combustible consumido por unidad de tiempo y por unidad de empuje
suministrado.
1, dWp,

E=7g7—g

= definido para aviones propulsados por hélice con motor alternativo:
= peso de combustible consumido por unidad de tiempo y por unidad de potencia generada.
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‘L Actuaciones Integrales - III

= Las ecuaciones que describen la variacidn de la distancia recorrida y del peso del avion con el tiempo

son.
Variacién de la distancia Se toma el peso Integran entre
recorrida y del peso deI_aV|on_ como peso inicial y final
con el tiempo variable independiente

!

L»r W f 1;
v v gy aw
cpd’ W

dr _V dx _

PR AW
AW . > dt
dr P AW

Alcance ﬂ

1 >

: dW
el /@ f ET

Autonomi

= La definicion de eficiencia aerodinamica se tiene cuenta.

cuanto menor sea ¢y cuanto mayor sea la eficiencia aerodinamica, mayores seran el alcance y la autonomia.
Para calcular las integrales es necesario especificar un programa de vuelo (/ey de pilotaje), en el que

se defina la variacion de las variables V, £y c.con W.

= Un ejemplo sencillo consiste en:
= considerar ¢ constante
= volar a Angulo de ataque constante

=« en tal caso hay que variar el empuje durante el vuelo.
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Actuaciones Integrales — Autonomia - I

= Autonomia en vuelo con angulo de ataque constante:

= La condicion de vuelo o = const equivale a G, = const C—Cy + oCr
= (, = const equivale atiene C, = const " da

= E= const. Cp=Cn.+ kCE,
= Se supone ademas ¢, = const. E = ((;

= La autonomia viene dada por

1 Wrdw 1 W; 1
ty =——F — = —FIn—, tha =—FIn(1 4=,
GE oty = TN \
= Interesa que ¢ sea pequeno, £grande y W, /W.grande;
= p ho influye.

Peso total

_yPeso combustible

= El angulo de ataque que maximiza la autonomia es el que maximiza la eficiencia

aerodinamica, esto es, el que corresponde a C,

opt
1 Wi
ta = —FErax ].I'l(]. + ——FJ
TR C_E' '['-l; 5"
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Actuaciones Integrales — Alcance - I

= Autonomia en vuelo con angulo de ataque constante:
= La condicion de vuelo o = const equivale a C, = const
= (= const equivale atiene C, = const
= E= const.
= Se supone ademas ¢, = const.

= Para el alcance es necesarlo relacionar VV v W tal que

212
T =D, D> —pl’z‘-r(ﬁ"pn—i—k s =T s S P
We v AW Weaw 1 T :

vy = L ) 2= _—EH f = —F,/ 2(v/W; — JW7).

A v/‘i-i-'} cp W ﬁgCL v H CE o C'r, \ f)
1.\ 0 fws \/* Wi

= —2y/2 4 =1

ARG E y D "U; pS ( | Wg

= Interesa que ¢ sea pequeno, £grandey WS y W,/Ws grandes
= Maximizar. c/?/cp wmmm) Cp=Cr,/V3

= El angulo de ataque que maximiza el alcance es menor que el que maximiza la
autonomia
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Influencia del Viento en las Actuaciones - 1

Cuando la velocidad del viento sea apreciable debe tenerse en cuenta, verificandose
entonces V=T 4T,

=V, - Velocidad absoluta del avion (respecto a la tierra)

= V- Velocidad aerodindmica del avion (respecto del aire)

= V,, - Velocidad del viento (velocidad del aires respecto a la tierra)
La velocidad que aparece en la 22 Ley de Newton y en la ecuacion cinematica de la
trayectoria es velocidad absoluta, mientras que la que aparece en las expresiones de las
fuerzas aerodinamicas (sustentacion y resistencia) es velocidad aerodinamica.

Fuerza aerodinamica

Velocidad del centro de masas

respecto a un sistema inercial _ _ 7 — 1 e} Ye.
T~ Fuerza gravitatoria TR
W% — 1/ 5\

@:.i @ D = 5}7V H>C'p

T dt \ ’

| avidn .
Masa del avio Fuerza propulsiva
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Influencia del Viento en las Actuaciones - 11

= Vuelo horizontal, rectilineo y uniforme en presencia de un viento
horizontal y uniforme:

= Se supone que el viento esta contenido en un plano horizontal y que su
direccion y su modulo son constantes.
= Las ecuaciones desarrolladas anteriormente para el vuelo rectilineo uniforme son

validas, aunque el movimiento del avion respecto a tierra no coincide con el
movimiento respecto al aire

= El morro del avion apunta hacia una direccion distinta de la trayectoria respecto
de tierra.
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Influencia del Viento en las Actuaciones - III

= Vuelo en planeo, rectilineo y uniforme, en presencia de una
ascendencia uniforme.
= Se supone que el viento es vertical y que su modulo es constante.

= Las ecuaciones desarrolladas anteriormente para el vuelo en planeo son validas.

= El planeador siempre descendera respecto al aire, aunque, si la ascendencia es lo
suficientemente intensa, podra subir respecto de tierra.

L =W cos~g.
D = W sin Y s
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Influencia del Viento en las Actuaciones - IV
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= Alcance y autonomia en vuelo horizontal, rectilineo y uniforme, con viento de cara o de
cola, horizontal y uniforme.

La expresion del alcance desarrollada anteriormente debe modificarse en el caso de que haya
un viento horizontal uniforme de cara (en la direccion del vuelo pero en sentido contrario) o de
cola (en la misma direccion y en el mismo sentido del vuelo), en la siguiente manera

de V4V,
dW T

= el signo “+” corresponde al viento de cola
= el signo ”—" al viento de cara.

El alcance aumenta con el viento de cola.
La autonomia no se ve influenciada por el viento.

Un avion volando contra un viento de 100 Km/h a una velocidad (aerodinamica) de 100 Km/h
no se moveria del sitio, pero se mantendria en vuelo el mismo tiempo que se mantendria si no
hubiese viento

V=0 V=100Ke ]
_____ "— ﬂ—d::‘\b —
V= dﬂﬂkﬂl—f’k
—
%=0,t=1a Xa,%a

P77 777777777777 7777777 7777777

Mddulo 3: Conocimientos de Aeronaves 329 113



(me

i Despegue y Aterrizaje - 1

= Hipotesis para despegue y aterrizaje:
= Aviones con tren triciclo, que son los habituales hoy en dia.

= Se supone que el aire esta en calma, ya que las normas de aeronavegabilidad exigen, por seguridad, que las
distancias de despegue y aterrizaje se determinen sin viento sobre las pistas
= Si se despega o aterriza de cara al viento, esto es, con velocidades menores respecto a tierra, las distancias seran menores.

= Despegue:
= La maniobra de despegue va desde la suelta de frenos en cabecera de pista hasta que el avidn alcanza una
velocidad y altura definidas en las normas de aeronavegabilidad.
= Esta maniobra se efectia con empuje maximo en los motores, flaps en posicion de despegue y tren de aterrizaje
extendido.

= Se compone de varias fases:

Mddulo 3: Conocimientos de Aeronaves 330 U¥.



Despegue y Aterrizaje - 11

= A) Rodadura en el suelo (0 <V < V).

= desde la suelta de frenos hasta que el avion alcanza la velocidad de despegue, Vo,
y deja de estar en contacto con la pista.

= Al) Rodadura con todas las ruedas en el suelo (0 £ V< V):
hasta que se alcanza la velocidad de rotacién, 1, velocidad a la que se levanta el morro del avidn.
V. se calcula con la condicidn de que la reaccién normal en el tren de morro sea cero;.

= A2) Rodadura con el tren principal en el suelo (V, < V<V, .):
el avién se desplaza con el tren de morro levantado, hasta alcanzar la velocidad de despegue.
V, o Se calcula con la condicion de que la reaccion normal en el tren principal sea cero.

Habitualmente V,,-es de un 10 a un 20% mayor que la velocidad de pérdida para la configuracion
de despegue (5).

. e
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i Despegue y Aterrizaje - III

= B) Recorrido en el aire (V< V< I):

= desde que el avidn se va al aire hasta alcanzar una altura A=10.7 m (35 ft) y una
velocidad 12 > 1.2 V5,

= B1) Tramo de transicion curvilineo (V = V, . ):

desde que el avidn deja de estar en contacto con la pista hasta que alcanza el angulo de subida
deseado.

Este tramo puede considerarse como un arco de circunferencia, con V constante.
= B2) Subida rectilinea acelerada (V< V< ):
el avion se acelera en una subida rectilinea hasta alcanzar la velocidad 14 a la altura A.

—

- - - - el

| |

V=0 v, Ve Vier Vs
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i Despegue y Aterrizaje - IV

= Aterrizaje:
= La maniobra de aterrizaje puede considerarse como un despegue invertido.

= Esta maniobra se efectia con empuje muy pequeno (empuje residual), nulo o
incluso negativo (reversa)

= Interesa tener una resistencia lo mas alta posible, por lo que se sacan spoilers, paracaidas,
etc.,

= se aplican frenos al tren de aterrizaje, los flaps estan en posicion de aterrizaje y el tren
extendido

T J / /
R
b= 50 ft -‘\gglj‘f{; _/g\“q-' ]
(15.2m) / ;‘i
: {FJ. . . rn' ;
> N ) ==l “Eﬂ'ﬁ"‘ .
= 1 Xy S——Touchdown - I
> ¥ T Vg e 115V V=0
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Despegue y Aterrizaje - V

A) Recorrido en el aire (I, = V = Vp):

= desde que el avidn alcanza una velocidad I/, y una altura / determinadas por las normas, hasta
que entra en contacto con el suelo.
= Al) Aproximacion final:
trayectoria rectilinea, que se inicia con velocidad V, ~ 1.3 V,
V, : velocidad de pérdida en la configuracion de aterrizaje, desde una altura #=15.2 m (50 ft).

= A2) Redondeo:

trayectoria que puede suponerse un arco de circunferencia.
el desplome del avion se produce a la velocidad V;, #1.15 V.

B) Rodadura en el suelo (V7, = V' 2 0):

= desde que el avion toca el suelo hasta que se para.
= B1) Rodadura con el tren de morro levantado (analoga al caso de despegue).
= B2) Rodadura con todas las ruedas en el suelo (analoga al caso de despegue).

e

R IJ S Touchdown
¥ ™ Vipx LISV
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i Estabilidad y Control - I

Introduccion:

Las actuaciones del avion estan gobernadas por las fuerzas ejercidas sobre
el:
= El movimiento de traslacion (el del centro de masas) viene dado por la
respuesta a dichas fuerzas.

La estabilidad y el control del avion estan %obe,rnados por los momentos
respecto del centro de masas aplicados sobre el:

= El movimiento de rotacion del avion alrededor del centro de masas viene dado
por la respuesta a dichos momentos.

El movimiento de rotacion esta definido por las tres componentes de la
velocidad angular del avion.

= Momento de balance, M, — (L),

= Momento de cabeceo, M, — (M)

= Momento de, y de guinada, M, — (N).
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i Estabilidad y Control - II

—
*

(ﬂ' —+ — —
‘m-d—f — Fa+ Fr + Fq

Fuerzas Aerodinamicas
y Propulsivas Aceleraciones Gravitatorias

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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i Estabilidad y Control - III

Momentos Aerodinamicos
y Propulsivos Velocidades Lineales y Angulares
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i Estabilidad y Control - IV

= El movimiento de rotacion de una aeronave alrededor de su centro de masas esta

definido por el Teorema del Momento Cinético o
el momento cinetico respecto

_ del centro de masas y
Suma de los momentos exteriores AR respecto de un sistema inercial
/‘ dt

= Dichos momentos exteriores que actlan sobre el avidn, respecto de su centro de masas,
son el aerodinamico y el propulsivo.
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i Estabilidad

El concepto de estabilidad se define simplemente como la cualidad en la que un
avion estable tiende a regresar a la condicion de estabilidad de forma autonoma.

= Se distingue entre:
= Estabilidad estatica
= Estabilidad dinamica.
= Estabilidad estatica esta presente cuando las fuerzas creadas por una perturbacion,
tal como el momento de cabeceo debido a un incremento en el angulo de ataque, la
misma naturaleza de la perturbacion empujan al avion a recuperar su estado
original.
= Si las fuerzas de recuperacion son demasiado fuertes el avidon puede pasarse de sus valores
iniciales y entrar en un modo oscilatorio incontrolable
= Estabilidad dinamica esta presente si el movimiento dinamico del avion regresa
eventualmente a su estado original

(a) PERFECTLY NEUTRAL {(b) STATICALLY UNSTABLE
o o
s
i
ﬁ
R
-""l “-ﬂ Ty ——— - — “u T —— —
» TIME I —u» TIME
L)
(¢) STABLE, HIGHLY (d) STABLE, LIGHTLY (e) STATICALLY STABLE,

DAMPED DAMPED DYNAMICALLY UNSTABLE

oy
- o ¥

el

TIME

i)
Y
?’779)7?' s ,-’l :f i “DIVERGENCE™

Fig. 16.1 Static and dynamic stability.

{eh
h.
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i Control - I

El control estudia las relaciones entre las variables del vuelo y las deflexiones
necesarias de las superficies de control que permiten variar y controlar dichos
momentos. Dichas superficies son:

= los alerones (balance)
= el timdén de profundidad (cabeceo)
= el timon de direccion (guinada).
El movimiento de balance se llama también movimiento lateral:
= los alerones ejercen control lateral.
El movimiento de cabeceo también se llama movimiento longitudinal:
= el timon de profundidad por tanto ejerce control longitudinal.
El movimiento de guifiada puede llamarse también movimiento direccional:
= se dice pues que el timdn de direccion ejerce control direccional.

Los problemas de estabilidad y control suelen estudiarse por separado para el
movimiento longitudinal y para el lateral-direccional, ya que en virtud de la
simetria del avion ambos movimientos estan desacop ados.
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ﬁ Control - II

Alerones

niento

ge direccion

Timdn de profundidad
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Control - III

S
T
S
T

Nose-up moment
Force

S~ Elevator control ~ (a) Elevator control.

o

Aileron control

(b) Aileron control.

Beagle 206 Z.1

Rudder control

Yaw right moment

' (c) Rudder control.
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Estabilidad y Control Longitudinal - I
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Se considera un avion en vuelo horizontal, rectilineo y uniforme.

Las contribuciones mas importantes al momento de cabeceo aerodinamico M, son:
= la sustentacion del ala £,
= el momento de cabeceo alrededor del centro aerodinamico del ala, M,
= la sustentacion de la cola, L.

4::_

My = Moy + Loz — Li(l — ),

\\III

es la distancia entre los centros aerodinamicos del ala y de la cola.
= X" es la distancia entre el centro aerodinamico del ala y del centro de masas

g
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Equilibrado de Fuerzas Aerodinamicas

Ay, canard AUy ala 4 yn
L estabilizador
total . horizontal
Ly
ma'ctota,l Lacy, i mac
h
‘—fh

Xacy, F— ?
Xac,— >
XNA . > i

(me

v

XaCc : Xact Xac

c c

Xeg
C
ge Se _ Oec qt Sy _ O« @
@_ qc SCCLOzc(l (90? @ q SCLOét( 8a @ CLOéwB‘

Cc C S 0
LfeCr,, (1 -9y + 28 c;, 1 -9+,

w

_ X4 -—X
SM:XNA_Xcg: NAE cg
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Equilibrado de Fuerzas Aerodinamicas y Gravitatorias

Cdtotal : : :
Xeg:— z -
Xcg'w,e > E :
Xcgf,p #: : E
Xegn ’
Xcgv >E

Fuselage wing _

canard _payload engines tail

X. — 2. (W’L X Xcgz') _ We X Xcgc + Wf,p X Xcgf,p + Ww,e X XCQw,e + Wy X Xcgt
cqg — )

éé'm,;
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i Analisis de Vuelo Equilibrado - I

La condicion de vuelo equilibrado es M, = 0:
= suponiendo M, =0, dicha condicion se reduce a M=0.
= define por tanto el valor de L, necesario.

My = Moo + Loz L Lyl — ),

= Para un vuelo equilibrado, que es equivalente a un vuelo estable, se requiere que la suma
de fuerzas tiene que asegurar que no haya momentos alrededor 'del centro de gravedad
del avion es decir que las fuerzas de sustentacion compensen las fuerzas gravitatorias.

= Para cada segmento de vuelo debemos asegurarnos que las condiciones de vuelo (trimado)
satisfacen estas condiciones.

= Sidichas condiciones no son satisfechas (diferente carga alar a medida que volamos)
|:>odemos satisfacer las ecuaciones mediante la variacion de la sustentacion de la cola, por
0 que a su vez el angulo de ataque del avion debera cambiar.

= Esto implica un proceso iterativo parea determinar cuales son las sustentaciones de la cola
(deflexion de cola) y el angulo de ataque del ala necesarias para satisfacer las ecuaciones
de *M=0

4% _ i
E‘C — IIT _ L - C L : — C/‘I' L N Yy — C—\Ir L 5 (5)8
2 qS | ‘

Z :qu = () = (_T:'I.lrg + (t‘\l’&a + (TJLS € (SE
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Analisis de Vuelo Equilibrado - II

+CL T
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Analisis de Vuelo Equilibrado - III

.S, ¢ - Qe Se , o = .
B %g? ﬂ'irACE + -{Eg(XCG T XACC)((YLOC + (‘LQC’ ('ZC B EOC))

‘ c{c’ f:'\f.'fc

. -Ct’w ,-:,o{‘ oy

x'“.'l' Xacw Xea {4{:‘. O({ - o f‘f
@ ) ]ﬁ‘
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i Control Longitudinal - I

= El control longitudinal es ejercido por el timon de profundidad.
= el parametro G, representa la capacidad de este timon para cambiar el momento de
cabeceo, y por tanto para cambiar el angulo de ataque
= se le denomina potencia de control longitudinal, y segun el criterio de signos definido

verifica G5 < 0:
= una deflexion positiva &, genera un incremento de sustentacion de la cola AL, la cual da
lugar a un momento de cabeceo negativo M,

ALt
w\ Elevator G!n‘um
, " J/a%
~ | S
2V

W ] ) )
E F? — HT — L = ol C-;L.] — (-;La Y — C‘TL@P Oe
(

Z M =0 = Cy + Ch,a + Chyg, 0
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Control Longitudinal - II
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El analisis de la estabilidad estatica longitudinal consiste en analizar cdmo reacciona el avion en
momento de cabeceo cuando tiene lugar una perturbacion del angulo de ataque (sin accionar el
timon de profundldad)

Se considera un avion en vuelo horizontal, rectilineo y equilibrado.
= Al producirse un incremento de a, se incrementan las sustentaciones del ala y de la cola.

= Si el momento (?ue produce el incremento de sustentacion de la cola domina al generado por el incremento de
sustentacion del ala, el avion tendera a bajar el morro y volver a la situacion de equilibrio:
« se dice que el avidn es estable.

= La condicion para que esto suceda es C,,, <0

= Casos especiales:
= Para el caso en el que G, >0, el avion seria inestable.

« Para el)caso En el caso G, = 0 se dice que el avion tiene estabilidad neutra (el momento de cabeceo no depende del angulo de
ataque

se le denomina indice de estabilidad estatica longitudinal, y a él contribuye tanto el ala como el
esta%lllzador horizontal (siendo estabilizador el efecto de éste y desestabilizador el del ala.

-

) Cu

Imes'taf;&'_ (C:qd >0 )

Ch Cstabilidad.
neutra (q.qd— 0)

WQ% ; -

Eqiu.i.u:r;o Esqu L e ( % < 0)

.-I'

?_f"x"_fr”x’x’
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mocg

center of gravily, |

Pitching-moment coefficient abor’

+

Destabilizineg moments

/ Coenter of gravity at D

No moments

. C
Neutral /-

No moments

Boe

enter of gravity at C

Angle :::f-;r.tnr: k, o
Stable

Trim
(equilibrium)
condition

Center of gravity at B
Sfﬁ«‘-‘!@

Center of gravity at A
h- Destabilizing

nts
e Neutral

point

T
a2 8 Positions of
center of gravity
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Lift = weight
Thrust = drag
No net moments

SR WU S

(a) Equilibrium flight.

TN '//A""H

—

. _b —————— l e Statically unstable

e L divergent
Equilibrium :
Disturbed moments
increase disturbed

condition

(b) Statically unstable airplane.

No moments - airplane
holds disturbed

r condition ,

Equilibrium Disturbed
(c) Neutral static stability.
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Statically stable, dynamically stable moments tend
to return airplane to equilibrium - oscillations decay

— - / \}m.ﬁ,}"'“"—)—-"‘“'

Equilibrium
(a) Statically and dynamically stable.

Moments tend to return airplane to equilibrium
but oscillations do not decay

Equilibrium

(b) Statically stable; neutral dynamic stability.
Moments tend towards eguilibrium g
but oscillations are —::hvergent /£
/
) /
Eqwhbnum \7' ~._ -3

(c) Statically stable; dynamically unstable.
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i Control Longitudinal - III

La posicion del centro de masas, x, influye notablemente en el equilibrio de momentos de cabeceo y
por tanto en la estabilidad de un avién.

= El avidn es tanto mas estable (C,,, tanto mas negativo) cuanto mas hacia el morro se desplace el
centro de masas del avion, ya que entonces el efecto desestabilizador del ala disminuye.

= Se llama punto neutro a la posicion del centro de masas que hace C,,,= 0, y representa la posicion
mas retrasada que puede ocupar dicho centro de masas para que el Gvion sea estaticamente estable.

= El estabilizador horizontal permite pues equilibrar el avion y ademas hacerlo estable longitudinalmente.

= Un avion podria equilibrarse sin estabilizador horizontal, situando adecuadamente su centro de masas,
pero en tal caso seria inestable longitudinalmente.

= La anterior descripcién del problema presupone que el estabilizador horizontal esta situado detras del
ala. Sin embargo, también puede situarse delante, configuracion canard, en tal caso el centro
aerodinamico del ala debe estar situado detrds del centro de masas; en este caso el ala proporciona
un momento estabilizador, y el canard uno desestabilizador.
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Estabilidad y Control Lateral - I

Se considera un avion en vuelo horizontal, rectilineo y uniforme, con las siguientes salvedades

En vuelo simétrico y rectilineo, todas las variables lateral-direccionales son nulas, por lo que no existe
un problema primario de equilibrado.

Las superficies de mando lateral-direccional cumplen una mision de equilibrado secundario:
= cuando existen asimetrias (propulsivas, aerodindmicas o masicas)
= cuando conviene volar en condiciones de vuelo no simétrico (por ejemplo, en el caso de aterrizaje con viento
cruzado).
El centro de gravedad esta en el plano de simetria, por lo que su posicidn no afecta sensiblemente al
comportamiento lateral-direccional del avidn.

= Puede demostrarse que los coeficientes de momento de balance y de guinada pueden escribirse en la forma de
vuelo no simétrico:

M
Cy ==t =Cp +Cp.B+Cp, 6,4+ CL 5,
M, %pvggb Lo L; Lsa L,
) M- N, + CN. B+ CON, 84+ ON..O
'(:_-_,nur3 — %pvng = {:_-_,-w.ﬁru + "Ngak —+ (_-NM a + "N Ors

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 355

g



(me

Estabilidad y Control Lateral - II

= El control direccional es ejercido por el timon de direccion y el control lateral
por medio de los alerones.

= Los movimientos de balance y de guinhada estan acoplados:

una deflexion de los alerones, &, produce momentos de balance y de guifiada.
una deflexion del timon de direccion, 3,

Chs - potencia de control direccional y representa la capacidad del timén de
dlreCC|on para cambiar el equilibrio de momentos de guifiada del avion

= cambiar el angulo de resbalamiento:

una deflexion del timon de direccidn §, genera una fuerza lateral en la cola /% la cual da lugar a
un momento de guifiada Mz respecto del centro de masas.

Ax
2
"\“—:____‘___\_J________.__ —————

"z
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Estabilidad y Control Lateral - III

= (. sellama potencia de control lateral y representa la capacidad de los
alerones para cambiar el equilibrio de momentos de balance, y por tanto
para cambiar el angulo de balance:

= una deflexion de los alerones &, genera variaciones de sustentacion en las dos
semialas, las cuales dan lugar a un momento de balance M, respecto del centro

de masas.
b
PR
wp Ma ' {ALZ
3"—%\}——/‘& ""j
lALA down.
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Estabilidad y Control Lateral - IV

Cis, Y Gy s, representan el acoplamiento entre los controles lateral-direcionales.

=« El acoplamiento C;;, representa el momento de balance ocasionado por la fuerza
lateral generada por 3,

= depende de la distancia entre el centro aerodinamico del estabilizador vertical y el eje x.

= El efecto representado por Gy, se llama guifada adversa:

= al deflectar los alerones no sélo la sustentacion de las dos semialas es distinta, sino que
también lo es la resistencia aerodinamica de ambas, lo cual da lugar a un momento ge
guinada
para evitar la guinada adversa se suelen dan deflexiones distintas a los dos alerones, de forma que
el incremento de resistencia sea aproximadamente igual en las dos semialas.

M'x/—\
| :
) .y = —
2 /_\
Mhe L
“ [1 Az
J i e down
lAL,, :
Yz
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Estabilidad y Control Lateral - V

= (Gyesel indice de estabilidad estatica direccional, cuya principal contribucion proviene del
estabilizador vertical, el cual actia analogamente al estabilizador horizontal en el caso longitudinal:

= si se produce una variacion del angulo de resbalamiento se genera una fuerza lateral F,en la cola, la cual da
lugar a un momento de guifiada M, respecto del centro de masas que tiende a alinear el avién con la direccion
de vuelo (esto es, a disminuir el angulo de resbalamiento), es decir, el estabilizador vertical proporciona
estabilidad direccional.

A

Direccién
de vuelo

Viento incidente

g
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Estabilidad y Control Lateral - VI

Con respecto al movimiento lateral (de balance):

= el avidn puede considerarse en un estado de estabilidad neutra, es decir, ante una variacion de angulo de
balance no se genera un momento que tienda a recuperar la posicion de partida, sino que el avion mantiene el
vuelo con el nuevo angulo de balance.

=« En los casos de movimientos longitudinal y direccional ocurre lo contrario ya que los estabilizadores (horizontal y vertical)
generan momentos recuperadores.

= La componente lateral de la sustentacion hace que el avién se mueva lateralmente, es decir, introduce un
angulo de resbalamiento.
A la estabilidad con respecto a esta perturbacion se le llama estabilidad lateral.

= (es el correspondiente indice de estabilidad, llamado efecto diedro, debido a que la principal contribucion
proviene del diedro geometrico del ala:
= en aviones con flecha, ésta también contribuye.

Respuestas del avion relacionadas con el problema lateral-direccional son los movimientos conocidos
como el balanceo holandes (Dutch Roll) y la barrena.
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Descripcion del entorno aeroespacial.
Aviones.

Aerodinamica del avion.

Mecanica del vuelo del avion.

Helicopteros.
=« Configuracion general
= Mandos de vuelo
=« Sistemas y equipos de a bordo
« Instrumentos de a bordo

Sistemas de propulsion.
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Elementos Constitutivos de un Helicoptero

Fuselaje
« Estructura y tren de aterrizaje

Rotor Principal
Rotor Antipar
Grupo motor

Sistema dinamico
= Transmision de potencia e instalaciones asociadas

Instalaciones de transformacion y distribucion de
energia

Mandos de vuelo

Sistemas de control de vuelo, navegacion y
comunicaciones

Instrumentos de abordo
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Fuselaje - 1

Fuselaje (funcidn y estructura similar a la de los aviones)

- So_po_rtalr el rotor de cola el cual debe de situarse lo mas alejado posible del eje del rotor
principa

Estructura analoga a la de los aviones:
= Cuadernas

= Larguerillos
= Revestimiento

COWLINGS

FUSELAGE

LANDING GEAR
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Fuselaje - II

REPAIR AND OVERHAUL MANUAL Westland 5.55 Series 1

TAIL ROTOR BLADES

MAIN ROTOR HEAD
PART I, CHAP. 4.

MAIN ROTOR BLADES

PART |, CHAP. 3
INTERMEDIATE
DRIVE SHAFTS TAIL ROTOR HUB

% TaIL ROTOR c:anuox_%l
TAIL DRIVE SHAFT

AOTATING AND /@ OiL COOLER CANOPY PART 1, BAGGAGE COMPARTMENT
HON-ROTATING STARS PART I, CHAP.7. CHAP. 2, PART I, CHAP. 2,

PART 2, GROUP B PART 2, GAOUP B
MAIN_ DRIVE INTERMEDIATE GEARBOX
MAIN GEARBOX / - I -
- l_',-'

o

TRANSMISSION COVERS

CLUTCH WINDSCREEM
AMD FAM PART I, CHAR 2, PART I, CHAP. 2,
PART 2, GROUP B, /

ENGINE COWLINGS
PART I, CHAP &,
PART 2, GROUF F,

PYLON STRUCTURE
PART I, CHAP. 2,
PART 2, GROUP B,

TaiL COME
PART I, CHAP 2,
PART 2, GAOUP B.

ENGINE OIL TANK PaRT I,
CHAP. 7, PART 2 GROUP G.
VENTRAL FAIRING
/ / PART 1, CHAP 2,

PART 2, GROUP B.
‘7\
CABIN STRUCTURE AADID COMPARTMENT

PART I, CHAP 2, PART I, CHAP. 2,
PARAT 2, GROUP B PART 2, GROUP B.

BOTTOM STRUCTURE
PART 1, CHAP 2,
PART 2, GROUP B,

ENGINE BEARERS
PART |, CHAP, §,
PAAT 2, GROUP F,

NOTE
ALL TRAMSMISSION RECOMDITIONING
15 GIVEN 1IN PART 4 OF THIS MAMUAL

FUEL TANKS
PART |. CHAR, 7,
PART =]
ENGINE ACCESS 2,GROUP G,
DODAS

FART |, CHAP. 6, @

PART 2, GROUP F

ALIGHTING GEAR
PART I, CHAP.5, PART 2, GROUP E.
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Fuselaje - III

Fuselaje principal
= Seccion delantera
= Seccidon intermedia
Puro de cola
= Estabilizador horizontal.
= Estabilizador vertical.
= Rotor de cola.

= Sistema de transmision del rotor de cola.

Tren de aterrizaje
Alas fijas
Cubiertas del motor

09/07/2009

PASSENGER
COMPARTMENT

CREW

FORWARD
SECTWON

INTERMEDIATE
SECTION

VERTICAL SYROBE
FIN <
TAIL ROTOR
GEAR BOX POSITION
FAIRING < UGHT
1%

END :
PLATE

’ ALUMINUM
COVER

\ oy
‘
HORIZONTAL R
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i Rotor Principal

= Formado por una cabeza, unida al eje de accionamiento, y varias palas (alas de gran
alargamiento).
= Realiza las tareas de:
= sustentacion,
= propulsion
= control de cabeceo
= control de balance

= Elementos

= Cabezas de Rotor:
suele ser articulada o flexible, para evitar la transmision

de momentos asimétricos desestabilizantes. H I
|

= Plato Oscilante
= Palas

Cabeza del rotor principal

1 Perno primario de la pala

2 Perno secundario de la pala
3 Palanca del control

4 Pieza estrellada de rotor

5 Manguito interior

6 Argolla de supecion

o ‘ i -
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_¢ Rotor Principal - Palas

09/07/2009

TN

Palas del rotor principal

1 Pieza de union de la
pala

2 Amortiguador anti-
vibratorio

3 Cantonera contra la
erosion

4 Alelas de compen-
sacion dinamica

Seccion de la pala

1 Barra de plomo equili-
bradora

2 Cantonera contra la
erosion

3 Larguero de la pala

4 Revestimiento der PR

5 Relleno de espuma
rigida

A T r——
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i Rotor Principal — Buje (Hub)

= Articulada: configuracion mas comun. Complejidad mecanica

= A través de las articulaciones se permite el control de vuelo y se evitan momentos
desestabilizantes:

= Articulacion de cabeceo: permiten cambiar el angulo de ataque de las palas. Fundamental para el control
de vuelo.

= Articulacién en batimiento: evitan la transmision de momentos de vuelco al fuselaje (debido a la
asimetria del vuelo de avance). Ademas, sirve de “amortiguador de perturbaciones”.

= Articulacidn de arrastre: alivio de esfuerzos
= Semirrigido: mas simple mecanicamente. Transmite mas esfuerzos al eje.
= Atirculacion de cabeceo
= Articulacion de balancin
= Rigido: el mas simple mecanicamente y el que transmite mas esfuerzos al fuselaje.
= Solo tiene la articulacion de cabeceo

SEMIRIGIDO

Ra

u i
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‘L Rotor Antipar

= Proporciona una fuerza lateral cuyo momento permite compensar el
par de reaccion (par igual y opuesto al aplicado al rotor principal,
que haria girar al fuselaje del helicoptero en sentido contrario).

= Realiza el control de guinada.
= Se suele usar una configuracion de rotor rigido

: : )
= Otras configuraciones .Y

= Fenestron
= NOTAR

\Z\\\\\\

S
<\

U R

AR

e

BarLancine TorQUE By MEANS OF A TAIiL RoTtor

@
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Grupo Motor

Grupo motor

Motor

Transmision principal.

Ejes de transmision.

Cajas reductoras

Mastil

Transmision al rotor de cola
Sistemas de control.

Toma de aire.

Instalaciones de motor

Combustible
Lubricacion
Refrigeracion sempe connecio

09/07/2009 Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves 370 U
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2 Main Transmission
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S i Ste m a Di n a’ m iCO Transmision principal

Permite aplicar la potencia del motor 9 Engranaje dol vemfador
a los rotores. Se necesita adecuar el 8 Tronerision derscha

s . de entrada
numero de revoluciones a cada 9 Disco del reno de

rotor.
Elementos:

Reductores (engranajes)
Transmisiones (ejes)
Mecanismos de embrague, rueda
libre y freno:

Permiten la autorrotacion del rotor

Plato oscilante:

Transmite al rotor las 6rdenes de
mando

1 Mastil del rotor

2 Plato oscilante

3 Pestana de suspen-
sion

4 Engranaje central

-6 Conjunto ventilacion

10 Bomba de aceite
11 Transmision izquierda
de entrada
12 Engranaje colector
13 Transmisién auxiliar
accesoria
HYORAULIC

r
I PLANETARY GEAR SETR
- .. ...
NPUT DRIVEN GEAR
UM DRIVE
i Lrs i O

-
S EE
/ 14

HYDMAUL K W OdL L s 42 DEGREE
Aply GEAR BOX
TACHOME TER
DRIVE -

TRANSMASSION

TAIL ROTOR
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Instalaciones de Transformacion y Distribucion de Energia

= Sistema Eléctrico
= Sistema de distribucion.
= Proteccion frente a fallo.
= Regulacion de voltaje.
= Baterias.

Consola

= Sistema de iluminacion.

Sistema Hidraulico.

Sistema de combustible

Sistema de acondicionamiento de cabina
Antivaho y limpiaparabrisas

Prevencion y eliminacion de hielo
Deteccion y extincion de incendios
Oxigeno

Iluminacion (interior y exterior)

Manejo y remolque de cargas

o =
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Mandos de vuelo

Mando de paso colectivo (collective control)

= Aumenta o disminuye la sustentacion del rotor principal

Mando de paso ciclico (cyclic control)

= Permite inclinar el rotor principal longitudinal o lateralmente

= Proporciona control en cabeceo y balance

Mando de paso de rotor antipar — pedales
= Proporciona guifada o control direccional.
= El pedal se pisa en la direccion requerida
= Maodifica la traccidon de rotor de cola.

Mando Gases
= Control de potencia del motor

PROBLEMA DE ACOPLAMIENTO ENTRE MANDOS

09/07/2009 A Modulo 30: Conocimientos de Aeronaves



‘L Plato Oscilante (Swash plate)
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Plato Oscilante fijo - azul.

Plato oscilante rotatorio - rojo.
Transmision principal — verde
Conexion entre el plato oscilante

y la transmision. - violeta.

Varillas de control —

Varillas de control de cabeceo -

Cojinetes - verde.
Palas del Rotor - gris.

09/07/2009

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves

374 U¥



i Mando de Paso Colectivo
- 4

=

e <>
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i Mando de Paso Ciclico
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‘L Mando de Paso de Rotor Antipar

[+
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Instrumentos de abordo

Panel de mandos superior
= Warning lights
= Instrumentos de vuelo

Indicador de velocidad vertical

Indicador de velocidad respecto al aire.

Tacometro.
Altimetro.
Manifold Pressure.

Panel medio de instrumentos.
= Datos de las sondas de motor
= controles de cabina.
= Nav lights.
= Strobe light.
= Interruptor de embrague.
= Interruptores

Alternador
Bateria
Llave del magneto/starter.

Panel de instrumentos inferior.
n Radio.
= Controles e indicadores

Avionica - Equipos de navegacion

Temperatura exterior.
Luz aterrizaje.
Luz emergencia

09/07/2009
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i Contenido

Descripcion del entorno aeroespacial.
Aviones.

Aerodinamica del avion.

Mecanica del vuelo del avion.
Helicopteros.

= Sistemas de propulsion.
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i Contenido

= Descripcion del entorno aeroespacial.
= Aviones.

= Aerodinamica del avion.

= Mecanica del vuelo del avion.

= Helicopteros.

= Sistemas de propulsion.
« Clasificacion General de los Sistemas de Propulsion.

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

El sistema de propulsion de cada vehiculo sera el adecuado al regimen
de vuelo Y /o a la mision que deba desempefiar. Una clasificacion
general clasica, con fines meramente introductorios es la siguiente:

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores

= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante sdlido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices |:

o [ —

Inlet body Fuel injection

L

@ =] . ) [

Superso
Exhaust
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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‘L Turboeje + Hélice

= Un motor turboeje es un motor de turbina de gas que entrega su potencia a través de un
eje.

= Es similar al motor turbohélice pero, a diferencia de éste, no mueve directamente una hélice.

= Normalmente es utilizado como motor de aviacion para propulsar helicdpteros.

Turbina del
compresor

Compresor

Camarade Turbina libre  Eje de
combustion  (de potencia) potencia
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
« Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

« Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices

Modulo 3: Conocimientos de Aeronaves
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‘L Turboreactor

Tipo de turbina de gas, que a diferencia de los motores de ciclo alternativo que tienen un
funcionamiento discontinuo (explosiones), tiene un funcionamiento continuo.

= Consta de las mismas fases que un motor alternativo: admision, compresion, expansion y
escape.

= Los gases generados por la turbina de gas, al ser expelidos, aportan la mayor parte
del empuje del motor.

= Los turbojet fueron los primeros motores a reaccion empleados en la aviacion
comercial.
= Elevada sonoridad
= Bajo rendimiento de combustible

Centrifugal impeller
(compressor) Shaft  Turbine

-

-

HY

Compressor Turbine Nozzle

Combustion Nozzle
chamber GH ]

Combustion  Shaft
chamber
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Turboreactor

COMPRESSOR REAR FRAME
SR

COMPRESSOR COMBUSTION TURBINE EXHALST
SECTION AME

TAILPIPE ASSEMBLY
> 1

WOTE: STRUT 3, B, AND 10
I7TH-STAGE LEAKAGE

[l comsusTion Gas

M cowreesson piscHaRGE A

OTH STAGE
! UTH STAGE AR
@ 7TH STAGE AR

- 17TH STAGE SEAL EAKAGE AIR

R s an

|____] SECONDARY AIRFLOW

NOTE: ALL 7 STRUTS
TTH STAGE LEAEAGE

ITe-RMiel PO

ENGINE AIRFLOW
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Turbofan

= Los motores de aviacion tipo turbofan, son la nueva generacion de
motores a reaccion que reemplazo a los motores turboreactor.

= Se caracterizan por tener un ventilador (fan) en la parte frontal del motor
desde el cual el aire se divide en dos tipos: Aire de bypass y aire primario.

= Este tipo de motores tiene las ventajas de
= consumir menos combustible (aerokerosene JPA1)
= mas econémico para el operador

= contaminan menos el aire
= reducen la contaminacion sonora.

High-praessure High-pressure
Fan compressor turbine

Low-pressure Combustion Low-pressure Nozzle
compressor chamber turbine Ta

T UNITED
[ @] TECHNOLOGIES
PRATT & WHITNEY
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Estatorreactor

= Motor a reaccion que carece de compresores y turbinas (Ramjet).
= La compresion se efectla debido a la alta velocidad a la que ha de
funcionar.

= El aire ya comprimido, se somete a un proceso de combustion en la camara de
combustion y una expansion en la tobera de escape.

= El régimen de trabajo de este motor es continuo.

Inlet Fuel injection MNozzle

Compression Combustion Exhaust
(M=1) chamber (M=1) =,

(me
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‘L Scramlet - I

Scramjet (supersonic combustion ramjet) es una variacion del estatorreactor(ramjet)
con la gran diferencia que la entrada del flujo en el combustor es supersonica.

= En velocidades elevadas es necesario el hacer la combustién de forma supersoénica para
maximizar la eficiencia del proceso de combustion

= Se preveee que con los scramjets podamos volar a velocidades entre Mach 12 y Mach 24
(orbital velocity).

Inlet body Fuel injection Nozzle

Supersonic Combustion Supersonic
Compression Exhaust i

Dryden Flight Research Center ED97 433968-01
HYPER- X AT MACH 7: This computational fluid dynamic (CFD) image is of
@ the Hyper-X vehicle at the Mach 7 test condition with the engine nperaung.B
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iScramJet — II (X-43A)

(me

anASA

X-43

The supersonic airflow into
the engine is comprassed
more as it enters the inlet
and passes lhrough the
engine, This increases the
air pressure higher than
the surrounding air.

Hydrogen fuel is ignited
in the supersonic airflow,
. i with the rapid expansion
Scramjet Engine of hot air out the exhaust
nozzle producing thrust.

Supersonic combustion ramjets, or Scramjets,
operate by burning fuel in a stream of
supersonic air compressed by the
forward speed of the aircraft.
Unlike conventional jet engines,
scram/els have no rotating parts.
In normal jet engines, rotating
blades compress tha air,

and the airflow remains

sub-sonic. 1 : L -
1Al Wl Conventional
Hmw Jet Engine
Rotating compressor blades draw in air and comg
Mixture of fuel and air bums and expands in combustion

MASA Dryden Flight Research Center Graphics Collection
htipfwww. dirc.nasa govigallerygraphicsindes. himl
created March 23, 2004 by Dave Faus!

X-43A engine comparison
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‘L Pulsoreactores

= Un pulsorreactor es un reactor nacido en Alemania creado por Paul Schmidt en 1938.

= Fue el primer reactor fabricado en serie para fines bélicos de la historia.

= El modelo Argus I disehado para propulsar la bomba voladora V1

= Empuje maximo de unos 400 kg y autonomia era de unos 35 minutos de funcionamiento,
(la vida til del sistema de valvulas empleadas en la admision).

= Debido al desgaste por las tremendas presiones que el mismo manejaba, las laminas de
admision de las valvulas terminaban por destruirse causando la parallzaC|on del reactor.

| Wi
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices
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i Motores Cohete - 1

= Tipos de Cohetes
= Quimicos
= Eléctricos
= Nucleares

PRESSURE
VESSEL
REFLECTOR -

- RADIAL
SUPPORT

REACTOR:

(me
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TOP LOADED CORE
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‘L Motores Cohete - II

0 Ventajas de los motores de cohete
Es el motor mas potente en relacion a su peso

| |

. No tiene partes moviles lo que lo hacen muy resistente

. No requiere lubricacion ni enfriamiento

. Es el motor mas fiable en cuanto a fallos mecanicos

. Su reaccion es instantanea

. No pierde potencia con el uso y siempre es la misma aun después de
miles de usos

. No utiliza oxigeno atmosférico por lo que la altitud no afecta su potencia

. Es el mas sencillo de los motores en su funcionamiento

. No solo no contamina, sino que el cohete de perdxido de hidrégeno
produce oxigeno

- Desventajas de los motores de cohete

. Es el motor que mas combustible consume

. Es el motor que mas ruido produce, ya que es el tnico que su escape es
supersonico

. En los motores de propergol sdlido, una vez comenzada la reaccion esta

no se puede detener

Low Pressure
Oxidizer Oxidizer

Preburnar@ @ Turbopump
High Pressure%

Oxidizer Turbopump

Main
Injector

Fuel
Preburner

Hot Gas
Manifold

Low Pressure &
Fuel Turbopum)|

)

o7

Controlle@

Hydraulic
Actuators

High Pressure
Fuel Turbopump

¢ Main
Combustion
Chamber

Nozzle
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Valves

Combustion
Chamber
Nozzle

S2003 HowStuffiorks

* Motores Cohetes e e

CROSS-SECTION

BEFORE

Cohetes quimicos sodlidos

o i
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Clasificacion General de los sistemas de propulsion

= PROPULSION POR HELICE
= Motor alternativo + Hélice
= Turboeje + Hélice

= PROPULSION POR CHORRO

= Aerorreactores
Turborreactores (con o sin postcombustor)
Turbofanes (con o sin postcombustor)
Estatorreactores
Pulsorreactores
= Motores cohete
MC Quimicos (propulsante liquido, propulsante solido)
MC Eléctricos (termoeléctricos, electrostaticos, electromagnéticos)
MC Nucleares (termonucleares)

= PROPULSION MIXTA (hélice + chorro)
= Turbohélices
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i Turbohélice

= Los gases de la turbina se emplean en su totalidad para mover una hélice
que genera el empuje necesario para propulsar la aeronave.

= Presentan una gran economia de funcionamiento aunque no permiten _
alcanzar velocidades muy elevadas por lo que su uso se limita a pequenas
geronaves 0 aviones de tipo regional que no han de cubrir grandes
istancias

= También se utilizan en aviones de carga y transporte militares como el
Lockheed C-130 'Hercules' o el nuevo Airbus A400M

Compressor Turbine Exhaust

Combustion
chamber
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