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de donde se deduce integrando,

La propulsion del cohete vendra expresada, igualmente,
por la igualdad
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Pero tampoco es utilizable esta hipotesis para los fines
que se persiguen en la aerotecnia de los cohetes, ya que
no es practicamente posible lograr una trayectoria as-
censional sobre la cual, con una aceleracién constante
del avién, no crezcan las fuerzas acrodindmicas mas alla
de los limites soportables, después de un tiempo cor-
tisimo.

Mucho mas real es suponer que la aceleracion del avion
y con ella la propulsion del cohete, sea una funciéon tal
del tiempo que, dentro de determinados limites sobre la
trayectoria ascensional prevista, las fuerzas aerodind-
micas, especialmente la sustentacion del ala, se manten-
gan en una relacion determinada con el peso del avidon,
o mejor ann, con las fuerzas que efectivamente actian
hacia abajo.
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En lo que se refiere a la resistencia al avance del aire,
se obtiene
)-I9
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en cuya formula ¢ es el coeficiente de planeo del avion
dotado de motor de reaccion.

La ecuacidén diferencial de la trayectoria ascensional se
deducird de las anteriores formulas por su doble integra-
cion; teniendo en cuenta todas las limitaciones parciales
necesarias, se llegaria a la ecuacion misma de la referida
trayectoria, pero las dificultades de cdlculo de dicha inte-
gracion serian de tal importancia, y aun una vez superadas,
las formulas resultantes serfan tan poco manejables, que
es preferible contentarse con la aproximacion que nos
proporcionan ciertas hipdtesis, que bastan actualmente
para nuestros fines.

Y para no cansar excesivamente la benévola y paciente
atencién de nuestros no menos hipotéticos y amables lec-
tores, dejaremos por hoy estas cuestiones y reservaremos
para trabajos sucesivos el desarrollo del estudio de la tra-
yectoria ascendente de nuestro avion-cohete en los dos
casos que hay que considerar, segiin se trate de las infi-
mas velocidades subsonoras, o de las riquisimas en posibi-
lidades velocidades superiores a las del sonido.
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Avutorrotacion
Por RICARDO VALLE

Ingeniero Aerondutico en A. I. 5. A. y C. A, P. y Auxilior en la E. 5. A,

UPONGAMOS un ala rectangular de profundidad ! y

envergadura 2b con un perfil cuyas caracteristicas

nos son conocidas: [C.=f, (i) Cy=f, (/)| ¥y que puede

girar alrededor de un eje que estd contenido en el plano
de simetria v es paralelo a la direccion del viento.

[Llamaremos #, al dngulo de ataque del perfil central y
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Cuerda o ola

Fig. 1

supongamos que por cualquier procedimiento se ha ani-
mado al ala a girar con velocidad angular .

El perfil que estd a una distancia y delante del plano de
la figura, tendrd un angulo de ataque
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y el simétrico respecto al plano de la figura:

En ambos la velocidad relativa al viento es

\r" .1/-.’__1__ l.,_e ve,

por lo que el perfil que estd delante producird un
mento respecto al eje de giro:
)s

mo-

v

iy

C-l"l —
\.f' 24

o
Vit

w? 32

. a
(172 L w?y?) f-rl"v(C:
i 9g P
te]

2 '1-".‘

0” f_\'d)‘ \/' 172 } ll)e_\':"{czu V— err my)
2o

En la que

(ll_‘\'
%

De la misma manera, el perfil simétrico del que acaba-
mos de considerar, producird un momento:
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El momento ejercido por las fuerzas aerodindmicas en
toda el ala y en el sentido de la rotacion es:

v |

Si este momento es positivo, el ala aumentard su velo-
cidad de rotacion hasta llegar a un limite v, en que M=o,
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pero si ¢l momento es negativo, el ala disminuird su velo-
cidad angular hasta llegar a una determinada que anula al
momento y que puede 0 no ser cero.

De todas maneras, lo que verdaderamente interesa es el
signo de

3
¢

M
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cuando w tiende a cero, pues si esta derivada es positiva,
quiere decir que el ala entrard en rotacion espontinea-
mente a la menor perturbacion. Es decir, la condicidon
de autorrotacion es:

M
2w

=0 (= 0).

Nosotros hemos obtenido M por una integral definida,
en que ni los limites ni la variable dependen de w; por lo
tanto, podemos derivar bajo el signo integral y tendremos:
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Cuando w tiende a cero, tendremos:

M It o 2C., °C.
= = 1] »dy V|V LM -3 (Cpy + Cypd
din [ 2,'.{ 2 B ey € - ’ i
Ahora:

3C., 2C., 23

-~ = = -.'! Ear £ __‘f'! {-;'fl}

ey U] a.‘" dw

aC., 9C, ¥, . .

S T ! 1ltp)
dm 01;, cin 1%

v como cuando o tiende a cero
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La condicidn para que exista la autorrotacion sera:

S ) A Sy

o,

191

REVISTA DE AERONAUTICA

dC.

— 4 C, <<
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isto se puede escribir también:
2

37 | Co+i—4)Cr]l<o

para i =1,.

Elegido, pues, undngulo de ataque #,, la autorrotacién
se realizard si la funcion C. + (i — i,) Cy es decreciente
en el punto i =1,.

Supongamos ahora que el ala tiene un alabeo tal, que
las cuerdas de los perfiles extremos forman un angulo ¢
con la cuerda del perfil central, y que el dngulo de alabeo
en un perfil enalquiera es proporcional a su distancia y al
plano de simetria que contiene el perfil central.

Entonces:
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Si hacemos el cambio de variable:
3
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l.a condicién para que no exista autorrotacion serd:

I’a [ Gy — 2) + fuliy — 2)]3%ds =0,
Joa
Veamos ahora la significacién de esta integral.
Nosotros poseemos las curvas Cz = f, (1) y Cy =/f, (i) de
la figura 2. Con ellas podemos construir una nueva curva
en la que las abscisas sigan representando los dngulos de
ataque y las ordenadas las sumas algébricas de AB y la
tangente del angulo TMH, siendo M7 la tangente en A/
ala curva C; y MH paralela al eje de los dngulos.  [sta
curva, que estd representada en la figura 3, es evidente-
mente la representacion grifica de la funcion:

de.

- €y
di G

Si senalamos el punto A correspondiente a =1, v lle-
vamos de A hacia la izquierda AB=25, si ACes z, CD
serd f', (i, —z) -+ /3 (i,—2) y la integral que nos ocupa cs
precisamente el momento de inercia de la superficie ra-
yada respecto al eje °P que pasa por i =1£,. Luego si
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CxiCy
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Fig, 2

este momento es positivo no hay autorrotacion y ocurrird
lo contrario en el caso de que el momento de inercia sea
negativo.
Segin lo que hemos visto, en el caso de que no exista
alabeo, la autorrotacion se producia cuando
de.

- Cp=_0
di £ ?

+Cx

dCx

Fig. 3
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es decir, como se ve en la figura 3, cuando 7 esti com-
prendido entre /, € i'5 0 cuando es mayor que ',

Ahora, con un alabeo, que definimos por 5, es evidente
que se puede pasar del dngulo de ataque /7, sin que se
presente la autorrotacion,

Resulta de lo expuesto que el alabeo 4, que es capaz
de hacer desaparecer la autorrotacion, es ficilmente cal-
culable grificamente, pues bastaria determinar el eje
P, P, respecto al cual el momento de inercia del drea
io I2'o FP, P, es nulo o positivo.  En general, la supre-
sién de la autorrotacién por el alabeo, exigird un 4, inad-
misible por su valor excesivamente grande, pero el retra-
sar la aparicion puede conseguirse bien con alabeos de

ralor aceptable.

Es de observar la gran importancia que tiene el valor
de la diferencia i’y — i, que puede calificar alos perfiles,
junta con f, en lo que se refiere a autorrotacion.

Veamos ahora el efecto de las ranuras «Handley Pages
en la autorrotacion.

Supongamos que el ala tiene segiin muestra la figura 4
ranuras en una longitud ¢ en sus extremos
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1 perfil con ranura tiene nuevas caracteristicas conoci-
das y que llamamos
C.— F, (1) Cy = Fy(i):

El momento producido entonces por las fuerzas acro-
dindmicas en el sentido de la rotacion es:
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[.a condicion de autorrotacion es:
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Dibujada la curva de la figura 3, dibujemos en los mis-
mos ejes y por el mismo procedimiento la grifica de la
funcion.

[.a autorrotaciéon no se producird hasta un dngulo de
ataque 7, tal que
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Fig. 5
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Como el factor
3

h
( b—r¢ ) =
varia desde o cuando ¢ =0 hasta o=, cuando c=—=10b la
autorrotacion puede retrasarse hasta /, = /.

Sise desea calcular la longitud ¢ de ranura para retra-
sar la autorrotacion hasta un dngulo ¢, dado (menor
que /, ), bastard despejar ¢ de la ecuacion:

f h \3
( h—¢ ) -

i 4 +i,B=o

y resulta
1

3/ _i B 1
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Puede ocurrir que la grifica de /', (i) -+ F, (i) no en-
contrase al eje de las 7. Entonces podemos buscar la

c=b(1-—

longitud minima de ranura capaz de hacer desaparecer la
autorrotacion,

IZsto puede resolverse como se indica en la figura 0, en
la que la curva de puntos es la simétrica respecto al eje i
de la parte de la curva de la figura 3 que estd por debajo
de dicho eje y las curvas (I) (II) (III) son las que resultan
de multiplicar las ordenadas de F', (i) 4 /%, (7) por diver-
sos factores 1 - m, 1. Sin es el factor de la curva tan-
gente, la longitud pedida se despeja de

¢ 3
( & ) —1l=un
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y resulta
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