Posibilidad de reducir casi
cidad minima de

a cero la velo-
los aeroplanos

Por JULIO COSTANZI, Ingeniero Aerondutico.

El aulor publicé en el aiio 1914 su primer arvticulo de cardeter aviatorio
con el titulo “Sobre la posibilidad de un awmento casi indefinido de las velo-
cidades de los aeroplanos”, cuando la velocidad era de un centenar de kilé-
metros por hore 4 la de mil parecia proxima al infinito. Eva lo demostra-
cién, hecha por primere vez, de la conveniencia del vuelo estratosférico para
el aumento de la velocidad. La tdea empled veinte aiios en abrirse camino
y treinta para llegar a ser realidad. Hoy, por simetria bibliogrdfica, publica
este ariteulo, que tiene finalidades opuestas, asegurando la realizacion en
un tiempo mucho menor,

De tal manera estamos acostumbrados a ver
los aeroplanos despegar y aterrizar tangencial-
mente a tierra, que, sin darnos euenta de ello,
nos hemos hecho a la conviccion de que esta
modalidad de salida y llegada sea caracteristica
del tipo especial de mdquina aérea, Demostre-
mos, sin embargo, que debe existir también la
pesibilidad no tanto de partir sin carrera de des-
pegue como la de posarse suavemente sobre el
terreno, como hacen los pajaros.

Ante todo, consideremos el problema desde
el punto de vista energético; es decir, tratemos
de fijar sj la potencia ordinariamente disponi-
ble a bordo, donde existiese el mecanismo ade-
cuado para utilizarla, seria suficiente para man-
tener quicto en el aire al avion. Podemos afir-
mar que esta posibilidad subsiste. Los helicop-
teros llegan a tener un impulso vertical de unos
14 kilogramos por caballo: 2.000 HP. podrian
mantener fijo en el aire un aparato con un peso

aen

de 28.000 kilogramos; ahcra bien, un aeroplano
d= 2.000 HP. de potencia disponible pesa, ge-
neralmente, mucho menos de la mitad, y, por
tanto, no estamos frente a un absurdo filosofico.

Aceptando esto, veamos cuales son a este
proposito las deduciones tedricas y las realida-
des practicas.

La teoria ensefla que la potencia necesaria
para el vuelo horizontal, rectilineo, uniforme,
puede ser expresada por la ecuacion
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enla cual ¥, indica la potencia necesaria para

el vuelo en las condiciones arriba indicadas, ©n
P .y . a .
los distintos equilibrios; — -3 representa la mi-

tad de la densidad del aire, siendo a el peso de
un metro cibico de ella y g la aceleracion de la
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gravedad ; a cota cero ;S es la su-

a 1
2g 16
perficie sustentadora del ala expresada en me-
tros cuadrados; C. es el coeficiente de resis-
tencia para la incidencia de sustentacion nula;
I la velocidad del avion variable con las posi-
ciones; C. el coeficiente de sustentacion en las
diversas posiciones o equilibrios, y A la enver-
gadura alar,

De la [1] resulta claro que la potencia nece-
saria al vuelo horizontal, rectilineo, uniforme,
esta compuesta de dos términos: uno corres-
pondiente a la potencia necesaria para vencer la
resistencia de penetracion del aparato a la velo-
cidad de que se trata, y el otro correspondiente
a la potencia necesaria para vencer la resisten-
cia autoinducida, o sea, la que es debida a la
limitacion de la envergadura alar.

Por otra parte, recordemos que la ecuacion de
la fuerza sustentadora en el régimen de vuelo
de que se trata estda dada por
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donde P es el peso del aeroplano. Deduzcamos
de esta ecuacion ¢l valor de
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v sustituyamoslo en la [1]. Tendremos:
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Pasemos ahora a un ejemplo conereto, ponien-
do en lugar de las letras genéricas los valores
numéricos relativos a un cierto avion indtil de
especificar, por lo cual sea:

k= 6,65 5= 16,80, C.o = 0,02; 7 = 2.500 kgs.;
PlS = 149 kgs/m?,

hagamos, ademds. la hipitesis simplificativa de
que la cota de aterrizaje esté poco mas o me-
nos al nivel del mar, esto es:
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Supongamos, finalmente, que la potencia dis-
ponible sobre el eje de la hélice sea de 2.000 ca-
ballos-vapor. Con la sustituciéon de los valores
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numeéricos antes citados, la
expresada en kg/m/seg., es:

potencia necesaria,

. , 285.500

Wa = 0021 . V* 4 ——,

siecndo la velocidad expresada en metros por se-
gundo; si la queremos en cv. y la velocidad en
km/h., haremos las reducciones del caso y pon-
dremos:

13.700

11 = 0,000006 1'%+~

(3]

Iin wl segundo miembro de esta ecuacion, el
primer término, correspondiente a la resistencia
de penetracion, crece con el cubo de la veloci-
dad y es, pues, representable en un diagrama
cartesiano que tenga por crdenadas las poten-
cias necesarias y por abscisas las velocidades,
mediante una pardbola ciitbice (en la figura es
la curva b, tangent: en e] origen al eje e las
abscisas); el segundo término, en cambio, varia
en razon inversa de la velocidad, y sera repre-
sentable, sobre dicho diagrama, por una hipér-
bola (en la figura la curva ¢), que tiene por asin-
totas los ejes coord:nados. Sumando las orde-
nadas de las dos curvas a y ¢, se tendri la cur-
va EDM-, que representard la potencia nece-
saria 117, como se deriva de la wcuacion [1]. De
esta curva resulta que si fuese posible emplear
utilmente los 2.000 HP. disponibles, se podria
alcanzar, con el avion en cuestion, la velocidad
maxima de 700 kms/h. y la minima de 7 (siete).

I2n cuanto a la velocidad miaxima, no es nin-
guna maravilla; en cambio, ¢qué se opone a la
realizacion practica de una velocidad minima
tan modesta? La aplicacion de la formula [1],
¢nos ha conducido a un absurdo? Probablemen-
te, no. Basta reflexionar que en los aterrizajes
a que wstamos habituados, los 2.000 HDP., dis-
ponibles a bordo, quedaran absolulamente inuti-
lizados, porque el piloto corta o reduce la admi-
sion, mientras que si existiese un mecanismo
para utilizarlos con el fin de la sustentacién, no
obstante la disminucion de la velocidad, hastaria
1no solo para mantener en el aire al aviéon de que
se trata, sino a otro mas pesado, como hemos
visto al principio,

Iin congecuencia, sdonde esta la causa del des-
acuerdo entre la teorfa y la practica?

Podemos verlo trazando la curva de la poten-
cia necesaria, 7. en funcion de las caracteris-
ticas experimentales, deducidas en el tinel aeto-
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dinamico sobre el modelo del avidén en cuestion,
mediante la formula

Wy =

Valzg

[La curva asi construida, o sea la AaMal3,
coincide con la otra, deducida de la [1], es decir,
con la AaMDelZ, en la rama de lcs regimenes
rapidos; o sea, pcr el tramo Medd se separa
después para formar la rama de los regimenes
lentos.

C.\'
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De la nueva curva de la potencia asi trazada
vemos que la velocidad minima, sin uso de su-
persustentadores, puesto que el dado por la ex-
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tos, es decir, en las fuertes incidencias, el flujo
del aire se separa del extrados del ala y la capa-
cidad sustentadora de ésta decae. Se trata de
alejar esta separacion hacia las incidencias in-
feriores mediante los dispositivos de supersus-
tentacion, y la curva Dde expresa esta relati-
vamente pequefia ventaja, que disminuys la ve-
locidad minima de 145 1 102 kms/h.; sin em-
bargo, se trata de tomar tieira a velocidades ho-
rizontales elevadas, a las cuales basta un pe-
quefic error para determinar la catastrofe,

He aqui el punto crucial de la cuestion: tan-
to con el uso de los supersustentadores como sin
éstos, los 2.000 HP., disponibles a bordo, y, re-
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Diagrama representativo de velocidades mdximas y minimas posibles, segin lu potencia disponible.

periencia es — 1,48, so tiene de la foérmula
CI maf.

olll_
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como se deduce también por el diagrama. La
velocidad minima, empleando los supersustenta-
dores, esto es, con aleta y alerones de curvatura
a ranura en accion para un C. ... = 2,906, nos
da una velocidad minima = 28,5 m/seg., es de-
cir, 103 kms/h,

La causa de la diferencia de los resultados
estd en el hecho de que en los regimenes len-
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petimos, tedricamente capaces de sosten:r el peso
del avion quieto en el aire, quedan inactivos
porque el piloto, en la fase de aterrizaje, reduce
la admision v practicamente renuncia a ellcs,
¢lixiste un medio para salir de esta situacion
absurda en que estamos? Probablement: exis-
ten varios: los pdjaros, por ejemplo, adoptan
uno no practicable por los aviones, pasando del
vuelo deslizante o planeado al vuelo batiendo las
alas ; otre medio seria el d= forzar la circulacion
de la velocidad en torno del ala hasta el punto
de compensar la disminucion de la velocidad de
traslacion; un tercero seria el ya intentado de
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acoplar el helicoptero al aeroplano mediante un
esquema constructivo biplano, cuya ala superior
padia resultar, cuando se quisiera, hélice susten-
tadora. Lo hibrido de la solucion turba profun-
damente la magnifica simplicidad de la linea del
aeroplano, motivo de su alta velocidad y, por
tanto, de su éxito, no obstante el defecto que se
le atribuye.

Probablemente es necesario pensar en utilizar
la potencia mas alla de los limites hasta ahora
alcanzados de la circulaciéon de la velceidad.
También este medio ha sido probado, pero solo
con el modesto fin de una supersustentacion li-
mitada, soplando la capa limite, mediante los
escapes de los motores, a través de ranuras prac-
ticadas paralelamente al borde de ataque so-
bre el extrados del ala, y yo mismo, hace veinte
afios, traté, en el tinel aercdinamico, de soplar
por tales ranuras aire comprimido. Sin introdu-
cir nuevos dispositivos, es decir, nuevos pesos,
para obtener el aire comprimido, podrian em-
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plearse los compresores de los motores y usar
la mitad de los cilindrcs de los motores para
compresores mientras la otra mitad funcionara
como motor (ya hemos dicho que la potencia dis-
ponible a bordo es amplia con respecto a la ne-
cesaria para la sustentacion inmévil) para utili-
zar el calor de los escapes, y el de refrigeraciin
de los motores para elevar la temperatura, y en
consecuencia, la energia de los gases a usar para
el impulso vertical, etc.

Es todo un estudio que quizd mereceria ser

presentado con el complejo de elementos numé-
ricos concretos.

Las consecuencias del invento serian incalcu-
lables; baste decir que no serian ya necesarios
los kilometros de pistas en los aeropueartos, que
¢éstos pedrian ser facilmente ubicados proximos
a las ciudades, sin servicios aeronduticos excesi-
vos en los alrededores, y militarmente dejaria de
impulso vertical, etc.

El desarrollo del helicéptero en los Estados Unidos sumd una nueva e importante arma aérea al ar-
senal de las Naciones Unidas durante la guerra y ha creado amplias perspectivas al desarrollo de
la Aviacién civil en el fuluro.
Igor Sikorsky, aviador ruso en la guerra de 1914-18, ha perfeccionado wun helicéptero, que puede
despegar verticalmertle desde tierra o desde el agua, pudiendo mantenerse en el aire cast quieto, en
una atmésfera en calma. El helicéptero fué usado por la Armada de los Estados Unidos como ele-
mento utilisimo en servicios de convoyes. Sikorsky trabaja en el desarrollo de un tipo de helicopte-
ro para cinco pasajeros y usos civiles, eon velocidad de crucero de 200 kilémetros por hora. La fo-
tografia muesira al inventor en una prucba de su apurato, cargdndole desde el aire.
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