2

Conceptos elementales
de dinamica de fluidos

2.1. NUMERO DE MACH

En los aviones que vuelan a grandes velocidades, los fenomenos de
compresibilidad del aire tienen gran importancia; es interesante expresar la
velocidad en funcion del nimero de MACH ya que éste sirve para evaluar si
los fenomenos debidos al cambio de densidad del aire, compresibilidad, tie-
nen o no mucha importancia, es decir, si son despreciables. En los fenome-
nos del vuelo se puede considerar, sin gran error, que el aire es incompresi-
ble para Mach inferiores a 0,5 e incluso a 0,6.

Se define el namero de Mach como:

V

M=

siendo

V: velocidad de la corriente libre de aire (Velocidad verdadera del avion

TAS).

C: velocidad del sonido.

Obsérvese que a una misma velocidad de vuelo, pueden corresponder
diferentes Mach, basta para ello que varie la temperatura, volando por ejem-
plo a mayor altitud, como la temperatura disminuye, también disminuira la
velocidad del sonido, y por tanto el Mach serd superior que a altitudes infe-
riores, para un mismo valor de la velocidad verdadera.

Despejando V= C - M, sustituyendo el valor de € de la ec. 1.17:

V=0661,5-M-VO (en ki)
[2.1]



LINEAS DE CORRIENTE Y TRAYECTORIAS

Supongamos un avion volando a velocidad constante en vuelo rectilineo
y que no hay viento, para un observador en el suelo, el aire estd en reposo y
queda perturbado a causa del avion que se mueve a través de él. El piloto
podria suponer que €l esta en reposo y que lo que se mueve es el aire a su
alrededor y que la corriente de aire queda perturbada por el avion.

Ambas consideraciones, la del observador terrestre y la del piloto son
ciertas, pero matematicamente resulta mas facil el estudio considerando el
avion en reposo y el aire moviéndose. Esto es lo que en general supondre-
mos en la mayor parte de los casos, por tanto se elige un sistema de coorde-
nadas (x, ), ligado al avion y moviéndose con él.

Imaginemos el avion en vuelo y que en un determinado punto cerca de
€l los valores de la velocidad, presion y densidad, van a ser siempre los mis-
mos conforme pasa el tiempo, por supuesto que en otro punto los valores
serian diferentes, pero si tampoco varian con el tiempo, a este tipo de flujo
se le denomina estacionario.

La eleccion de un sistema de coordenadas de referencia puede determi-
nar si un flujo es o no estacionario.

Si los parametros de la corriente en un punto, velocidad, presion y densi-
dad, varian conforme el tiempo transcurre, el flujo es no estacionario. Un
ejemplo de flujo no estacionario es el que existe en la estela que deja p. €j.
un cuerpo romo como el de la fig. 3.20. Dentro de la estela los parimetros
velocidad, presion y densidad pueden estar cambiando continuamente.

Una linea de corriente (stream line) es una linea imaginaria dibujada en
el fluido de modo que el vector velocidad en cualquier punto es siempre tan-
gente a ella.

Se denomina trayectoria (path) al camino que sigue una particula de un
fluido.

De las definiciones anteriores se sacan las siguientes consecuencias:

— En un fluido estacionario, que en general va a ser a lo que nos vamos a
referir en este texto, coinciden las trayectorias y las lineas de corriente.

En un flujo estacionario las lineas de corriente no cambian con el tiem-
po ya que cada particula sigue la misma trayectoria que la precedente.

El dibujo de las lineas de corriente es un método muy conveniente de
visualizar el movimiento del aire.

Por cada punto so6lo pasa una linea de corriente.

46 / © ITP-Paraninfo



CONCEPTOS ELEMENTALES DE DINAMICA DE FLUIDOS

En ningtn punto de una linea de corriente hay flujo a través de ella. En
flujo estacionario las particulas no pueden atravesar una linea de co-
rriente.

Una linea de corriente se puede sustituir por una pared solida sin que
se modifique el flujo.

Cualquier pared solida es por si misma una linea de corriente.

Dos lineas de corriente nunca pueden cortarse. Existe la excepcion de
los puntos donde la velocidad es cero (puntos de remanso) donde al
no haber velocidad el concepto de linea de corriente carece de signifi-
cado.

Un tubo de corriente (stream tube) es una superficie imaginaria forma-
da por las lineas de corriente que pasan por el contorno de una super-
ficie cerrada S. Fig. 2.1.

LINEAS DE CORRIENTE

Fig. 2.1.

Si se da un corte a un ala de un avion como en la fig. 2.2, obtenemos
una seccion que recibe el nombre de perfil. En la fig. 2.3 estan dibuja-
das las lineas de corriente sobre ese perfil en lo que se conoce como
flujo bidimensional, ya que solo depende de dos coordenadas x e y,
no dependiendo de la tercera que seria la que corresponderia a las dis-
tancias a lo largo del ala. Esto es lo mismo que suponer que el ala con-
siderada esta formada toda ella por perfiles como el de la fig. 2.3 y que
tiene una longitud infinita, o de otra forma que no se considera lo que
ocurre, o el efecto que se produciria, en las puntas de las alas. Otro
eiemnlo de corriente bidimensional es el de 1a fie. 3.3 aue es el aue co-



Fig. 2.2.

2.3. ECUACION DE LA CONTINUIDAD

Sean dos secciones cualesquiera, S, y S,, de un tubo de corriente, fig 2.4,
como el fluido no puede atravesar ni escaparse a través de las paredes del
tubo, la ecuacion de la continuidad establece que la masa de fluido m, que
pasa por segundo a traves de la superficie S, es igual a la masa m, que pasa
por segundo a traves de la superficie S,.

m;=m,

si el espacio recorrido por una particula en un incremento de tiempo At es Al.
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m, = densidad - volumen  _ 3 S, AL

At At
que cuando At tiende a cero es
me=pyc SV
donde V;= Al/At es la velocidad en la seccion .
Utilizando la misma notacion para la seccion S, tendriamos
my=py SV,

Obsérvese que estamos suponiendo valores de la densidad diferentes en
las dos secciones, es decir que consideramos que el fluido es compresible.

La ecuacion de la continuidad queda expresada por:
Pr-Si-Vi=py 5V
En general la ecuacion de la continuidad se puede escribir:
p-S-V=cte. [2.2]

al final del libro, en el Apéndice B, se dan otras formas de expresar la ecua-
cion de la continuidad.

Si la densidad fuera constante, la ecuacion de la continuidad para fluidos
incompresibles seria:

S -Vi=8-V, (2.3]

valida también para el aire si el n° de Mach es pequeno, porque el error co-
metido al utilizarla es despreciable. De aqui también podemos deducir que si
la velocidad aumenta la seccion debe ser menor, es decir, las lineas de co-
rrienté se aproximan. o

2.4. TEOREMA DE BERNOULLI

Chan Al tialhAa AAn mmvilnnen AL 1L €0 A Cooo -2 1- 1 . . 1



Fig. 2.5.

Aislemos una longitud, que puede ser tan pequena como queramos de
tubo; sea esta longitud A/ o dI, y sean Sy S’ las superficies del tubo en los
extremos, y Vy V + AV (o V + dV), las velocidades correspondientes en
esas secciones.

Vamos a estudiar las fuerzas a que se ve sometida la masa limitada por el
tubo de corriente y las secciones Sy S'.

Sobre la cara S, el resto de fluido a la izquierda, ejercera una presion p
perpendicular a la cara, como indica la fig. 2.5, sobre la S’ el resto de fluido
a la derecha ejercera una presion p + Ap (o p + dp).

Las fuerzas que actian sobre esa masa, tomando como sentido positivo
hacia la derecha (sentido de la velocidad), seran:

F=p-S-(p+dp) S
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La longitud del tubo dl la podemos hacer tan pequefia como queramos,
luego la haremos tan pequena como sea necesario para que se pueda consi-
derar que las secciones Sy S” son iguales, quedara entonces:

F=p-S-(p+dp)-S
F=p-S-p-S-dp-S§
F=-dp-S

El volumen que ocupa la masa que estamos considerando, si S es igual a
S, serd el volumen de un prisma:

Vol. =S - dl

y la masa sera M=p - S - dl
La aceleracion a que esta sometida esa masa, por definicion de acelera-
cion, sera:

L _dv
dt

Sustituyendo en la ecuacion fundamental de la dinamica los valores ha-
llados

Fuerza = masa - aceleracion

dav
—dp-S=0-S-dl- &~
p p P

quedari dividiendo por Sy teniendo en cuenta que por definicion

dl_

v
dt

ap+p-V-dv=20

(2.4]
Esta es la expresion del teorema de Bernoulli en forma diferencial; en
ella existen tres variables p, py V.

La ecuacion de Bernoulli, 2.4, expresa el principio de la conservacion

1 1 1 1 1 ~ 7 1



los dos términos, esta ec. no es aplicable. El aire es un fluido viscoso,
como veremos mas adelante, en aquellos casos o zonas donde no se
pueda despreciar la viscosidad, habrd a causa de ella una disipacion de
energia no comprendida en la ec. 2.4 y, por tanto, no se podrd aplicar
dicha formula.

2.5. ECUACION DE BERNOULLI PARA FLUIDO INCOMPRESIBLE

De las tres variables que existian en la ec. 2.4, al ser la densidad constan-
te, se quedan reducidas a dos py V, la ecuacion diferencial es ficil de inte-
grar resultando:

pH12pV = cle [2.5]

que es la expresion mas conocida del teorema de Bernoulli, y sera valida pa-
ra un fluido en el que p = cte. o bien para el aire a bajos nimeros de Mach,
aunque en este caso existird un pequeno error.

Ella expresa que en un punto cualquiera de un fluido en movimiento, la
suma de la presion en ese punto mds la mitad del producto de la densidad
por el cuadrado de la velocidad es constante, esto es, seria igual a la suma
de esos mismos sumandos con los valores que existen en otro punto. Si son
P, Vi py la presion, velocidad y densidad en el punto 1y p,, V,, p, en el
punto 2, etc. se verificara:

D1+ P Vi =D+ p, VA=ps+ 14p, V2 = cle.

En este caso de fluido incompresible, no es necesario poner subindices a
la densidad, p, ya que ésta tiene el mismo valor en cualquier punto.

Es especialmente interesante el caso en que en uno de los puntos consi-
derados no exista velocidad, es decir, sea un punto de remanso; la presion
que existe en €l se denomina presion total p, y en general la presion que
existe en un punto de velocidad V distinta de cero, la denominaremos pre-
sion estatica pg, aplicando el teorema de Bernoulli a dos puntos del fluido,
uno de los cuales sea el que tiene velocidad nula sera:

pl+ Osz+ 1/2p VZ
pi=p+%p V2 [2.6]
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Origen de las fuerzas aerodinamicas

el

PERFILES. TERMINOLOGIA

Como veremos mas adelante, la forma y la inclinacion del perfil respecto
a la direccion de la corriente de aire, son de gran importancia en la distribu-
cion de presiones que da origen a la sustentacion. Empezaremos por definir
la terminologia del perfil (fig. 3.1 y fig. 3.2).

POSICION DE LA ORDENADA MAXIMA ORDENADA MAXIMA DE LA LINEA

DE CURVATURA MEDIA
POSICION DEL ESPESOR MAXIMO , ——
LINEA DE CURVATURA MEDIA e
BORDE DE (BS.)
ATAQUE
(BA) \ I Ly s
N ,'\/"’/—-4’~ ________
/’ /
RADIO DE CURVATURA ,
DELBA. ESPESOR MAXIMO CUERDA
Fig. 3.1.

a) Cuerda: Es la linea recta que une el borde de ataque (b.a) con el
borde de salida (b.s.). Es una dimension caracteristica del perfil.

b)  Linea de curvatura media: Es una linea equidistante entre el extra-
dos y el intrados. La forma de esta linea es muy importante en las
caracteristicas aerodinamicas del perfil; en definitiva, dija» la curvatu-
ra del perfil. Si la linea de curvatura media, cae por encima de la
cuerda como en la fig. 3.1, se dice que la curvatura es positiva, ne-
gativa si va por debajo y de doble curvatura si va en un tramo por
arriba y en otro por debajo.

N O wdonada masima Ao la livoa Ao ciivoatiiva modisza. Fe la mAavima



nea de curvatura media. El valor de la ordenada maxima, y su posi-
cion suelen darse en forma de % de la cuerda.

d)  El espesor y la distribucion de espesor: Son dos caracteristicas impor-
tantes. El valor del espesor mdximo y su posicion se expresan en %
de la cuerda. El valor del espesor varia desde un 3% en los muy del-
gados hasta un 18% en los muy gruesos.

e) El radio de curvatura del b.a.: Define la forma del b.a., y es el radio
de un circulo tangente al extrados e intrados, y con su centro situado
en la linea tangente en el origen a la linea de curvatura media.

Su magnitud define la agudeza del b.a. y tiene efectos importantes en
las caracteristicas de pérdida. Un radio de curvatura de b.a. de valor
pequeno significa un b.a. agudo y puede causar una separacion tem-
prana de la capa limite cerca del b.a.

) La accion de la corriente de aire sobre un perfil produce, por diferen-
tes motivos, una fuerza aerodinamica. Esta fuerza es usual descom-
ponerla en dos componentes: sustentacion y resistencia.

La sustentacion es la componente perpendicular a la corriente libre
de aire.

g) La resistencia es la componente paralela a la corriente libre de aire.

h)  El angulo de ataque es el que existe entre la cuerda, y la direccion
de la corriente libre de aire.

Los terminos corriente libre de aire y viento relativo son equivalentes.

CUERDA

ANGULO
DE ATAQUE

Fig. 3.2.

c)

—J) DIRECCION DE LA CORRIENTE DEL AIRE

Valores tipicos de algunos de estos pariametros son:

— Espesor maximo: 12% de la cuerda, y situado en el 30% de ésta (a par-
tir del b.a.).

— Ordenada maxima de la linea de curvatura media: 4% vy situada en el
40% de ésta.
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3.2. DISTRIBUCION DE PRESIONES SOBRE UN CILINDRO

Supongamos un fluido ideal (sin viscosidad) en movimiento, con una ve-
locidad V. Si en el seno del fluido colocamos un cilindro de longitud muy
grande (infinita) como indica la fig. 3.3, la corriente se dividira alrededor del
cilindro. Debido a este obstaculo, en el punto 1, la corriente tendra una ve-
locidad vV, mayor que V, mientras que en el punto 0, la velocidad sera nula,
(punto de remanso). Aplicando el teorema de Bernoulli, primero entre un
punto de la corriente en el que todavia no ha sido perturbada por la presen-
cia del obstaculo (velocidad V), y el punto de remanso de la izquierda (sea
la presion del punto de remanso P, presion de impacto, o total)

p,+0=p+—é—p-VZ (3.1]
P = presion en un punto de la corriente no perturbado por el cilindro, (si es-

tamos en la atmosfera serd la presion atmosférica). Y después entre el mismo
punto sin perturbar y el punto 1:

p,+§p‘V7’=p+§pV~’ [3.2]

de las ec. 3.1 y 3.2 obtenemos:
p=p+Lpov [3.3]
pr=p=Lp-vz-v2) [3.4)

en donde observamos que la presion en el punto de remanso es superior a
la atmosférica en una cantidad 7/2 p - V2 y la presion en el punto 1 es infe-
rior a la atmosférica en una cantidad 1/2 p . (Vi—V2), yaque V,es mayor
que V.

PRESIONES
1 NEGATIVAS

o ‘\/’“ PRESIONES
—_:\/\/’/:—— POSITIVAS @
- - =



atmosférica, y negativas a las inferiores, podremos atirmar (recuerdese €l
ejemplo de la fig. 2.6) que en los puntos en que la velocidad es cero o inferior
a la de la corriente libre V, la presion es positiva y en los puntos donde la ve-
locidad es superior a la de la corriente libre V, la presion es negativa. Como
puede observarse, el teorema de Bernoulli es en definitiva una forma de la
expresion de la ley de la conservacion de la energia: la energia potencial,
presion, se transforma en cinética.

Teoricamente ocurre, como se indica en la fig. 3.3, que:

a) Existen dos puntos de remanso situados simetricamente en los extre-
mos del didgmetro horizontal.

b) Las lineas de corriente se juntan en las partes superior e inferior (zo-
nas de mayor velocidad) y se separan en las partes delantera y trase-
ra (de menor velocidad) (Vid. 2.5).

¢) La distribucion de velocidades es simétrica.

d) Como consecuencia la distribucion de presiones también es simeé-
trica.

En este caso del fluido ideal, la fuerza a que da origen esta distribucion
de presiones, sera nula en cualquier direccion.

Obsérvese que incluso no existird ninguna fuerza en la direccion del movi-
miento del fluido; es decir, el obstaculo, en este caso el cilindro, no ofrecera
resistencia al movimiento de avance del fluido. Recuérdese que estamos consi-
derando el fluido, (sea el aire) ideal, por tanto, sin viscosidad. Tampoco existe
fuerza en sentido normal a la direccion de la corriente (sustentacion). La no
existencia de resistencia, en contradiccion con la realidad, debido a no consi-
derar la viscosidad, se conoce con el nombre de paradoja de D’Alémbert.

3.3. EFECTO MAGNUS

Si en el ejemplo puesto en el parrafo anterior, suponemos que el cilindro
esta girando alrededor de su eje con una cierta velocidad, en el sentido que
se indica en la fig. 3.4, el movimiento giratorio del cilindro originard, por fro-
tamiento, un movimiento circular del aire que se siente arrastrado en la mis-
ma direccion que el cilindro. Como podemos observar esto significa una
contradiccion con la hipotesis hecha anteriormente (3.2) acerca de fluido
ideal, ya que si el aire se siente arrastrado por el cilindro, es que tiene visco-
sidad, como realmente ocurre, y suponemos que tiene la necesaria para pro-
ducirse dicho arrastre y no la suficiente para que se produzca el desprendi-
miento de la corriente.
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JHI
L

—
Fig. 3.4. ﬂ

La superposicion de las dos velocidades, la de la corriente del aire mas la
de giro creada por el cilindro dara la distribucion de velocidades alrededor
del cilindro que se indica en la fig. 3.5.

Segun sea el valor de la circulacion (es decir, de la velocidad de rotacion
del cilindro), nos encontraremos con que la suma de los dos campos de ve-
locidades, serd de uno de los tres tipos de la figura 3.5; en cualquiera de
ellos, la velocidad en la parte superior del cilindro (siendo el movimiento de
giro de éste el indicado en la figura), sera superior a la de la corriente libre
de aire, V] y en la parte inferior, la velocidad sera menor. El que el tipo de
corriente sea uno u otro de los tres casos de la figura, dependera de los va-

1 * [



contramos con que en los puntos de velocidad mayor que V {corriente 1i-
bre), la presion serd negativa, y en los puntos en que la velocidad sea menor
que V, la presion serd positiva (fig. 3.6). En este caso concreto (a) existen
dos puntos de remanso (velocidad nula).

Como se ve comparando las figs. 3.3 y 3.0, la distribucion de presiones
no es la misma. En el caso de cilindro giratorio, la distribucion de presiones
es asimétrica respecto a la direccion de la corriente libre; la distribucion de
presiones negativas sobre la parte superior del cilindro es en valor absoluto
superior a la de la parte inferior.

Esta distribucion de presiones da lugar a una fuerza (succion) hacia
arriba.

El efecto de esta circulacion de corriente adicional que crea el giro del
cilindro, es el de dar lugar a una fuerza perpendicular a la direccion de la
corriente libre, y se conoce con el nombre de efecto Magnus.

El efecto Magnus es bien conocido en muchos juegos de pelota, en los
que se conoce con el nombre de «efector.

Basandose en el efecto Magnus, el ingeniero aleman Flettner, construyo
un barco con un cilindro vertical, al cual hacia girar un motor sobre su eje,
el viento producia una fuerza perpendicular a €l y al eje. En definitiva el ci-
lindro actuaba como una vela, en cuanto a sus efectos.
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3.4. FUERZA RESULTANTE SOBRE UN PERFIL. CENTRO DE PRESION

Hemos visto, como al girar un cilindro, se produce una sustentacion a
causa de superponer una circulacion. De forma andloga, un perfil es capaz
de producir sustentacion con una eficiencia mayor. En el caso del cilindro,
para que se produjera sustentacion, era necesario que existieran: la circula-
cion y una velocidad de la corriente libre del aire; la sustentacion provenia
del efecto de estas dos velocidades; en el cilindro conseguiamos la circula-
cion mediante la rotacion. En un perfil la circulacion se establece por medio
de su forma.

Supongamos primeramente un perfil simétrico con 4ngulo de ataque ce-
ro. La distribucion de presiones serd la indicada en la fig. 3.7. Este caso es
analogo al de la fig. 3.3 de cilindro sin circulacion.

PERFIL SIMETRICO. ANGULO DE ATAQUE CERO

Si el perfil tiene un dngulo de ataque positivo, la distribucion de lineas
de corriente serd la de fig. 3.8, con un aumento de la velocidad en el extra-
dos respecto a la de la corriente libre, y una disminucion en el intrados. El
efecto, es el mismo que el de la fig. 3.6 en el caso de cilindro con circula-
cion (giratorio). Obsérvese que existe también una deflexion de la corriente
hacia arriba en las proximidades del b.a. y hacia abajo después del b.s. Co-
mo vemos el efecto del dngulo de ataque puede suponerse igual a anadir
una circulacion al caso de dngulo de ataque cero.

El aumento de velocidad en el extrados aumenta el valor de la presion
negativa (succion) mientras que la disminucion de velocidad en el intrados
disminuye el valor de la succion; el resultado de la distribucion de presiones
es una fuerza dirigida hacia arriba; la componente de esta fuerza perpendi-
cular a la corriente de aire libre (direccion de vuelo) serd la sustentacion.
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tuitivamente se comprende que las fuerzas L serian mayores y dsi oCutiiia
en las mediciones en tinel, por ello parece que los C; para cada angulo de
ataque también serian mayores, pero el denominador ¢.§ también aumenta,
ya que la velocidad es mayor, y resulta que los €, son iguales y que tambien
la pérdida tendria lugar al mismo angulo de ataque de 18°. Resulta que con
cualquier velocidad o densidad del aire que se hiciera esta experiencia las
fuerzas L variarian, pero los C, solo dependerian del angulo de ataque. Una
vez construido el avion y sin variar su configuracion, la curva de C, en fun-
cion del angulo de ataque es invariable, de modo que a cada dangulo de ata-
que le corresponde un C; y viceversa.

El angulo de ataque de entrada en pérdida también es fijo, y la pérdida se
produce porque deja de aparecer el tipo de distribucion de presiones que he-
mos estudiado, fig 3.13. Los valores maximos del C; pueden ser del orden de 2.

e R —

—:_\

ﬂ Fig. 3.13.
s =
W
= M

— —

Efectuando los mismos pasos con la resistencia D, veriamos que las fuer-
zas de resistencia D variarian con la velocidad, densidad y dngulo de ataque,
pero que el coeficiente de resistencia Cp, definido como: Cj, = D/(q-S) solo
dependeria del angulo de ataque, y la curva de la figura 3.14, una vez cons-
truido el avion y sin variar su configuracion seria fija.

En definitiva, la sustentacion viene dada por la formula:

L=C-q-S (3.7)
en donde: [ = Sustentacion.

S = Superficie de las alas.
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Resistencia total

D

D, D,

Friccion Forma

todo el avion todo el avién Interferencia

La resistencia pardsita se podria definir como aquella parte de la resisten-
cia que no contribuye a originar sustentacion.

El valor de Cj, se suele suponer que es constante, aunque realmente es-
to sOlo es aproximadamente cierto para angulos de ataque pequenos (con-
forme al dngulo de ataque aumenta, existe una mayor parte del ala con capa
limite turbulenta y C},, crece). En la practica se toma un valor de Cp,, fijo, y
nosotros o haremos asi, anadiendo o agrupando su variacion con el angulo
de ataque al coeficiente de resistencia inducido, a través del término e, factor
de eficiencia del avion como se vera en 4.5 y 4.0.

Otro término de la resistencia total, la resistencia inducida D;, la origina
el ala y proviene del hecho de que estd produciendo sustentacion y tiene
envergadura finita, por tanto, estid intimamente ligada, con una estrecha de-
pendencia, al valor de C; o al dngulo de ataque.

La representacion de ), en funcion del angulo de ataque, sera la de la
fig. 3.14.

Ademis de las resistencias enumeradas, a partir de nimeros de Mach del
orden de 0,5 a 0,6, empieza a surgir una resistencia denominada de compre-
sibilidad, que se tratard con mas detalle en el capitulo 8.

Sabemos que detras de cualquier cuerpo moviéndose existe una estela
que cuanto mds ancha mds resistencia de forma produce.

La velocidad media del fluido en la estela es menor que la velocidad del
fluido antes de encontrarse con el cuerpo, luego en la estela se ha produci-
do una disminucion de la cantidad de movimiento (y de energia) de la co-
rriente de aire que es una medida de la resistencia total que produce el cuer-
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dad de movimiento y resistencia.

La forma de la estela es una indicacion de la resistencia de forma del
cuerpo.

3.10. MOMENTOS DE CABECEO

Hemos visto en los parrafos anteriores como la distribucion de presiones
sobre un perfil daba lugar a una fuerza resultante.

Analizando la forma de esta distribucion de presiones, veremos como da
origen también a momentos aerodinamicos.

El criterio de signos que se suele utilizar es el de valor positivo para los
momentos de encabritado y negativo para los de picado.

Para un pertfil simétrico, con dangulo de ataque cero, la distribucion de
presiones es la de la fig. 3.24 simétrica; la fuerza resultante sobre el extrados
(L,), es igual a la del intrados (L, ); como tienen sentidos opuestos, y estan
aplicadas en el mismo punto, no habrd sustentacion ni momento de cabeceo.

Obsérvese que al hablar de fuerzas resultantes estamos considerando que
ésta es perpendicular a la direccion de la corriente libre de aire, es decir, que
solo existe sustentacion, lo que significa que se estd despreciando la resisten-
cia. La contribucion de la resistencia al momento de cabeceo puede despre-
ciarse y especialmente si el dngulo de ataque es pequeno.

Si el mismo perfil simétrico, tiene un dngulo de ataque positivo, la distri-
bucion de presiones serd la de la fig. 3.25; L,y L, estin aplicadas en el mis-
mo punto, siendo mayor Z, que L, luego habri sustentacion, y no habra mo-
mento.

VLi Yy

Fig. 3.24. Fig. 3.25.
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En un perfil asimétrico, la linea de curvatura media ya no sera una recta
que coincida con la cuerda, sino que sera una linea curva. Para angulo de
ataque nulo, tendremos una distribucion de presion como la de la fig. 3.26;
debido a la curvatura de dicha linea, L, sera mayor que I, y tendremos sus-
tentacion para angulo de ataque nulo (Vid. 3.7); ademas, £,y L, no estarin
aplicadas en el mismo punto. Dos fuerzas paralelas y sentidos contrarios no
aplicadas en el mismo punto dan lugar, ademas de a una fuerza en el senti-
do de la mayor, a un momento.

ANGULO DE ATAQUE =0

[ IR

Fig. 3.26.

La sustentacion sera la resultante entre las fuerzas sobre el extrados e in-
trados. El punto donde efectivamente esta aplicada dicha fuerza es el centro
de presion.

Para conseguir que un perfil asimétrico diera sustentacion nula, seria ne-
cesario que tuviera angulo de ataque negativo.

La distribucion de presiones seria la de la fig. 3.27, en donde vemos que,
aunque no exista sustentacion, existe momento.

Por altimo, en la fig. 3.28, se representa el caso de perfil asimétrico para
angulo de ataque positivo.

Como resultado podemos decir que un ala con perfil simétrico producira
una sustentacion que dependerd del angulo de ataque, pero no dari origen
a ningun momento de cabeceo por si misma; un ala con curvatura positiva
producira para los dngulos de ataque que proporcionan sustentacion e in-
cluso algo de sustentacion negativa, un momento de picado, que con el
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Fig. 3.27. Fig. 3.28

negativa llegariamos a la conclusion de que producen momentos de encabri-
tado o momentos positivos, para los angulos de ataque que produjeran sus-
tentacion.

La posicion del c.p. se suele dar a partir del borde de ataque en % de la
cuerda.

El valor del momento de cabeceo M en un perfil dependerd de las mis-
mas variables que la sustentacion L, ya que es debido precisamente a las

mismas causas que producen la sustentacion; es decir, a la forma de la distri-
bucion de presiones. Su valor viene dado por:

M=Cy-q-S-c (3.12]
en donde M = Momento.
q = Presion dinamica = é p-V?
S = Superficie de las alas.
¢ = Cuerda.
Cy = Coeficiente de momento, que como hemos visto, dependera

del valor de la sustentacion C, y del punto respecto al cual
se tomen momentos.

El valor de M también dependera del punto respecto al cual se tomen
momentos.

Resumiendo, en el caso mas general, las acciones aerodinamicas sobre
un perfil se pueden considerar que consisten en una sustentacion aplicada
en un punto mas un momento de cabeceo, sea A el punto considerado (co-
mo ya hemos indicado anteriormente estamos despreciando en este analisis
la resistencia). Supongamos que el conjunto fuerza-momento es el que apa-
rece en la fig. 3.29 (en donde el momento M, se ha dibujado negativo, de
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picado, como suele ocurrir en la realidad para perfiles con curvatura positi-
va, aunque para el estudio que se esta haciendo se podia haber supuesto de
encabritado, positivo.

M, Fig. 3.29.

Se sabe, por estatica, que ese conjunto formado por una fuerza y un mo-
mento se puede considerar aplicado en otro punto cualquiera, sea el
punto B, fig. 3.30, en donde el valor del momento seria otro, M,, y el de la
fuerza el mismo. La demostracion es sencilla, basta con aplicar en el punto B
dos fuerzas, L,y L; iguales y de sentido contrario y de magnitud igual a la
magnitud de Z;. L; y L; constituyen un par de fuerzas, que, en el ejemplo
considerado, producen un momento que se opone a M,, el momento resul-
tante, M,, sera, por tanto, otro y de una magnitud, en este caso, menor que
en el caso del punto A. El sistema equivalente en el punto B sera la fuerza
L,igual a L; y un momento M, diferente de M,.

Como conclusion, el sistema formado por la fuerza de sustentacion Ly el
momento de cabeceo M puede sustituirse por un sistema equivalente aplica-
do en cualquier punto, con el mismo valor de Ly valores diferentes de M,
cuyo valor dependera del punto considerado.

Evidentemente, existird un punto en el cual el momento del par de fuer-
zas es igual y de signo contrario a M, y, por tanto, las acciones aerodinami-
cas quedan reducidas a una fuerza de valor L, la sustentacion, porque el mo-
mento seria nulo, ese punto es el centro de presiones, c.p.




escogido mas a la derecha que el c.p., el valor del par de fuerzas, de signo
contrario a M, hubiera tenido una magnitud mayor que M, y el sistema equi-
valente habria sido: la sustentacion y un momento de signo contrario a M,.

Hemos visto un punto de interés en el perfil desde la perspectiva de apli-
car el conjunto sustentacion-momento de cabeceo, resultado de las acciones
aerodinamicas: aquél en el que el momento de cabeceo es nulo, el c.p.

En el caso de perfil simétrico, fig. 3.23, al coincidir el punto de
aplicacion de L,y L,, ese sera precisamente el ¢.p. y siempre sera nulo el
momento.

El margen de posiciones donde se mueve el centro de presiones, suele
estar comprendido entre el 25 y el 60% de la cuerda.

La nocion del c.p. esta siendo cada vez mas abandonada, practicamente
solo se utiliza en estudios estructurales.

Existe otro punto de interés, y mas utilizado, es el centro aerodinamico,
c.a. Se demuestra que existe un punto sobre la cuerda de un perfil en el
cual el sistema equivalente de fuerza-momento, es tal que el coeficiente de
momento, C,,, es constante e independiente de C; (o lo que es igual, del an-
gulo de ataque). Se demuestra también que en un perfil plano o curvo, sin
espesor, y sin efectos de viscosidad ni de compresibilidad, el c.a. esta exacta-
mente en el 25% de la cuerda, los efectos de la viscosidad del fluido y del
espesor tienden a mover el c.a. hacia adelante y el de la compresibilidad ha-
cia atras. Su posicion puede variar entre el 23 y el 27% de la cuerda. Como
ya veremos en el capitulo 10, en vuelo supersonico y para perfiles delgados,
teoricamente el c.a. estd en el 50% de la cuerda.

Resumiendo: el sistema de fuerza-momento actuando sobre un perfil se
puede considerar situado en:

a) El centro de presion, donde estara aplicada solo la sustentacion (y la
resistencia que venimos despreciando), el momento es nulo.

b) El centro aerodinamico, donde estarin aplicados la sustentacion (y la
resistencia) y un momento, siendo constante el coeficiente de mo-
mento correspondiente.

La expresion del momento de cabeceo para un perfil tomando el c.a. co-
mo punto de aplicacion de las fuerzas Ly D, se suele representar por:

Muc = C:Wac q- S-c¢ (3.13]

M,. = Momento de cabeceo respecto al centro aerodindmico (c.a.).
Chyue = Coeficiente de momento, respecto al c.a.
¢ = Cuerda.
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