Namero 138-Mayo 1952

Control de 1

a

REVISTA DE AERONAUTICA

capa limite

Por GUILLERMO VELARDE PINACHO

Alumno de sexto ano de Ingeniero Aeronautico.

(Trabajo premiado en nuestro VIII Concurso de Articulos.)

I.—PRELIMINARES

1.—1. El conltrol de la capa limile con-
siste en colocar unas ranuras en el ala, a
través de las cuales se aspira o se sopla
-aire, con lo cual se producen diversos fené-
menos, siendo el mas importante el relra-
sar el desprendimiento de la corriente. La
importancia de retrasar el desprendimiento
de la capa limile radica en que con ello in-
crementamos la suslenlacion y disminui-
mos la resislencia, ya que una vez originado
el desprendimiento de la capa limile lami-
nar, por su inestabilidad, se lransforma en
régimen turbulenlo, siendo en este régimen

la resislencia de rozamienlo muy superior

a la del régimen laminar.

1.—2. Tedricamenle es condicién necesa-
ria, pero no suficiente, para que se efeclie
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el desprendimiento de la corriente, que el
gradiente de presién sea posilivo, ya que ¢n
la capa limite la energia cinética del flaido
va disminuyendo a causa del rozamiento,
hasta no poder entrar en la zona de sobre-
presién, aparlandose, entonces, lateralmen-
te. En esle instanle, la capa limile laminar
es tan inestable, que se produce el {ransilo
al régimen (urbulenlo. Pero si el incremen-
lo de presion es contrarrestado por una as-
piracién o soplo a través de una ranura co-
locada aguas abajo y proxima al punlo de
desprendimiento, evilaremos esle despren-
dimiento de la corriente. Eslos efeclos son
mas nolables cuando se vuela a poca velo-
cidad, con grandes angulos de ataque, o en
la zona lransdénica, ya que la onda de chuo-
que que se forma en el ala origina delras
de ella el desprendimienlo de la capa limile.
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1.—3. La considerable energia necesaria
para controlar la capa limite sdlo puede ser
suministrada en los aviones, de un modo
eficaz, por los motores de reacciéon. En el
caso de aspiracion, la toma de aire del com-
presor se hard a través de la ranura colo-
cada en el ala, y en caso de soplo, se loma-
r4a una derivacion de un escalén determi-
nado del compresor a la ranura del ala.

{.—4. En general, el control de la capa
limite produce los siguientes efectos:

{.> Un aumento de la circulacion al su-
perponer al polencial complejo alrededorf
del perfil una fuente o sumidero en el pun-
lo de control.

2. Un aumento de la suslentaciéon y una
disminuciéon de la resistencia al evitar el
desprendimiento de la capa limilte, que por
su inestabilidad origina el transito al régi-
men lurbulento. :

3.° El empleo en la hipersustenlacion,
ya que evila el desprendimiento de la capa
limite al accionar los flaps de borde de ata-
que y salida, con lal de emplear una dislri-
bucion adecuada de fuentes y sumideros a
lo largo del perfil.

4> En el caso de alas en flecha, la dis-
tribucion del coeficiente de sustentacion a
lo largo de la envergadura tiene su maxi-
mo en las proximidades de la punta, lo cual
origina—mientras no se emplee una distri-
bucién especial de perfiles—que la enirada
en pérdida se verifique en la region de los
alerones, con el grave inconvenienle de la
pérdida de mando; este fenémeno, que no
se puede corregir lolalmente con el solo em-
pleo de la torsibn—ya que harian falla lor-
siones inadmisibles en la practica, en el
caso de grandes flechas—, puede evilarse
con un adecuado control de la capa limite,

5° El uso en el caso de volar en régi-
men transénico—es decir, aquel para el cual
el nimero de Mach de la corriente libre esta
comprendido entre los numeros de Mach
critlicos superior e inferior—, ya que enlon-
ces se forma sobre el ala una onda de cho-
que que origina el desprendimiento de la
capa limile laminar y el transilo al régimen
turbulenlo, que produce, aguas abajo de la
onda de choque, aparte de la disminucion de
sustentacion y aumento de la resistencia, la
disminucion del efeclo de los timones sobre
la direccion del aparalo.
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2.—ESTUDIO TEORICO

2.—1. Emplearemos la notacion siguiente:

<
I

N-e =T ve I8

velocidad de la corriente libre.
sustentacién aerodindmica.
circulacién a lo largo del perfil.
potencial de velocidades,
coord. complejas en el plano del circu'o.
densidad del aire.
resistencia aerodindmica.
potencial complejo.
funcién de corriente.
coord. complejas en el plano del perfil
dngulo de ataque.

B dngulo desde el eje 4 X hasta la ranura.
e + = = dngulo desde el eje |- X hasta el punto
transformado del b. s.

L 1

1l

=
[

Il

2.—2. Consideraremos la hipdlesis de
movimienlo irrolacional de un flhiido ideal
e incompresible en régimen eslacionario.
Por tanlo, en esle esludio teérico solo oblen-
dremos el incremento de circulacién origi-
nado por una distribucion de fuentes y su-
mideros.

2—3. Polencial complejo para un cilin-
dro con fuenles y sumideros en su periferia.

Sea la funcidon

N o
r=iim i

0 su inversa
= —irzE, (2

que transforma el eje iy del plano Z en la
circunferencia de radio R del plano Z (figu-
ra 1). El polencial complejo, a lo largo del
eje iy, se transformarda por la funcion [1]
en el potencial complejo a lo largo del circu-
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lo. Por tanto, si colocamos una fuente o un
sumidero en el eje imaginario del plano Z,
se transformard en una fuente o sumidero
sobre el circulo, pero por continuidad no po-
demos colocar un solo manantial en el
eje iy, sino dos de igual .infensidad y dis-
tinfo signo; si colocamos el otro manan-
tial en el infinito del plano Z, en la trans-
formacién aparecera sobre el circulo. Para
evitar esto haremos la siguienle distribu-
¢ion:

Una fuente de intensidad Q, colocada en
Z = 1, se transforma en otra situada en el
infinito.

Una fuente de intensidad @, colocada en
Z = — 1, se transforma en ofra situada en el
origen.

Un sumidero de intensidad 2 Q, colocado
en Z = ai, se fransformard en otro situa-
cdoen ¢ — Re'B.

Hallando el potencial complejo a lo lar-
go del eje iy, con dos fuentes de intensi-
dad Q, colocadas en Z = 1y Z = —1, y un
sumidero de intensidad doble situado en el
‘eje imaginario y aplicando la transforma-
cion [1] oblendremos el potencial comple-

jo que define el movimiento alrededor del

circulo. Directamente, también se obliene,

W= W, Wy Wy; [3]
siendo

ik

w,=_Vm(c+%')—sﬂznc

el potencial complejo alrededor del circulo
sin manantiales;

szz—ilrzc

el correspondiente a la fuente colocada en
el origen;-

H‘sz—Zz-QEZzz(C—Rczﬁ)

el del sumidero colocado en ¢ — p,*P.
luego

W= — 2% ’2 za(c—lee"ﬁ)—!rzc] —

i . [4]
—.Vm (K—i__c:_)__sz_ﬁl”t:
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S > ;
Si en lugar de ser y— — p la corrien-
te libre tuviese por direcciébn —a o sea

fr)z = P, ¢ %%,y el centro del circulo fue-
se { = m, el potencial complejo se obten-
dria efectuando una traslaciéon —m y una
rotacién ‘+ a«, resultando i

R,

T 2x

% 2in {(C — m) ez;a_ ]\’gi(a + B)]'_.

— In (C—m)eiag —

— Ve [{C—m)t.?f — e a

o iy i
—zz-—T—rZ?z(C—m)e . [5]

o ]?28‘_5&]

2—4. Sustentacion y resistencia.

Considerando las hipdlesis dadas en 2 -2,
las férmulas de Blasius dan

= - . 1y dw\2
P=A—-z)’:-§zp (ETZ) dg, - [6]

[

siendo ¢ el conforno. La transfermacién nor-
malizada—es decir, aquella en la cual el co-
eficiente de z es 1, y el término independien-
te nulo—, que fransforma conformemente
el exterior del perfil en el exterior del circu-
lo, es '

C=Ct@W=s+-2+ 24 .5 [
luego
d dw dz  dz a .
Pl PR A B

y sustituyendo en (6)

> .
-z i 4 w\?
Pcfn:ufa = Tp ? (TC‘) dc —=

L2 feEp e
—756(dz) (dC pl=
Cp
>
_;P 2 =
G

Es decir, las fuerzas aerodinamicas sobre

el circulo son las mismas que sobre el
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perfil transformado, ya que el residuo de

& w\? _{j_z 1 ¥ B
(3_5) (dc) es el mismo que el de

' (d w\?
b (2
El problema queda reducido a hallar la

integral [6] partiendo de la expresion [5],
ohteniendo :

segun se ve en [8].

dw Q2 1 |-
A" T 2 | e_my_riP  C=m |
. ia Rt 2% . T 1
— Vo [1 '“m] ~fg—m U

g2 = [ (e

[10]
K
-+ [términos de la forma A/ (C_ — m) .

(C —m—}?efs)M,

cento | £=0 . M=1
excepto K 1 M—=0|
Y como el residuo es 2 Trild-_-l, las fuer-

zas aerodindmicas seran:
> ; . ; .
= __ pt dw\? _ i ia
P—_z"gs(??f} at=—np25; Callie s

-I—Z% Vx,ez’lx] =—pQVy em—'z'pI‘V;oeza =
=pVyQ(cosat-isena)—ipl'V,, (cos o+ isena) =
= (pI'V, sen a — pV, Q cos o) —
— i(pVy,QOsena -+ pI'V, cosa); [11]

luego
X = pI'Vg sen a — p Vi Q cos a, (12]
Y= pQVgyxsen a + pI'V cos q;
y la sustentacién y resistencia (fig. 2)
L =pV, T,
D =pVg ©;

siendo, hasta ahora, indeterminado el valor
de la circulacion.

[13]
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2.—5. Determinacion de la circulacién.

Queda determinada imponiendo la condi-
cién de Kutta, o sea
dw =0 ]
(d—gc_'m:[ez(ﬁ—i%), (14]

siendo ¢ — ,, — g7 (®+¢) el homélogo de la
punta del perfil. Llevando este valor a la.
ecuacion [9], resulta:

v\ 0 : 1
. (dC)__ 2% . pale —f\’gz’B—’_Zx’eia £

o g, — 280 T
—rf'me”ﬂ[1—’?—‘°3 : ]-}-%I— 1 _—o;
1"?38235 T Reﬁ&:

Y

rig. 2.
de donde la circulacidon vale

2 ie
I‘=+fg(ﬁ—1)—
e e

— 2R RV 8:’(&.—{—5) (1 . 8—2:‘(0:-{—9\) e

= —QOtg (E;B) + 47 R Voo sen (a+¢);  [15]

pudiendo descomponerse en dos sumandos,

_ debido sola- .
I'y =4 RV sen (o) { mente al perfil; 6}
= — Oty (S = B), debido a la fuente; [17]

&

364



Nuamero 138-Mayo 1952

sustituyendo el valor de I' dado por [15]
en [13], obtendremos:

L=pVeo'=pVy .
. [411':?1109 sen (u+4¢) — Q'tg (*;ﬁ)] [18]
D=pVy 0. [19]

Como la cuerda del perfil es aproximada-

mente 4R, y llamando ¢ =( 2 ) al coe-
V. C

ficiente de gasto, tendremos para los coefi-
«cientes de sustentacién y resistencia

C,=2x@+9+2C,tg (B;

Cp=2¢,

). o
[21]

qque, como en el caso de la circulacién, pue-
den descomponerse en dos sumandos.

C,, =2
FA| r{ate), { debidos sélo al perfil. [22]

Cp1= 0,
Cro=2 C‘ tg (lcj 3 E) ) debidos sélo a la 23]
ol e fuente.

D2 — ’

En el caso de existir varias fuentes o su-
mideros, se antepondra el signo sumatorio 3
4 toda la expresion que contenga cualquier
magnitud caracteristica del manantial, es
decir, C, 6 8. Asi las [20] y [21] se tra.ns—
forma.n en

C=2rG+9+ 226, (M)
1

M

Co= Y, 2%,
1

(21]

2—6. Resumen.

De las férmulas [20’] y [21’] obtendremos
los siguientes resultados:

1> El incremento del coeficiente de sus-
tentacién es directamente proporcional al
coeficiente de gasto volumeétrico.

2° El incremento del coeficiente de sus-
tentacion es tanto mayor cuanto més cerca
esté de la punta la ranura.

3. El incremento de resistencia es pro-
porcional a la variacion de la cantidad de
movimiento de la corriente libre.
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3.—RESULTADOS EXPERIMENTALES

3.—1. Segun el estudio tedrico, las cur-
vas (€, Cp) para diversas posiciones del su-
E

midero son rectas de pendiente 2 tg (E ;

y de ordenada en el origen 2 = (a '+ ¢). Las
curvas experimentales tienen por asintolas

71
-3
100 e I
L=8
2%
075
0425 T q’
4,
/- ?f
0 12'%
. ‘a
20/ 202
Fig. 3.

las rectas teéricas; estas diferencias son de-
bidas a que las rectas teéricas sélo conside-
ran el incremento de sustentac¢ién debido al
sumidero, mienfras que las curvas experi-
mentales consideran ademés el aumento de
sustentacion debido a la supresién o retra-
so del desprendimiento de la capa limite.

Estos experimentos estan representados en
la figura 3 para el perfil Arsenal E. L. - 0012,
en ella vemos que no interesa emplear coefi-
cientes de gasto volumétrico superiores al
punto en el que disminuye fuertemente la
curvatura, ya que entonces los incrementos
de C, son pequefios; en este caso C, / 0,01.

Experimentalmente se ha visto que los
incrementos de sustentacién y resistencia
para el caso de fuentes dependen de la an-
chura relativa e de la fuente. Empleando
entonces el coeficienle ¢, = ch/r-’ en lu-
gar del C,, las formulas [23] se sustituirdn
por las

.szzZCptg (ﬁ—__ﬁ):
‘ 4 23]
C",_rJ2 =—2Cyp.
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Las curvas experimentales estan dibuja-
das en la figura 4, aplicAndose para fuen-
tes todo lo dicho en el caso de sumideros,
debiendo, por fanto, ser ¢y / 0,05.

Ce

15 2 —
/
10

2’5

o/ 2’2
Fig. 4.
En la figura 5 viene la disposicién de los

ensayos en el tinel, con tres ranuras aspi-
rantes dispuestas en forma de difusor (fi-

Fig. 5.

gura 6); con ello se ha conseguido una com-
presiéon laminar del 63 por 100 de la dife-
rencia entre la presion en el punto de tér-

mino y la minima, mientras que si no exis-

te aspiracién se logra so6lo un 11 por 100
(figura 7).

////;/_‘///4
/

/
AN,
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3.—2. Conitrol de la capa limite en la hi-
persusientacion.

Siguiendo los ensayos sistematicos efec-
tuados en. la O. N. E. R. A. por Poisson-
Quinton, tenemos:

1. Aspiracién en el eje de giro del flap de
borde de salida del perfil Arsenal E. L.- 0012
con una cuerda de flap de Cr = 0,25 c. y ra-
nura al 75 por 4100 del b. a. (figs. 8 y 9).
En ellas observamos que el valor méaximo
del coeficiente de gasto debe ser C o= 0,002,
lograndose un incremento del coeficiente
de sustentacion de cerca de 1 para un girc
del flap de B = 30° '

(‘;
\ k

' : d

Fig. 7.

2.° Aspiracion en el eje de giro del flap:
de borde de ataque del mismo perfil y ca-
racteristicas que antes (fig. 10). Consideran-
do el flap de borde de ataque aspirado en
su eje con el flap de borde de salida sin
aspirar, puede obtenerse un incremento de
coeficiente de sustentacién de 3,3 para
Co=002 , 7=730°

" 0 Bl — 450 1 — 300'
2

3.° Soplo en el eje de giro del flap de
borde de salida (fig. 11). Observamos aqui
que los incrementos de sustentacién son
muy superiores a los obtenidos en la aspi-
racion. No debemos pasar de C p = 0,05.
Como resumen en el caso de hipersusten-
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C.
2'5
L4
|
AR

20 /

/7' s
L i=-4

I's 7

X {// /’,

10 ca

74 o0l 002

Fig. 8.

tacion, vemos que la mejor solucién es el
empleo de flaps de borde de ataque y sali-
da, con los ejes del flap de b. a. y primer
flap de bh. s. aspirados y segundo flap
de b. s. soplado. Con esta norma se ha en-
sayado el perfil simétrico SO - 6008 bis (fi-
gura 12), de caracteristicas:

0,01 Cy deb.s. 0,05,
0,02 R. N, = 108,

CQ de b.a. =

CQ de b. 5. =

i

Co

Cq= 002
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'y con la notacién

‘n = giro del flap de borde de ataque.

.B; = giro del primer flap de borde de salida.

2 = giro del segundo flap de borde de salida.
C}w = coeficiente de presién miximo.

€L

35

30 R

[ s
Jy—-}'"\_
[}
2% —ﬁ—

20

T\

6 24

Fig. 10.

se ha obtenido la siguiente fabla:

1 B Ba C_,sm 9
0 o | —A157|
0 5 | — 236
0 15 45 | — 164
30 0 45 | — 176
15 15 | 4 | — 169

10,0

30 30 45 —

1,00 -
3,17
3,50

370
4,00
4,00

A3
334 :
Cazp
/ e
Cas0
/
/

= 30

1’5

b / . ‘:
3

Fig. 9.

3—3. Control de la onda de choque en
régimen transoénico.

Como vimos en 1-4, punto 5.°, conviene
fijar la onda de choque y evitar el despren-
dimiento de la capa limite. Parece ser que
lo mejor es aspirar sobre una zona, prefe-
rentemente porosa, situada aguas abajo y
préxima al punto de formacién de la onda.
Si no se efectia la aspiracién, el desprendi-
miento aparece inmediatamente después de
la onda de choque. Con aspiracién se vuelve
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a pegar completamente después de la ra-.

nura (fig. 13).
Ensayos efecluados en el perfil Griffith,
del 16 por 100 de espesor, y con ranura de

aspiracién de 70 por 100 del borde de ata-
que, dan los siguientes gastos necesarios:

N My, 05 0,6 ‘ 0,7
Co 0,0017 0,0027 ‘ 0,0035
CL

/

3 =

P
/
2 ’/V%O/

__,_,Ej-f"’

TS

P
--""'-—-_
p:a
74
27 0’2 f/l
Fig. 11.
4,—EMPLEO Y CONCLUSIONES
4—1. Actualmente se han efecluado en

los centros de experimentacion aeronautica
més importantes del mundo, ensayos sobre
el control de la capa limile, debido a la gran
importancia que estos controles tienen en
- los aviones modernos de alas en flecha,
equipados con motores de reaccién y que
llegan a alcanzar o sobrepasar la zona tran-
sonica.

4—2. Las alas en flecha retrasan los
efectos de compresibilidad, ya que para un
ala de alargamiento infinito, si volamos a
un namero de Mach M_ ., el ala se com-
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porta como si el nimero de Mach fuese M
cos ¢. Para alargamiento finito no se ob-
tiene esta venlaja, y puede considerarse que
el ala en flecha retrasa el numero de Mach

! !

~\ B
2 =
Fig. 12.

de 47,y a My )cos ¢- Desde este punto de vis*
ta interesa, por lanto, grandes valores de g;
sin embargo, al aumentar la flecha, el ma-
ximo en la distribucién del coeficiente de
sustentacion tiende a correrse hacia la pun-
ta del ala, produciéndose dos efectos muy
perjudiciales: .

1.° La pérdida comenzari en la region
de los alerones, con la correspondiente pér-
dida de mando. .

2.° Sino empleamos una adecuada distri-
bucién de perfiles—que puede ser el incre-
mentar el espesor maximo de éstos al acer-
carse al extremo del ala, o bien aumentando
su curvatura, lo cual no se emplea en la
practica—, la distribucién del coeficiente de
sustentacién maximo a lo largo de la enver-
gadura disminuye de la raiz a la punta (ori-

/

Fig. 13.

ginado por la disminucién de espesor y
N. R.) y como la distribucién de coeficiente
de suslentacién local es precisamente ma-
xima en donde la de ¢, . es minima, re-.
sulta que el valor del coeficiente de susten-
tacion méaximo del ala es muy pequefio.
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Para evitar estos dos inconvenientes se
emplean unas ranuras de soplo o aspira-
cibn a lo largo de la envergadura, coloca-
das generalmente en el eje de giro de ale-
rones y flap, y, por tanto, préximas al mi-
nimo de presién del perfil, o bien solamen-
te en la region de los alerdnes. Estas ranu-

ras producen dos efectos en el ala:

1. Aumentar el coeficiente de sustenta-
ci6n local méximo en la regién de la ra-
nura.

2.° Modificar la distribucién del coefi-
ciente de sustentacién bhasico en el sentido
de ser positivo en la regién de la ranura
y negativo en el resto del ala.

2l primer efecto es sumamente beneficio-
so, ya que asi se logra que la curva de
Ce . mo disminuya hacia la punta del ala
y aun puede hasta aumentar. El segundo
efecto es perjudicial, pero poco importante.

Con esto se logran valores muy grandes
de ¢, . y ademas se hacen totalmente
efectivos los “flaps”, va que en las alas en
flecha, por las razones anteriores apenas si
logran dumentar el coeficiente de sustenta-
cion maximo del ala.

4—3. En un avién de las siguientes ca-
racteristicas:

FleCha; 5 vniuims sis st p = 35°
Carga-alar voies o svasis ey . o = 280 kg/m?
Superficie alar, ,............. §'= 358 m?
Alargamiento.....o.vvviinnn » = 4,7 metros.
Cuerda en el extremo ....... Cce= 15 —
Cuerdaenlaraiz............. Cr= 4 —
Envergadura del ala, ......... b= 13 —
Envergadura de los alerones.. 4, = 59 —
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con una distribucién lineal de perfiles la-
minares partiendo del 66-009 en la raiz y
66-006 en el extremo y equipado con dos
motores de reaccién de 1.800 kilogramos de
empuje, se ha obtenido:

Ala sin hiper-

sustentadores (., . =082. V,_ . =266km/b.

midx

Ala con flap gi-

rados 50°... Cz ., =100.. .V, . =241 km}h.
Ala con flap gi-

rados 50° y

una ranura de.

succién de

Co=002.. ¢z, =203. V,  =168km/h.

En donde observamos que por el hecho
de colocar una ranura de succidn, el coefi-
ciente de sustentacién méaximo del ala se
duplica. Con lo cual reducimos en 73 km/h.
la velocidad de aterrizaje.

4—4.  En definitiva, a nuesfro modo de
ver, el uso de las ranuras de soplo o aspi-
racién para vuelos sin accionar los hiper-
sustentadores y sin llegar a la zona transé-
nica, no tiene una veéntaja muy grande, y,
por tanto, no debe emplearse. La- aplicacién
de estas ranuras al accionar los “flaps” es
fundamental, unido a que entonces no se
precisa de todo el empuje del -motor, debien-
do seguirse las investigaciones para equi-
par, en un futuro préximo, a los nuevos
aviones de alas en flecha. El empleo del
control de la capa limite en la zona transé-
nica para evitar el desprendimiento produ-
cido por la onda de choque, lograria una
disminucién considerable de la resistencia;
pero todavia esto no se ha ensayado con-
venientemente.
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