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1) IiffRODUCCION 

Donde mejor se manifiesta el dinamismo del progreso científl 
co y tecnol6gico de nuestro siglo, y su influencia en la so­
ciedad y el individuo. es en la realización del sueño inmem~ 
ria! del hombre de volar. 

La aviaci6n fue una de las tecnologías de este siglo que re­
quiri6 la colaboraci6n estrecha de científicos, ingenieros, 
e industriales de muchas ramas para progresar; también fue -
una de las primeras en pasar de la creaci6n individual del -
inven.tor al producto de una nueva inversi6n social en que - -
los especialistas trabajan en armonía para producir un resul 
tado muy superior a la capacidad de cualquier individuo. 

El diseño de aviones debe-.tener presente la acción recíproca 
entre cuatro elementos básicos que son: 

Aerodinámica, Propulsi6n, Estructura y Control. 

En nuestro .caso nos enfocaremos a lo referente de aerodinámJ. 
ca y dentro de esta al estudio de las funciones del ala de 
avi6n (arrastre y sustentaci6n). 

Estos puntos .. son de importancia para el d.isefio de toda clase 
de objetos expuestos a fluidos en movimiento. Su aplicaci6n 
va desde la construcción de vehículos y aviones hasta el di­
seño de estructuras como edificios y puentes. 
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Z) ES!UDIO DE .UN PERFIL DFNI'RO DE LAS N:llMo'\S IHl"ERNACIONALES 

Z .1) INfRODUCCictl 

En los aviones o aeroplanos existen cinco part:es ~rtantes 

1. - Un sistema sustentador 

Z.- Cuerpo del avi6n o fuselaje 

3.- Un sistema de gobierno 

4. - Un sistema de despegue y aterrizaje 

5.- Un sistema de propulsi6n 

Para el punto uno tenaoos un sistEma sustenu.dor también llamado célula -

sustentadora que le pennite mantenerse en el ai:re. 

Para el punto dos un sistema para colocar 1a carga que transporte, sea de 

pasajeros o de mercancías. 

El sistema de gobierno. El a.ia1 dá segurida! y 1e permite elevarse, des­

cender y ser dirigido durante el-vuelo. 

El sistema de despegue y ater.rizaje. .Este .sistema permite la partida de 

la tierra o del agua y .su regreso, bien sea a :la ti.erra o al agua según -

se trate de aparatos terrestres, o de m hidroaV:i6n o anfibio. 

El sistema de propulsi6n le permite avanzar en el. aire y despegar, tam- - -

bitm conocido co;r.o . gn.tpc propul.sor o gxulx> motor. 

Los aeroplanos y aviones 11evan un conjunto de instrunentos y e1ementos -

auxiliares, gracias a ésto se puede conocer ent:odO.-mto las cr:mdicio-­

nes de :ftmcionamiento del aeroplano o avión y sus motores, establecer -­

contacto con la tierra etc. 

De la parte primera la célula sustentadora es el punto donde enfocaremos 

el tema de estudio y haremos un aná1isis en específico del tipo de alas 

(et.lula sustentaqora), y como veremos más adelante célula sustentadora e_!! 

cierra en su contenido tipos y formas de a1as diversas; y su estudio ana­

lítico es diferente para cada una de ellas. 
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2. 2) PERFILES Y ALAS (TERMINOLOGIAj 

La.superficie de sustentaci6n es un plano que provoca.una 

reacci6n Útil del aire al desplazarse sobre su superficie. 

En nuestro estudio consideramos la superficie de sustentaci6n 

como un plano que al desplazarse en el aire produce una fuer­

za ascensorial; las alas las superficies horizonta1es y vert~ 
cales de la cola de un avi6n y los propulsores son todos ---­
ellos ejemplos de superficie de sustentaci6n. 

De las superficies de sustentaci6n las de llUl)IOr import:.ancia para llllestro 
estudio serán: las alas de avi6n. Para ésto uti1izaremos una vista de 

corte transversal del ala fig.2.2.l para poder explicar lo siguiente: 

Se llama pérfil a la foI111a de la secci6n, en el sentido del movimiento. -

de ima ala o de W1 s6lido general. Taabién puede definirse~ la sec-­
ci6n vertical de la ala en el sentido del lllOVÍlliento del aeroplano. 

Los perfiles tienen foI111a ahusada o fuselada. esta fo:rma sirve para fa-­
cilitar el avance del ala •. En los perfiles subs6nicos su parte delantera 

es redonda y la: posterior es lo más afilada posible; de este tipo es el 
ala que caracterizarem;,~. 

El viento relativo es la corriente del aire con respecto aJ. al.a. 

RADJO DE 
~IEL 
(b.a.). 

-- --
~D«l 

Fig. 2.2.1 características del ¡>&rfil 
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Si una ala, se desplaza hacia adelante y hacia abajo,el 

viento relativo se desplazará hacia atrás y hacia arriba si la 
misma ala se desplaza hacia adelante horizontalmente, el vien­
to relativo se desplazará hacia atrás horizontalmente, De es­
te modo la línea de vuelo y el viento relativo es creado pues 
el desplazamiento del avión a través del aire. 

La parte delantera de un perfil se llama borde de ataque (b.a) 
y por lo general siempre está redondeada esta parte es donde -
recibe el viento relativo. La parte trasera por donde el vie~ 
to relativo se aleja del perfil se llama borde de salida 
(b.s.). 

El ángulo de ataque ( ol_ ) de un perfil es el formado por su -
cuerda con la direcci6n del viento relativo. Por otra parte -
se tiene el ángulo de incidencia es el formado por el eje lon­
gitudinal del avi6n y la cuerda del ala. El eje longitudinal 
es una línea imaginaría que se extiende a lo largo del fusela­
je desde proa (parte delantera de un avión) hasta la cola. El 
ángulo de incidencia se mide por el ángulo en que el ala es fl 
jada al fuselaje. El ángulo de incidencia es fijo; no puede -
cambiarlo el piloto. 

La cuerda (C)es una recta de referencia-que sirve para conocer, 
por su inclinación la incidencia o ángulo de ataque del perfil 
y para poder trazar las curvas que componen· el perf"il determinando 
un número suf"iciente de puntos de dichas curvas por medio de -
las ordenadas levantadas sobre. los puntos sucesivos de la cue_E 

da. Si el perf"il tiene una curvatura convexa, tanto en su Pª.!: 
te superior como en la inferior, la cuerda que se considera es 
la recta que une el borde de ataque con el borde de salida. 

Se llama intrados a la línea inferior del contorno que une el 
borde de ataque con el borde de salida, y extrados de un pér-­
fil a la línea superior. 



- s· -

La línea de curvatura.media: Es la línea equi~istante entre 
el extrados y el int:rad.os, esta línea "fija" la curvatura de -
perfil. Si la línea. de ·curvatura media, cae por encima de la 
cuerda se dice que la curvatura es positiva y negativa si va -
por debajo y de doble curvatura si va de sobre en un tramo por 
arriba y en otro por debajo. Por otra parte tenemos la orden!!_ 
da mixima de la línea de curvatura media; que es la máxima di~ 
tancia entre la línea de curvatura media, y la cuerda. Tene-­
mos a continuación doscaracterísticas importantes propias del 
Espesor (e) y son; el valor del espesor mLcimo y su posición -
que se expresa en % de la cuerda; este valer varía desde un 
3% en los muy delgados hasta un 24% en los muy gruesos, en los 
perfiles supers6nicos él espesor~máximo está en-un 40% y 60% -
de la cuerda. 

Se llama radio del ·borde de ataque (r) ;il radio de la circunf.!O 
rencia de uni6n del extraños con el intrados, y es U."l:l carac­
ted.stica imp~t1tante ·del P':?rfil. 

Flecha m~ima (f) es la distancia a que se encuentra el punto 
de curvatura máxima de.la cuerda del perfil. 
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SUPERFICIE AUtR- (A) 
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- PIG. 2~2.2 Fonlas en planta del ala 
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Tenninología del Ala: 

Para .ésto nos valdrEmas de la Fig. 2.2.2 que ilustra los tfinainos que ut_! 
!izaremos en·nuestro estudio. 

Envergadura (b). La longitud transversal m!xima de un ala de 
punta a punta de un avi6n, 6sta tru:bi~n se 11ama cruzamen. 

La superficie ala (A). Es la.superficie de las alas, incluye~ 
do la parte de ala que pueda estar cubierta por el fuselage o 
g6ndolas de los motores. 

Se llama cuerda media (Cin)·a los p~rfiles que constituyen el -
ala suelen ser distintos a lo largo de la envergadura y adem&s 
las cuerdas que los copstituyen va disainuyendo desde el enea.:!. 
tre (donde van empotradas las alas) hasta las puntas. Se def_! 
ne ·.cla cuerda media, como aquellas que·, multiplicada por la -
envergadura, es igual a .la superficie alas: 

Ca. b A 

El estrechamiento ~. se define por 

Ct en donde Cr. ;.. ·~ de-p6rfil en el- en­
~ 

castre 

et: - OJerda de p&fil en la PI!! 
ta. 

El alargemiento A". Se llama alarg-iento a la relaci6n en­
tre la envergadura y la cuerda. 
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El alargamiento varia desde 3 "6- 4 en los aviones muy rápidos 
hasta 20 a 30 en algunos planeadores. El DC-6 tiene 9.44 de 
alargamiento, 8 el Caravelle VI-R,7.2, el Boeing 727 y 6.96 -
el Boeing 747. 

Línea de 25% de la cuerda. La definiremos como aquellas 
que sé obtendría si unieramos todos los puntos a lo largo de 
la envergadura que están situados a un 25% de su cuerda, con 
tados a partir del borde de ataque. Se sabe que el centro -
aerodinámico está situado alrededor del 25%; tanto en consid~ 
raci6n de proyecto, como de centrado. 

Flecha(<.p) Es el ángulo que forma la línea del 25'1; y una -­
perpendicular del eje longitudinal del avi6n. Si el ala no • 
tuviera estrechamiento, este ángulo sería el mismo que el fo~ 
mado por el borde de ataque del ala, y la perpendicular al --
eje longitudinal. La flecha puede ser 
En los reactores comerciales modernos 
así el DC-8 tiene 30° 32º, el B-727 y 
cha positiva. 

Cuerda media aerodinámica(CMA). 

positiva y negativa. 
oscila entre 30° y 40° 
37'.S ~. el B-747 de fle 

Es del tipo de ala rectangular(estrechamiento uno) y sin fle--
cha que produjera el mismo momento y sustentación. Su posi--
ci6n es de impotencia en cuanto a la consideración de estabi­
lidad longitudinal. 

Diedro($). Las alas pueden tener extremos a diferente altura 
que su centro; es decir: 
Que los planos integrados por las cuerdas de los sucesivos 
perfiles de cada semiala, en vez de constituir una superficie 
continua forma un ángulo 
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El diedro formado puede tener su arista hacia abajo (diedro -
positivo) o hacia arx;iha (died:J:o· negativo)• ésto tiene influen 
cia en la estabilidad lateral del avi6n. 

Torsi6n. Puede ser geoaétrica o aerodinámica. La torsi6n -­
geom6trica consiste en que los ángulos de ataque de cada uno 
de los perfiles que componen el ala sean diferentes, dando a 
la sección de punta un ingulo de ataque aenor que en el eneas 
tre. 

Torsi6n aerodinámica. Se logra con perfiles diferentes a lo 
largo del ala, así de esa forma el ~ngulo de sustentaci6n nu 
la varie para los diferentes perfiles que componen el ala. 
El efecto es el mismo que se consigue con la torsi6n geométr~ 
ca. 

Cuerda geom{,trica media. (C G M) 

Para ·una ala de p_lanta rectangular• la cuerda geoml!trica_ me­
dia es igual a la cuerda del pérfil. 

En e.l caso· de una ala trapecial la cuerda geoa~trica media s~ 
ri la cuerda que pase por el centro· de gravedad de la proyec­
ci6n o planta de una semiala-

Puede hallarse mediante f6raulas apropiadas o geoml!tricamente. 
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2.3)SUPERFICIE Y CONFIGURA.CION DEL ALA 

Seg(Ín el caso las alas tienen diferentes formas y dimensiones; 
pero la dimensi6n que está en el sentido del movimiento siem­
pre es menor que la transversal. 

Las alas en planta son: rectangulares con los extremos redon­
deados; trapeciales, o sea, formada por"dos trapecios iguales 
unidos por su base mayor; trapeciales con extremos redondea-­
dos rectangulares eón las partes extremas en f8rma de trape-­
cío con o sin redondear su base menor. Elípticas triangula-­
res etc. Las elípticas son de mayor rendimiento son muy poco 
usadas por lo caro de su c~nstrucci6n y en la prActica se ha 
visto que un ala trapecial en cuyas extremidades la cuerda -­
sea igual a la mitad de la cuerda junto al fuselaje, tiene e~ 
si el mismo comportamiento que un ala el~ptica de igual enve~ 
gadura. 

Si redondeamos los extremos del ala, las propiedades del ala 
mejoran ligeramente. Si la· variaci6n-en el extremo no pene- • 
tra hacia el centro más allA que la longitud de la cuerda me­
dia, el efecto sobre la sustentaci6n es despreciable y lo mi~ 
mo sucede eón la resistencia al avance aunque a veces se pue­
de disminuir hasta Sl. 

Generalmente la superficie sustentadora· (A) se toma como lírea 
la de sú proyecci6n sobre el plano, normal al perfil central, 
que contiene la cuerda de dicho perfil. 

Para Cdlcular la sustentacibn y el arrastre se utilizan la s~ 
perficie sustentadora para sustituirla en la formula. 

El ala con frecuenci~. está dividida en dos partes simétrica 
por el cuerpo o fuselaje del aeroplano, en el cual se empo--­

tran. Es incorrecto referirse al ala izquierda y al ala dere-
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cha y en la aerodinámica las dos par·tes constituyen un s6lo -
conjunto o plano de sustentaci6n 

Se GOnsidera que el ala se extiende transversalmente, sin in 
terrupci6n, de punta a través del fuselaje, barquillas de 
los motores etc. a cuyo efecto las alas se unen con rectas,­
los bordes de ataque y los de salida del ala e:fecti.va,cruza.!!. 
do las áreas ocupadas por el fuselaje, barquillas, para for­
mar un s6lo borde de ataque y un solo borde de salida. 

Configuraci6n de las alas: estas se ~ueden clasificar en ci­
líndricas o no cilíndricas. 

Las alas cilíndricas; pueden suponerse engendradas por una -­
recta, perpendicular al plano del perfil, que recorre el con­
torno éste. Obviamente, se formará un cilindro recto. 

Si la proyectamos a planta sobre el plano .nórmal al perfil 
que pase por 1 a cuerda del mismo •. será rectangular. 

Ala no cilíndrica. A lo largo de la envergadura existe una -
serie progresiva de perfiles con posiciones fijas y determina 
das. Estos perfiles por lo general decrecen desde el centro 
del ala a los extremos y ser el mismo perfil pero con distin­
tas dimensiones. 

D• todos los casos el ala es sim~trica con respecto al plano, 
vertical y en la direcci6n del viento relativo, que pasa por 
el centro de su envergadura y que contiene al perfil central. 

Cuando los perfiles son semejantes y los bordes de ataque y -

de salida forman dos únicas rectas (en cada semiala, las alas 
son c6nicas). 

Si los perfiles en el centro de la envergadura y en los extr~ 
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mos son diferentes el extrados y el intrados del ala pueden -
ser superfic{es· regladas o no serlo. Para el primer caso, - -
los puntos del extrados y del intrados de los perfiles. co--­
rresp~ndientes a igual tanto t de las cuerdas respectivas, e~ 
tarfut unidos por rectas. 

En cada semia~a. los perfiles intermedios entre el aranque y 

el extremo serán perfiles de transici6n. 

Concluyendo podeaos decir que una ala puede quedar determina­
da por dos proyecciones: 

Una proyecci~n de planta fig. z.;z,.2(a} ·.sob:re-.-un plano (PL 2) per- - . 
pendicular al plano vertical (PL1 ) que contiene al perfil ce~ 
tral y que pasa por la cuerda de dicho perfil. y otra proyec­
ci6n fig. 2.3.l sobre un plano PL3 perpendicular a los dos -
primeros (PLl y PL2) 1 X 

1 
1 

1 

~-

X 

Fig. 2.3.l Pla~ta de un ala 



- 13 -

2.4) NOMENCLATURA N•IA~G.A. DE LOS PERFILES 

Aunque recientemente el desarrollo de las secciones del ala 

han sido casi enteramente empirico. Pruebas muy recientes -

indican la necesidad de un borde redondeado y un borde de e~ 

cape agudo. La demanda de alas perfeccionadas para recien-­
tes aeroplanos y la falta de alguna teoría general. conduje­

ron a probar un gran n6mero de alas con formas gradual•ente 

perfeccionadas co•o el resultado de la experiencia. Las se~ 

ries Eiffel y reciente•ente R.A.F. fueron ej emplo.:sobresa- - -
liente de ~ste enfoque a el problema. 

El desarrollo gradd•l i:Je la teoría del ala tiende a aislar el 

problema de los efectos de forma del plano y llegar a una -­

aproxilllaci6n experi-ntal más sistemática. Las prmebas he-­
chas en GGttingen durante la primera guerra mundial contri­

buyeron al desarrollo de modernos tipos de ala. 

Durante este periodo. muchas familias de secciones de ala -­

(perfiles) fueron probadas en los laboratorios de varios pa! 

ses. pero el trabajo de la N.A.C.A •• National Advisory Comm~ 

tee fior Aeronautics, (actual•ente N.A.S.A.) realiz6 investi­
gaciones más siste•atizadas por la separación de los efectos 

de la flecha y dist.ribuci6n del espesor. el trabajo experi-­
mental fue ejecutado en los m~s altos n6meros de Reynolds de 

los que fueron obtenidos en otra parte •. Las secciones del -

ala de uso com~n. son o perfiles NACA:; o han sido influenci~ 

das por las investi¡iaciones .HACA. Jor esta ra.z6n. y porque 

'las secciones NACA. forman familias consistentes. 

Los perfiles NACA. cuatro dígitos y ciñco- digitos son las -

secciones,._ modificadas Clarlt. 11 o' Gottingen ~98 y todos po­
seen la misma distribuci6n básica de espesor, ala mayor dif_! 

rencia es la forma de la linea de curvatura media. Lo mejo1 

de los perfiles NACA. cuatro di¡iitos son las secciones no ª.! 
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queadas (simétricas) y las secciones con un máximo de arqueo 
localizada en un 40% de la cuerda al borde. 

Las cifras que van detrás del sobrenombre NACA. indican por 
su cantidad (cuatro o cinco cifras y por su valor, los datos 
necesarios para poder determinar o construir el perfil com-­
pletamente, dibujando p~imero la línea de curvatura media, y 
distribuyendo después sob'e ella, el espesor correspondien~c­
a un perfil simétrico, esto ~s, dan una ley de curvatura y ~ 

una distribuci6n de espesor. 

Serie NAC!A de 4 cifras. 

Ejemplo NACA 4412 

la. cifra (4): Expresa la ordenada máxima de la línea de cur 
vatura media en % de la cuerda: 4%. 

Za.cifra (4) : Expresa la posici6n de dicha ordenada máxima 
en décimas dela·: cuerda. En el 40%. 

3a. y.4a. ~ifra (12): Expresa el ~spesor máximo del perfil -
en % de la cuerda: 12%. 

Para el perfil NACA 0012 que es el perfil en estudio tenem_os 

la. Cifra 

Za. Cifra 

3a. y 4a. Cifra 

La.. ordenada máxima de la línea de OJrvatura media 0% 

La posici6n de dicha ordenada en déc:imas de <1a.terda: 

º'· 
m espesor máxima del perfil de la OJerda 12% 

De esta serie de cuatro cifras han dado_muy bmen resultado 
los simétricos como. scin el OOC>9 pé-l'fil Simétrico de 9% de e_!! 
pesor. 
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Serie NACA de cinco cifras. 

Pondremos como ejemplo el NACA 23012, perfil que ha sido pro­
fundamente utilizado. 

la. cifra (2) Expresa aproximadamente el valor de la orden~ 
da máxima de la línea de curvatura media: 2% 

Za. y 3a. cifras (30): designan el doble de la~posici6n de -
dicha ordenada máxima: 15% 

4a. y 5a. cifras (12)¡ Espesor máximo en%: 1Z%. 

El avi6n DC-6 entre otros muchos tienen un perfil NACA Z301Z 

Serie NACA. de seis cifras. Perfiles laminares 

En ellos se mantiene el regimen laminar de la capa limite, 
durante la mayor parte del perfil, lo que significa una dis­
minuci6n considerable de la resistencia de fricci6n. 

Ejemplo: 66], - ZlZ 

la. cifra (6): Indica el n~ero de serie, con lo que se con2. 
ce el tipo de distribuci6n de espesor empleada. Serie 6. 

Za. cifra (6): Posici6n del mínimo de presi6n del p~rfil si­
métrico, en décimas de cuerda 60% 

3a. cifra (1): Indica en décimas la.eemiampl:i;tud del. intér­
val.o al rededor del CL ideal• para el 'cua.1 la ·capa límite es 
laminar(! 0.1). Es decir el intérvalo en que se debe util.! 
zar. 
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4a .. cifra (2): Es el coeficiente de sustentaci6n ideaI. 'lllul ti 

plicado por 10 (CL ideal 0.2). 

Sa. y 6a. cifra (12): Espesor mrucimo 12\ 

Existen otros tipos de nomenclatura NACA., algunas son sim--­
ples derivaciones de los aquí expuestos. 

El avi6n Caravelle VI-R. tiene un perfil 1aminar NACA '65
1

-212 

modificado 
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3) TEORIA DEL FLUJO DE FLUIDOS 

La parte dt~l tema de mecAnica de .f.luidos que quizá presente 
m's dificultad, para nuestro estudio es en lo que concierne a 
las normas dimensionales dos y ··tres de ·fluidos. 

La teoría matemática es díficil y no puede ser tratada por -­
completo dentro de los límites establecidos de· este estudio, 
y como siempre los significados f~sicos de algu~os aspectos -
de la teoria no son por lo misao claros. Por lo que nos apo­
yaremos en dibujos para un mejor'-:entendimiento. 

3.1 GENERALIDADES. 

La aerodinámica se le considera como una rama de la mecánica 
de los fluidos que estudian las leyes que regulan los movi--­
mientos de los gases en especial aire y las fuerzas o reacci~ 
nes que se desarrollan entre atmósfera y los cuerpos, que se 
hayan en su interior .cuando existe un movimiento relativo en 
tre dichos cuerpos y el aire. 

Es sabido que en la materia existen tres Estados: 

El s6lido el líquido y el gaseoso. Los dos Últimos son·los -
llamados fluidos ... La diferencia de estos ·tres estados depen-'­

de de la amplitud de movimiento y del espacio entre sus mol~­
culas,,. De esto que las fuerzas de cohesi~n intera~léculas 
son grandes en un s6lido, menores en un l~quido y casi ine~i~. 
tentes en un gas. Otra diferencia entre los estados s6lido y 
líquido, m's relacionada con la Ingeniería, es que los.s6li-­
dos pueden aplicarse esfuerzos de tensi6n, de compresión y e~ 

fuerzos de comprensi6n y esfuerzos cortantes. Los fluidos. én 

cambio, sólo tienen propiedade~ elásticas con los esfuerzos -
de compre~si6n, ya que los otros esfuerzos, aún siendo sumame~ 
te pequeftos, producen una deformaci~n permanente. Si se com--
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prime un fluido, ésta almacenarA cierta cantidad de energía 
elástica en su volumen comprimido. y iil. cesar la compresi6n el 
fluido se dilatará volviendo a su volumen primitivo. En un 
gas ésto es m~s visible que un !~guido. ya que en los liquidas 
la disminución de volumen es su.a.ente pequefta incluso para --
enormes presiones. La aerodinmaica se estudian fundamentalmen 
te las reacciones entre el aire (que ob~i~ente es un gas) y -
los cuerpos s6lidos en él sumergidos. 

La compr.esi6n y la expansión o elasticidad de los gases, como 
veremos más adelante, obedecen esencialmente a diversas leyes­
Termodinámicas como por ejemplo, las operaciones a temperatura 
constante (isotermas) 'que se rigen por la ley de Boyle- )lario­
tte; y las que mantienen de constante la presi?n, varían de -­
temperatura y, en consecuencia, de volumen ley Gay-Lussac; o -
aquellas, adiabáticas, en que no se cede no absorbe calor ( -­
isentr6picas). 

Concretando daremos las siguientes definiciones. 

FLUIDO.- Se denomina aquella materia que. por tener poca o nin 
guna cohesi~n entre sus m?leculas cambia fácilmente de forma,­
tomando la que es propia del recipiente que lo contiene. 

Un fuido perfecto no ofrece ninguna resistencia a los esfue.r- -
zos cortantes. 

Los f1uidos perfectos no existen. pero es ~til suponer su exi..:! 
tencia para'1t1 desarrollo de ciertas teorr•. aunque para su -­
aplicaci?n pfactica tengan que ser posteriormente corregidas. 

MASA.- Es la cantidad de materia que tiene un cuerpo, y esta 
es constante no confundir masa con peso ya que ·la masa del -­
cuerpo es atraida por la gravedad. sabeaos por la 2a. ley de -
Newton, que el peso de un cuerpo es igual al producto de su m~ 
sa por la aceleraci6n de la gravedad. 
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ECUACION DE ESTADO DE UN GAS PERFECTO- Calbimqjdo las leyes de -

Boyt°e Mariotte y la Gay-Lussac se deduce l:r. 1ey ~ o ecuaci6n de 

estado de.• un gas perfecto. 

Donde 

1+ ;;e T 

oe... Coeficiente· de dilat:aci.6n de los g;ases sensi.1>1-te - - -

igual a 1 
--z'T'r 

JI. es e1 vo1unmi ocupmo por ima ..sa ~ de gas 

P Presi6n 
'f T~ratura ºC 

Cano una tenperatura absoluta: T=T+273 
A - -

se ve que 

1 +olT- = T 
A 

Si P !a l10-8Ds densidad· del gas. o .11111Sa por unidad de 'I01.-n0 para -
la l.Dlidad de masa de vo~ y -.,.,. se· cledilcirfa de: 

v xJ' ·- 1 

Bn <XJll5ecuencia, para la unidad de -.sa ~= 

1 +~T 

Siendo Po y Po 

cpe: 
p -,-

-~.:._P_-~ 

olTA J'<- TA ro 
la presi6n y la dens:idml para t + 0-C de aipf. se deduce 

Lamando R al valor de ~la ecnaci~ quedarl.a en la forma 

o 

Donde R. es la constmrte general de los gases 
perfectos ·Cfle s61o ..__.la naturaleza del gas 
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DENSIDAD. Es la relaci6n entre la masa y· el v.olumén . 

DENSIDAD RELATIVA de un cuerpo la relaci~n existente entre su 
densidad absoluta y la de otro que se toma como tipo de com­
paraci6n. 

EL PESO Es lo que pesa su unidad de volumen 

VOLUMEN ESPECIFICO.Es el volumen de una sustancia dividida en 
tre su masa 

UNIDADES. Sisteme métrique Internationale o S.I. hay un 
gran número de unidades físicas, pero la gran mayoría de tales 
unidades se pueden expresar_ por las cuatro dimensiones funda-­
mentales de masa, longitud, tiempo y temperatura. Las dimen­
siones de la fuerza y de la energía se pueden expresar por lás 
de estas cuatro dimensiones fundamentales. ~a mayoría de las 
dificultades que se presentan en el uso de dimensiones y unid~ 

des surgen porque no se entiende adecuadamente la relaci6n en­
tre las dimensiones (y unidades) de masa y de fuerza. 

La unidad de fuerza se puede derivar de la ley de la acelera-­
ci6n de Newton, que dice que la fuerza F que se necesita pa­
ra acelerar uniformemente un cuerpo es directamente proporcio­
~al ~~ pro~ucto de aa masa del cuerpo por la aceleraci6n que -
se le imprime, esto es, 

F m. a 

Donde ge es el factor de conversi6n universal ·cuyas magnitudes 
y unidades dependen de las unidades de (F) ,(m) y (a) que en nues -
tro caso la unidad de fuerza es el Newton, y este se define c~ 
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mo la fuerza necesaria para acelerar 1- Kg masa a lm/seg. 2 

al sustituir estos valores se tiene 

1 Newton 

de donde resulta que ge es 

generalizando 

donde [ = ] representa 
"tiene dimensiones de" 

[=] 

l kg •. l m/seg2 

ge 

l kgm 
Newton seg 2 

masa • longitud 
fuerza tiempo2 

El peso de un objeto se puede calcular recordando que el peso 
de ·Un cuerpo es la ·fuerza necesaria. para acelerar 
la misma proporci~n en que se aceleraría cayendo 
en el vacío. Pór tanto, el peso de un cuerpo se 

El peso en Newton.de 1-kg masa viene dado por 

el. ·Cuerpo en 
libremente -
expresa asi: 

W • · 1 · i¡;.g·.8 m/s~2 Newtons. 

1 kg. :m/seg 

donde g = 9.8 m/serl: o sea que 

W = 9.8 NeWtOI15. 
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Así que el peso de una masa no tie~e e1 mismo valor numérico 
que su masa; concretantlo podemos decir que las unidades del 
S.I,son las siguientes 

Unidad de longitud es el metro DI 

Unidad de tiempo es el segundo seg.-
Unidad de masa es el ki1ogramo kg. 
Unidad de fuerza es el Newton N 

Y la definici6n de la unidad de fuerza es. La fuerza necesa­
ria para acelerar una masa de 1 kg. a l.Om/seg2 

ANALISIS DIMENSIONAL. Todas las cantidades fisicas pueden d~ 
finirse en funci6n de ciertas dimensiones fundamentales: lon­
gitud. masa. tiempo y temperatura. 

A continuaci6n indicaremos algunas dimensiones derivadas 

Definici6n 

Superficie 
Volumen 
Velocidad· 

· .Aceleraci6n 

Fuerza 
Trabajo o energía 
Potencia 
Presi6n 

Par 

M0111entO.· de incercia 
Impuls i6n de una fuerza 

Cantidad de movimiento 

S!!!!bolos 

A" 

Vol= 
v~ 

a ,, 

FxL 
m :a L2 

FxT 
mxV 

dimensiones MLT. 

L2 

L~ 
LT - 1 

LT - 2 

LMT-2 
L2 Mf _2 

L2Mf _3 
L-1 Mr-2 

L2 Mr-2 

L 2 M 
l.MI'-1 

Dfi'-l 
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CALOR ESPECIFICO. Es el niJme= de ca1orías necesarias para elevar en un 
.grado ·cent~grado la temperatura de la unidad de :masa(l gr) de un 
cuerpo Para los gases existen dos ca1ores específicos, s~ 
gdn la elevaci6n de temperatura se e:f'ec~e a voluaen const~ 
te o a presi6n constante. 

En teraodin~ica se demuestra que el. calor sU111inistrado a un 
cuerpo se eaplea en producir·una variaci6n de la energía i~ 
terna del mislDO y en realizar una de~erainada cantidad de -­
trabajo. 'Por otra parte, la eneraia interna, en un gas per­
fecto, es ~nicaaente 'funci~n de la teaperatura y el trabajo 
realizado, llamando a U la energía i.ntern:a; V, al volu-­
•en; P a la presi~n y T a la temperatura, el calor esp.!!_ 
cífico, a·presi~n ·constanue, podría expresarse así: 

c .;·du + P 
<Ir dT 

Si la elevaci~n de temperatura se efect6a a volumen constan­
te. d\V o, y todo el calor absorbido se eaplea en variar 
la.energ~a interna; o ·sea, en elevar la.temperatura. 

cv • · -du 
~ 

dU cvdT 

Si e_levamos la teaperatura a presi~n const-te • habrá otra 
par~e de calor que se eaplear~ en .el trabajo realizado para 
dila.tar el gas, por lo cual el calor específico cp a pre­
si~n e~nstante es aayor que el ca1or espe~Eico cv a volu­
gen cónstante cp y cv vartan para cada. gas; pero 1os va­
lores' de la relaci6n. 

1 

..... 
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Son sensibler11ente constantes. siendo l. 67 para los gases monoátomicos y 
1.40 para los gases diat6micos permanentes. 

Para el aire s~co y a 0° 

cp 

cv 

0.233741 

0.16854 

K 1.40 

PROCESO ADIABATICO 

2 . 2 o 
m / (s • K) 

m2/(s 2 • °K) 1.40 

El principal interes de la aerodinámica es el proceso de cam­
bio adiab6tico, no se transfi~re calor entre el sistema y el 
exterior.· 

En la aerodinámica ·muchos de los cambios ocurren tan rapida-­
mente que hay muy poco tiempo para que el calor se pueda in-­
tercambiar con el aire circundante o con otros objetos. 

Esta sup.osici6ri .. de las condiciones adiabáticas parecen ser 
justificadas entre el c~lculo de resultados y las pruebas e~ 
perimentales. 

Con la restricci6n adiabática 
siguierite relaci6n es ciert~. 

p ·po 

--;;r ? 
o 

Donde 

K 

nombrada anteriormente, la -
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VISCOSIDAD 

Por efectos de v~scosidad se producen varios fenómenos en los 
peP..File.S aerodinfunicos • 

Vamos a introducir este concepto en. forma sencilla. 

Consideremos dos placas paralelas A, y B, de superficie A 
cada una, la placa A est~ en reposo, y la B se mueY~ 
con una velocidad v. como· indica la Fig. ~.1.1 _y suponaa 
mos que el espacio entre dos placas está ocupado por un fluí 
do. 

Experimentalmente,se:comprueba que la capa de fluido en con­
tacto con la placa B, se comporta como si estuviera adheri­
da a ella, moviéndose con la misma velocidad V que se auevr 
la.placa. La: capa de líquido situada inmediat.amente debajo -
de la anterior, no tiene la misma velocidad V, sino una li­
geramente menor, d:ebido a que existe un deslizamiento de wia 
capa sobre otra. La capa superior tiende a que la· inferior 
s:e mueva. con la misma velocidad que ella, pexo a (:SUsa de la: 
inercia. que presenta la capa inferior, se produce :ese· desliz~ 
miento de una sobre otra, ciando lugar a unas fuerzas de roza.:. 
miento en sentido contrario al movimiento. Haciendo el razo,..· 
namiento con el resto de las capas. la distribuci6n' :di; veloci-· 
.dades .sería tal como s.e indica en la fig. ~·1.1 . 'La· é:apa de 
fluido en contacto con la placa A, permanecería en reposo. 
Una corriente. de este tipo se·denoainaría laainar. Para_ que 
la placa B continuara con la velocidad V, sería necesario 
que se aplicara una fuerza constante ..'F con el fin de ven-­
cer las fuerzas de rozamiento que se originan entre las capas 
de fluido• al deslizar unas sobre· otras. 

Coeficiente de viscosidad 

Se define el coeficiente de viscosidad o viscosidad absoluta 
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que denominaremos por la letra griega JA (•u) •ediante ·la re­

laci6n. 

F = )4-A. 

Siendo ''Y" la separaci6D. ·entre las placas. 

Las dimensiones de y. son ML - ! T~ ! 

Masa• 'Longitud ~l. tiElllpO -l) • y la unidad que se ...,iea ai el. sistema 

cegesimal recibe el nombre de poise 

1 poise = 1 dina - seg. 
0112 

El significado físico del coeficiente de viscosidad es el del 

cociente entre la ·fuerza y la ·velocidad de deformación, su - -

valor depend.e de la temperatura aumentando ctiando esta aumen­

ta. (Esto es v~.lido para el caso de los fl?ai.dos comprensibles). 

Como d"elltró ·_de ·la aerodin~ica aparecen :involucrados fro:cuen ~ · 
temen.te los fen6menos de. viscosidad y compresibilidad, se ut.!_ 
;tiza lll~s frecuentemente el coeficiente cin~tica de viscosi­

dad~.: q~e. designare•~s por -Y (nu) • y que se define. co•o eL ab­
só1ü"t'o dividido. por · P (densidad). 

..,, .. -J. 
B. 

V 

y 

A 
Fig. 3.1.1. Ro;amiento entre un s61ido y un fluidos 

,;; 
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3.2 NORMAS DB FLUIDOS 

·• Una· discusi6n de las normas de fluidos siempre eo•ienza con 
una conside~aci~n de la corrient:e de UD f'1uido :ideal descri­
to ·por razones ~mpl1ci.tas en el .anbisi.s -tell6t:i.co. como -­
"potencial de corriente". La teorilll: de pot:encial. de corrie!! 
te.busca predecir la apariencia (formas del perfil) y la di~ 
tribuci6n de las presiones y velocidades en su •ovimiento de 
un fluido ideal. Puede ser aplicado a ciertas situaciones -
reales tales como la corriente de un fluido de un dep6sito a 
una tuberia. 

La teor1a trata de descubrir estas normas de flujo sobre la 
base de ciertas Hip6tesis: Las cuales pueden ser ideal im-­
plicando que ~ste es incomprensible y tiene una viscosidad -
de.cero. Por lo tanto implica que es incapaz de transmitir 
fuerza cortante y deberla ser capaz de pasar la corriente a 
una supe"rficie con desl;izamiento; aán en donde- entra en con­
tacto con la superficie. el fluido estar~a en 110vimiento. 
Una.teorf.aadicional es que la enercia no es discipada en el 
curso dei flujo (corrient.e). 

Presi6n Hidrost~tica. . . 

Cuando .dos puntos en un fluido tienen una diferencia finita 
. . 

ea.altura el peso del fluido puede ser calculado determinan-
do la diferencia en presi~n e~tre 1os dos puntos. Bn la --­
fig. · 3.2.i • ~ Cilindro vertical ti.ene u8a altura Ji. y una - -
~rea tr-•Yersal A •. La presi~n sobre 1a -perfi.c:ie del ci-­
lindro es PI- y sobre la inferior es P 2 • Si"}' es el peso es­
pecifico del fluido. el peso de.l f1ui.do en el ci.1indro es --

hAl'· 

Para el equilibrio, la suma de las fuerzas verticales debe -
ser igual a cero. 
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P 2A - P l A = , hA ')" 

PrP¡ ª.,h~ 3.2.l 

En pá.rrafos anteriores se dij o qua .J< .es una constante (el ~ -

fluido es incomprensible. Si el fluido es comprensible,,5•·, -

es variable y 

dP = dJ;j,.14 , •...... 3.2.2 

Si h. es medida hacia abajo, dp es positiv~; 
Si h .. es medida hacia arriba., dP es negativa. 

La integración de la Ec. 3.2.2 depende de la manera en la 

cual~ varie con la h 
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1 

Z ª ·h 

.z o 

Fig. 3.2,1 Presi6n Hidrost~tica 

a 

.. ~s;:::::s:::::::. ~-~?® 

b: 

Fig. 3:-2..&.. -rubo de ~rrien~e 
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Lineas de flujo o de corriente 

Una corriente de aire puede ser concevida como un flujo de -­
partículas movi~ndose en la misma dirección general. La ruta 
(el.camino) de cualquier part~cula es llamado línea o hilera 
de corriente. En un flujo permanente las formas de la linea 
de corriente· no cambia de un instante al otro lado; por ejem­
plo: Son independientes del ~i~po. Si las formas de la li­
nea de corriente est~n cambiando continuamente el flujo es no 
permanente. 

Las lineas de corriente, no pueden cruzarse. pues significa-­
ria que dos part~culas de fluido estar~an en el mismo lugar y 
al mismo.tiempo, lo cual es imposible. 

Si el fluido es tal que cualquier linea de corriente está co~ 
pletamente en un plano y todas las otras líneas individuales 
tambi~n en ese mismo plano o en un plano paralelo, el fl9jo -
es bidimensional. En este tipo de flujo. el_ disefio (o pa---­
tr~n) de las .forllias de. :la :linea die corriente es identica en -
una serie entera .. de planos parale_:ios. 

Tubos d.!:' corriente. 

En un .f:iujo constante,. si una.curva cerrada.a~- b en la fig. 
3.2.2~--~;. considerada en un~plano perp~~di~lá~ a el "flujo la 
i~nea de corriente se extiende .. a tr~v~s de · cda punto sobre -
esta curva formando un·t~bo de cor.riente. Como la pared de -
este tubo est~ coapuesta de. ~as l~neas de corriente no puede 
haber flujo a trav~s de esta pared. 

El tubo de corriente actGa coao un conductor iaagfnario. El 
conductor puede tener una sección transversal variable. No -
hay lugar en el tubo de corriente en donde el fluido sea crea 
do o destruido, la velocidad es mayor donde la sección es pe­
quefta y menor donde es grande. 
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Ley de continuidad. 

Si el fluido se está moviendo constante y ~te a travi;s de un 
conducto cerrado o. tubo de ·corriente' 1a cantidad de fluido - -
que es~i pasando en esta secci~n se le 11aaa gasto si J' es 
la densidad del fluido, A el área transversal y V la vel~ 
cidad del fluido, el gasto ·que cst~ pasando por la secci6n el 
l seg. es PAV. Entonces la ley de la continuidad es: 

constante 3.2.3. 

3.2.4 

Donde los subíndices 1 y 2 se refieren a cualquiera de -­
las dos secciones particulares del conductor. 

Si el fluido es incomprensible, p es constante y la ley de 
la continuidad puede ser escrita como: ,: •: 

3.2.5 
.. 

. 3~·2. 6 

Esto significa que, si Az es mayor que A2 , v1 será menos 
cpe Vz . Diferené:i_ando la Ec. 3.2~2 y dividiendo entre -­
p ·A V nos da otra forma de la ley de la cau:isuidad ·la cual -
es v~lida, si el fluido es comprensible o inco•prensible: 

Si el 
3.2.7 

__c!E_ 
p 

fluido es 
se reduce 

dA 
-X-

dA 
-¡;;-

"dV = O 3.2.7 
~ 

incomprensible, p es constante y la Ec. 
a: 

+ dV 2 o 3.2.8 
-V-

... - dV 3.2.9 ---v-
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La ecuaci6n de Bernoulli 

En el movimiento constante, se .puede encontrar. una relaci6n­
entre la presi6n y la velocidad en cualquier punto de la lí­
nea aerodin!unica en la Fig. 3. 2.3·· se muestra un elemento pe 

· queño de el fluido formando parte de un tubo d.e ·corriente·. -
El di!unetro del tubo de corriente es tan pequeño que la pre-' 
si6n puede supuestamente ser uniforme a travGs d~ la secci6n. 
La longitud del eleme.nto es ds • su área transversal es A, 

y su densidad es p. El elemento tiene una velocidad V al 
extremo derecha, la presi6n sobre el izquierdo es P y so-­
bre el extremo derecho tenemos P-~. Esta diferencia de -­
presi6n causará una aceleraci6n positiva a la derecha. (Como 
el tubo es, supuestamente horizontal el peso es despreciable). 

Por la.segunda ley de Newton del movimiento, el producto de 
l.as masas multiplicado por su aceleraci6n es igual.a la fue.!_ 
za no balanceada causando la aceler.aci6n. En este caso, la 
masa de el fluido y su volumen Ads multiplicado por su dens~ 
dad ~f la aceleraci6n deberá ser• dV/dt. La fuerza de acel.!:. 
rac:i6n será l.a .dLfenmcia de presi6n -dP iaul tiplicada .por 
el área· A s·obre la cual· esta presi6n actúa. 

ÁdP :;:: 

··,,:.; - . · 'dP -,-
jiAd~ ~t 

ds ·" dV 
dt. 

3.2.10 
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Pero V 

La integraci6n nos da 

dP constante ••••• 3.2.ll -y-
Si el fluido es incaupresible, .. ' es constante y entonces nos queda 

p v2 + p CTE. ...•• 3.2.11 

2 

El primer t~mino representa la energia de presi6n dinámica 
-; ___ ._. __ - de un :fluido, el cual tiene una densidad r y una ve­

locidad V. El segundo t~rmino representa la energia de Pr! 
si6n estática de fluido. La Ec. de Bernoullz puede ser eser! 
ta.en la forma siguiente: 

p p z 
_1_ 

2 
+ 

2 -r-2_ + 
2 

Los·st&bindices se refieren a las diferentes reacciones•del 
tubo de.corriente. Si el flujo es laminar sin turbulencia ni 
con circulaci6n, la forma de la·· Ec. de Bernoul li de arriba -
puede ser ~plicada al flujo a tr.aves de un conducto horizon-­
tal de variados di:imetros. El flujo laminar ocurre cuando -­
los CaJllbiamos en la medida ele el conducto son graduales • -
Una redllcci6n en el d!ametre del conducto.causa un flujo tur­
bulento en ese punto. ·El aire que se mueve a baja velocidad•• 
puede. ser trátada como un fluido incompresibÍe. La ecuaci6n -
de Bernoulli para fluidos compresibles es discutida m!s acle--
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!ante. 

Tubo Venturi. 

La aplicación práctica es hecha de la l!!cuacic?n de Bernoulli -
en el ¡tubo venturi. El tubo Venturi es un tubo convergente -
divergente con una corta garganta cilíndrica o sección cons-­
triñida como la mostrada en la figura 3.2.4. Este aparato d~ 
termina la proporci?n de flujo del fluido a trav~s del tubo -
para medir la diferencia de presión entre la garganta y el -­
área de entrada. 

Por la ley de continuidad, Q 
fluidos no comprensibles, 

Q A1 v 1 

V Z = (-%->· 2 
1 

y 2 
2 =·-e ~2 }2 

. Y por l.a Ecuaci6n de Bernoulli. 

= J_ 
'2 

es la cantidad de flujo; para 

Az v2 

·Q. - . f z 2 a _if·~ 



- .lS -

r V 

p - dP 

Fig:. 3.r.3 . Elemento de tl.uido 

A 1 _B 

~g~ ·3.2 .4·. Tubo Venturj; 
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A~ · A~ 
(- ~· - ~ 

Q 2(P1 ~.Pz) 

?[1-~2] 
3.2.13 .. 

~rovimiento relativo 

Cl.tando un cuerpo en fonna fuselada está inmerso en tm fluido carente de 
fricci6n y no comprensible. Este movi1niento relativo puede -
ocurrir de dos maneras: Que el cuerpo esté fijo y el fluido -
se encuentre en movimiento o que el fluido esté en el reposo 
y .f.?l .cuerpo en mo.vimiento. 

Si ~l cuerpo es fijo y el fluido está pasando por el, la apa­
riencia de la corriente es aproximadamente como se muestra en 
da figura 3.2.5. 

Con el fluido inicialmente en reposo y el cuerpo el·movimien­
to a través de éi. como el cuerpo se mueve hacia adelante, -­
las. partículas se cierran detra~ del cuerpo y el fluido vuel­
ve a su .estado inicial (en. reposo) .. Desde un punto· f;ijo. de 
referencia, las part~culas. de fluido ~,ienen .. un ·movimiento·--­
irregular e inestable. 

Sin embargo, si un observador está localizado sobre el cuerpo 

en movimiento, las partículas parecerían estarse movi6ndose 
pasando el cuerpo en f~rma de lineas laminares. Par~ un cueL 
po moviéndose a través de un fluido fijo, es m~s conveniente 
estudiar el flujo relativo a .el cuerpo que a un punto fijo de 
referencia. Esto es matemáticamente aceptable en este caso 
el cuerpo es tratado como si ·éste fuese fijo con el fluido en 
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movimiento pasándo1o de ta1 manera que en una distancia en -
frente de ei cuerpo esté actuando como una corriente ~ifo~e 
con una ve1ocidad igua1 en magnitud pero opuesto·en~dire'cción 
a 1a ve1ocidad actual. de el cuerpo. 

Punto de estancamiento 

En un f1ujo circundante a un ;;uerpo sólido. cowo la Fig.3.2.5 
algunas líneas de corriente serán desviadas a un lado de e1 -
cuerpo y las otras irán al otro 1ado del mismo. Por ú1tinlo -
habrá un punto en la parte de enfrente· del cuerpo donde una 
linea de corriente golpeará normalmente. En este punto. la -
velocidad es cero. Este punto es 1lamado un punto de estanc~ 
miento (~) en la Fig. 3.J.5 está 'ilustrado 

La presión en este punto es llamada presión de estancamiento, 
de impacto, o dinámica. Si no hay remolinos o burbujas, 1a 
Ec. de Bernoulli puede ser usada para calcular esta presión, 
si Ps es la presi6n en el punto de estancamientc), Po y Vo ~ 

'1a presión y la velocid~4 en algdnpunto sin distrubio en un 
f.luido de. corriente unifo~e; :la velocidad en este -punto de -
estancamiento es cero. 

Ps Po+ ~L 
2 

3.2~14 

La presión de estancamiento puede ser -1ida colocando d8ntro deJ. flujo -
un tubo con su punta abiert.a de frente a la corriente, . J..a ·otra 
punta a .. un·-disposi.tivoi medidor de: ·presi6n. Este tubo· es llam~ 
do t.ubo de pitot. El tubo pitot es un promedio estandard de 
medici6n de la velocidad fluido. 

En ·conjunci6n con el tubo de ·pitot!, hay otro tubo estático ada~ 
tado par.a medir la presi6n: en los f1uidos sin· disturbios. 

,- .. ~ 



Estos tubos son .conectados a un indicador (~an6aetro) en ''U" de 
tal luueraque .la l.octura del. indicador·corres'rionde a J,a di:fe-­

rencia. entre.las presiones esi:liticas y dinúiica. Tal arreglo -" 
es la·velocltlad re1ativa al aire. esto es usado sobre los aero­

planos. Ast. 

Ps = Po + .zi._ 
2 

V .. Ps - Po 

+ 
. V · I Velocidal relativa del ·aire 

Po Presi&l estátiCa 
Ps Presi6n del tubo de pitot 

r:· Densi<hld del aire 

FunciOn. de. la corriente 

3.Z.15 

En el .estudio de 1os flujos bidimensionales de fluidos; :es pre­
ferible tener un nombre para la cantidad del fluido qúe · ~s.tÍí pa 

san::i~ entre un punto dado y un :punto da.-:-t'éi:él.'eJ:icia; 1 T~ X Bst-;; 
cantidad es llaaada función de corriente y del punto. dado, En· 
l.o.s fluidos bidimensionales, .1as dimensionets de la función ·de· o..·· 

l.~ corr;!.ent"e es.t4· en m2 /seg. 

En la Pi¡¡. (3. z. 6 a) , O es un punto de referel).cia OAP y OBP 
son dos líneas cualquier conectado a O y a P. la·cantidad 
de fluido cruzando la línea OAP por segundo debe ser la misma 

cantidad por segundo es la funci6n decorriente de P. 
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En la Fig. 3.2.6 b, los puntos P ·;p• so:O dos .puntos en la 
misma· linea de. corrient:e. La funci6n de ia ~orrient:e de P es 
la cantidad.de fluido cruzando .. 1a1Ínea oP. ·por :seg. Co•o .el 
fluido no cruza la l~riea pp·• la cantidad d~ '.f:Iuido cruzando 
la línea OP' por segundo es la •is•a cant:idad cruzanJo la li­
nea. OP por segundo. Por lo tant:o las puntas sobre la misma -
linea de corriente t:iene la •is•a funci6n de estar en la mis­
ma linea, y, viceversa, los punt:os que tienen.:Ia •isma fun--­
ci6n de corriente esth en la •is .. linea de.corriente. Simi-­
larmente si 0' est~ sobre una l~ea pasando a t:rav~s de O, el 
fluido que cruza OP por segundo es !"a mis•a cantidad como el 
que cruza Q•P por segundo; aunque nin~ fluido cruza O o•. -
Ent:onces la funci6n de corriente de P con respecto a O es· la 
misma co•o la funci6n de corriente de P con respecto a o•. 

Relaci'!n entre la velocidad y la ~ de corriente dentro de un fluido 
bidillelisiDnal. 

Én iln flujo bidimensional 1a Ye1oc:idad V puede ser resuel t:a 
en dos co•pon-t:es, paralelas a los ejes (X) y (Y) respec­
ti~amente. La·collpOnent:e de 1a ve1ocicládpár•l.ela al eje (X) 
es· deno•inada (u): ·su ,dfrecci6n . es positiYa si •va de los val o · 
res •enores a los mayores de. C::).•pór ojelll~. a'1a. derecha. · L¡ 

co•ponent:e parálela al eje ·(Y) ·es denominada (v); esta es. po­

sitiva si su direcci6n es "rumbo al incr-ento de. -los valores 
positivas. de . .(Y.). ahora,:.Jaacia eirri.ba. 

La funci6n de corriente es positiYa si el f1ujo está en dire~ 
ci6n a las manecillas del ·reloj (hacia la derecha) de el ori­
gen o. 

Si P y P' son puntos sobre las 11neas de. corriente adyacen 
tes (ver fig. 3.2.7), y si~ es la.diferencia entre -s fun: 



- 40 -

Fig. 3.2.S Flujo alrededor de un cuerpo 

I' ·o ---.•. :'' 
• .. 

Big. 3.2.6 Funci6n de linea 

Fig. 3.2.7 Funci6n de linea y velocidad. 
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clones de corriente respectivas <lx y dy la diferenci~ en­
tre sus coordenadas. La cantidad de fluido cru=ando por P P" 
por segundo es igual a la cantidad cruzando PA más la can-
tidadcru::and6 AP' por segundo Entonces 

udy vdx 3.2.16 

Para cada valor constante de obtendríamos una línea de corriente ya 
que t' cte. su Jiferancial d 't' = O 

NOTA: 

Entonces 

udy - \."d."( o 

v es negat·iva porque su dirección es descendente (h!!_ 
cia. abajo) 
De calculos diferenciales• si '!' es_ una función de x. 
y. donde y es la función de corriente 

+ dy 3. 2 .. 17 

u d '.:!'. 
d y 

V d ~ 
a X 3.2.18 

Donde el valor .'t'· es conocida como una func
0

iÓn de las coord~ 
nadas x :y· para todos los puntos en el flujo de un fluido bi 
dimen:;ional. 

Manantiales y sumideros. 

En el estudio matemático del flujo <le los fluidos, una con-­
cepción Gtil, es un manantial, o un sumidero. Un ~anantial 
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' . ·~ 
es un punto en. el. cual el iluido, e!;t~ apareciendo en una prg 

_porci8ncdefinida, uniforme: Si no hayperturbaci6n.el·fluidó 
viajará rádialmente: hacia afuera del 111anantial.· Un sumidero 
es·un manantial negativo o de otva manera es un punto en el 
cual el fluido está desapareciendo en una proporci6n definida 

··y uniforme. o sea dos puntos en el espacio por los que se s!!_ 
pone que mana o abso~bo ol fluido ver Fig. 3.2.8 

El gasto (Q) de un manantial es la cantidad de fluido apare-­
ciendo. por segando; para un flujo bidimensional está medido 
en metros cuadrados por segundo. Las líneas de corriente de 
un manantial son radiales. Si una de estas lineas de.-corrien 

··-' li.J.t';. . -
te es dtllsignada como una. base o U'.n_ea .de r_ei;ere_ncia, y la - - -
l~nea de co¡rriente.a. trav6s del. punto p. hace un ángulo e,,­
siendo la medida en direcci6n a las manecillas del reloj des­
de la. 11nea.de referencia, la funci6n de corríente para ei 
punto P es 

<f ~ (9) en radiares 
' .. · .. ~ ' --

'• .. 
lf ~ (9) en grados 3.Z.19 

tcmdl:.f.a el' gasto. total 

• 

Pig. 3.Z.8 Flujo de un Muiatial y un Slaidero. 
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Flujo uniforme más un manantial. 

Porque la funci6n de corriente es una cantidad escalar, lis 

funciones de corriente pueden ser sumadas. 

La función de corriente de una fuente. de gasto (Q), l.ocali­

zada en el origen es ~ = Q 9/2"ír, 9 es medida en radianes en 
dirección a las manecillas del reloj del eje positivo de las 

X. La función de corriente ·de un flujo uniforme, de linea -

y fluyendo en una dirección 

U es la velocidad consta~ 
recta paralelo al eje de las X 
positiva es 't' = + U y, donde 

te. 

La función de corriente de estos dos flujos cuando se cambian es: 

'I' = + Uy + Q9 
zw-

lf = + Uy + _Q___ tan - 1 -L. •••.. 3.2.21 
2'1T X 

Teniendo la ecuaci6n para 't' en tenninos de la constante U y Q. y las v~ 

tiables· x .. y. 1:?.s cur.;:is puc4cn ser. t~azadas. para varias líneas de corrie!!_ 
te. cano en 1.a Fig; 3.2.9 a. La Iiriea de corr:i.ent:e rqiresentada por 
tf. = O en el!. eje ·X es • una curva que se asemeja ·una parabola, P P' • 

en la Fig. :L.Z-9. a. Cano ningún fluido cruza lit linea de corriente --~­

cualquier línea de corrieñte puede ser reemplazada por ün limite sólido -

de la m:inera: g.:ie las lmeas de corriente en la Fig. 3"2~9 a, pueden ser 

consideridas: <!:ano el. flúj o de un viento herizcntal. golpeandÓ una coHna -
de forma CClllO> P P' es la Fig. 3.2.9 b. 

Manantial máis sumidero más flujo uniforme 

Si un .mana~tt.i.al con un gasto (Q) está localizada sobre el eje 

de las X em x = C >" si un sumidero con ün gasto (Q) está 1.2_ 

calizada sofülre el eje de las X a x = -e (ver Fig. 3. 2.10), 

la función d1.e corriente del punto P (x,y) es 
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Q91 Q22 
-z.¡:¡::- z.r¡=-

••••• 3.2.2Z 

táng e· y 
J. x::c: 

' tang 9 . 2 xfc-

Por trigono~etri~. 

tan 9 i - tang 9 2 
1 + tang 91 tang 92 

tang (91 º2l 
___:x_ - _J_ 

- = x-C x•C 
1W.a P+-a 

tang (91 - e2J ~ 2cx: -e~ 2 • Yz 

.-·:allt~uée~ 1a' ne. 3.2.ZZ puede ser suscritz:..en.l:i.fq~,~c 

3.2.23 

Sobraj>oni~o wi flujo' unif~· de -u m/seg. paralelo al eje X sobre el -
flujo exterior de la fuenie y el fluj~ interior de el sumide­
ro da, para el punto P(x,y) 

-Uy + · Q . tan -1 l 2Cy ~ 
z- z + i -Cz 

•••• 3.2.24 

Asign1indole varios valores a ~ , las líneas de corriente pueden ser tra· 
zados por esta fonna de. flujo cano en la Fig •. 3.2.11 

la línea de corriente para 't' = O es el eje X y la curva s:i.mlSt:Tica 



tang Z'iT' • Uy ) 
Q 
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x2 
+ i -c2 

Semejante a un elipse. El flujo puede ser cotiside~ado como 
un flujo bidimensional de una sup~rficie cilfndrica teniendo 
para su sección transversal de forma casf elfptica de la --­
linea de ~ = o. Las componentes de la velocidad, (u, v) -
pueden ser encontradas en cualquier punto por diferenci·ación 
de la función de corriente 

u 

u -._u_+ _JL_ ( x-C - ·.x+C ) 
2 11 r¡r --z:zr ••••• 3.2.25 

V =. -~. 
ax 

V Q__ ' l l ) ~ 

2,~ r¡r ·~ 
'1':·.., .,..;.. 
,~ ........... 

Dónde r 1 2 (X -C)z + Yz .••••• ·,3~2.26 

·r
2

2 (x +C)Z + y 2 

Las componentes de la velocidad son conocidas. y la resultan­
te de la velocidad puede ser encontrada. La presi6n es con9 
cida en algGn punto dentro del flujo, la presión en otro pu~ 
to sobre la misma linea de corriente puede ser calculada por 
la ley de Bernoulli. Debido a ·1a simetrla de las lineas de 
corriente, las presiones sobre la superficie ~ = O, son si­
m~ticas a los ejes (X,f). La suma de las presiones horizon-
tal tambi6n son cero. . .. 
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,.,, 

Fig. 3.2.9 Flujo uniforme y un.manantial 

.. 

X 

Fig._S.Z.10 Manantial y Sumidero 
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Flujo. alrededor de un c*lindro circular 

Se demoS1:J.".Ó que la funci6il de corriente de una fuente y un S.!:!, 

Diidero·cada uno localizado sobré el eje de las X a una dis-­

tancia de 2C • es 

•••• 3.2.27 

Y la linea de corriente para "/ • O es el eje X ·y una curva­

semejant:e a una elips·e. 

Si la distancia 2C entre la fuente y el sumidero es más pequ~ 
_ fia el gasto (Q) y (-~) es más· grande• entonces el. producto• -

2CQ. se mantendri constante. la proporción de ·1a longitud del 
eje mayor a la longitud del.eje menor de la .figura elíptica -
será menor. Como la distancia 2C se aproxima a cero en valor, 
la .figura se volverá casi circulai:., :.cuando esta es combinada 
co..11 un flujo uniforae. Propongmios F. • ZCQ. !.a !:c. 3.2. 27 -
puede ser' escrita. 

't'' tan-l ( 2C!I" ...... ) 

3.2.28 

CClllO e ·se llpl'aitima a cero. el lado derecho de la En•citl!in anterior se 

Jindete~~J,ero. aplicando un: llll!todo st:andard de c:Omlo (regla de Hos­
pital o ''ho9pit:al •s rule") .• difereaciando separ~ ·el. nameradar y -
el den,ominador con respecto a .C y hac-os que e se acerca 
a cero, una soluci6n es obtenida. Ejecutando esta operaci6n 
sobre la Ecuación anterior da¡. para el doblete (fuente-sumid!!, 

ro) 

'f' • _E_ 
Z'iT' X

z 2 + y 
y 
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Cuando .este flujo es eom0iJ!a.40 con un flujo uniforme negativo 
paralelo al eje X, la función de corriente se convierte en 

'f = - Uy + _. E_ 

2'iT 

Proponiendo 

- Uy 

•·••· 3.2.29 

La línea de corriente para ~ =O será el eje X y un circ~ 
lo _cuy·o centro está en el origen y cuyo radio es a. En donde 
las componentes de la velocidad son: 

u ( -Uy + Uá.2 y ) -.7--.,.,,.-
x- + y-

u - u + Ua2 
[ 

2 2 u X - y Í 
(x¿ + :? ) . 

V 

... 

V = u ª2 kxz2;>)~. 
Sobre la circunferencia· del circulo, <t' = O, ya que 

uª - 2U 

~ 
y 

--? a 

••••• 3.2.30 

3.2.31 
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La veloCidad resultante de V hace un ~lo tang - 1 .Cv/u) .con:.~,~je 
X, pero 

-.le.. = 
u 

X 
-y-

Esto denuestra que la velocidad resul tfÍante V es tangencial ·a la cirOJ!! 
ferencia del circuio. 

yZ uz + vz 

vz ~2 +· (ZU*y)z 
a ·a~ 

Vz 4 u2y2 

ª2 

V 2U ·.;_;L:,. 
a . 3.2~32 

En Coordenadas polares, esta se convierte 

V zu sen.· e 3.2.33 

La presi6n encualquier punto sobre la superficie de un cilindro circular 
en un flujo uniforme, de la· 1ey de Bernoulli. 

P =· Po + ~ (1-4 sen2 9)"' 
2 

3.2.34 
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Las. lineas de corriente para .el flujo cerca de un cilindrCJD 
circular son mostradas en la Fig. 3.Z.1Z ª• y··1as presiames 
~obre la superficie son ilustradas en 1a Fig. 3.2.lZ b. 1!"J1>-'-

:dos estos cc&lculos de presi6n y ve.locidad en esta y en las, .:_ 

secciones que proceden estS.n basados en flujos no compresc:ii!ble 
no viscosos. 

Como la distribuci8n de la presi6n es siadtrica en ambos ~jes 
x. Y• la· suaa de las .fUerzas verticales actuando sobre el. ·Ci­
lindro es cero y la suaa de las fuerzas horizontales es cero. 
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._ ... un~1 
is J!ls ·un . ...;.,,,.;e,· 

• 

· Fig. 3. 2.11 Flujci uniforae Sis mn111ai.dero mis uru11ailantial 

'J" ., 

. Fi,g. 3.2.12 U'l,ujo ali-ededoi- de Ull cilindro (a) y sus 

presi0nes (b) "' 
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Velocidad de Sonido. 

El sonido es tTarismitido poT mediof'de'Ondas alternativas com-­
pTimidas y enrarecidas. Si un esfm~r~o (ten~i6n) ·es .. aplicada 
a un fluido, la presi6n sumada no es instantaneamente distri­
buida a todas las partes del fluido. Una r!ipida presi6n,es -
aplicada, la cua~ actúa por un corto ti~po, esto puede s1gn~ 
ficar que la pTesi6n en varios, puntos en el fluido pueden -­
ser muy diferentes. La estiJUaci6n a la cual una onda de pre­
si8n creciente o decreciente viaja a trav6s de un fluido es 
relativa a la elasticidad del fluido. 

En la Fig. 3.Z.12 a, se muestra un tubo .de áTea transversal -
uniforme A, el fluido fluye a·la derecha con una velocidad 
V. Una onda de presi6n está viajando hacia la izquierda con 
una velocidad de flujo c esto es regulada y ha sido tan -
ajustada que es igual en magnitud a la velocidad de la onda 
e. Esto tiene el efecto que, mientras los :incrementos de pre 
si6n y densidad est!in viajando a la izqui:erd.& con respccí:o al. 

fluido, ellos están estacionarios ccin Te.fil.pecto a la tierra. 
En cualquier secci6n, tal como O - o.; la velocidad,. presi@ y 
densidad son constantes, pero a una· corta. d .. istancia AS so- -
.bre cualquiera de los dos lados la. velocid.ad, presi6n y densi:_ 

· .. dad· serán lig~r~~nte diferentes·· de aquella.s en O - O 

La Fig. 3.2.12 b, muestra como la presión .. puede variar a lo -
largo del tubo, así como la densidad varia con la presi6n. 

La Fig. 3.2.12 b, muestra como la presi6n puede var~ar a lo -
largo del tubo~ asi. como la densidad var~a .con la presi6n. 

De la Fig. 3;~.1 2 a; si dp/ds es 
presi8n entre la S~cci6n O - O 
da por una distancia ~,. será 

la estimación del cambio de 
y la secci6n 0' - 0', separa~ 
(d.P/ds) A.s. 
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la fuerza no balancea.da sobre el fluido entre las sección O - O y 0' - O' 
sérli cJ:i~erente lkpresi8n multiplicada por el li.¡.es transyersal 
(dP/ds] As. X A. La masa del fluido entre estas secciones se-; 
rá AA lJs. La aceleraci6n serlí dV /dt. Por la segund·a ley de 
Newton, la fuerza es igual a la masa por la aceleración 6: 

( ~~ _ • /J.s ) A "' f'A /j.s ~i 

ó dP J' dV 
---as- ~ 

.pero. dV ds dV V dV 
~ ~ -as:- as-

Entonces dP yv dV 
---as- ---as-

6 ·¿p j>dV 
--V-:- 3.2.3T 

El signo negativo muestra que un incremento en p imp;tica 
disminución en la velocidad V-

La ley de la continuidad establece que 

yv Constante 

Diferenciando 

5>dV + Vd.f ~ O 
fdV = - Vdf •••.• 3.2.38 

Ecuación de los dos valores de Ydv 

dP -v-
v2 

una-
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Por suposici& inicial, V es igual. en magnitud a (e), la velocid;¡¡d de 

propaga~il5n de onda lingltudmal, otro .Jllmbre para 1á velócidwl clei.sanido. 

lht:onces la velócidad del sm.ido es 

c = 

En gases, la compresi6n y los enrarecimientos inaidentales a 
ondas del sonido toman lugar muy ripida11 .. te; por lo tanto la 
relaci8n de presi8n para la densidad puede ser supuest:unente 
adiabático. 

p Po 
T iT 

P Po f-,lC 
~ 

12ltonces para gas 

e 

l , 
2.3.35 

••••• 2.3.35 
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De ·1a Ecuaci6n de estado tenemos 

P fRT 

Sustituyendo en la Ecuaci6n anterior para 1a velocidad de son~ 
do. 

e = ~KRT ..... -.S.2.39 

Para el aire 

K 1.4 y R 287 N-M 
kg:-~f 

·c. = ~1.4 X 287 X T 

c. . 20.04 JT m/seg·. . -.. 3.2.40 

Donde T estli en- grados kelv1n 
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ol=J o• 
As 
(a) 

(b) 

Fig. 3.2.11 Ondulaci~ lcmgit:udinal en un t:ubo 
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3.3 ECUAC!ON DE. BERNOULLl PARA. FLUIDOS COMPRESIBLES 

En el inciso anterior, una forma básica de la ecuaci8n de 
Bernoulli fue de:ri:vado 

+ CTE 3.3.1 

Para un fluido incompresible, de y constante, la ecuaci6n -
es suscrita. 

+ p CTE 3.3.2 

Si el fluido es compresible, f dependerá de P y T. cuan­
do los cambios adiabáticos se suponen que toman lugar, la deg 
sidad J> depende de P sólamente y la integración es·· í:ealiz~ 
da como sigue ya que: 

Po 

~ 

+,. To- l- .~o ~) l/K 1 -r· 
'p 

s~ =f-Po l/K p-1/K dp 

r;-
o 

1/K 
f1- (l/K) J p 

Po K I 

7c> r-r o 

K p Pol/K P- l/K 
K-1 J>o 

K p 
K-1 -y-·· 3.3.3 



- 58 -

Cuando esta es su~tltuida en 1a ecuaci.Cn bAsica, 1a ecuaci6n 
de l!ernoulli para fluidos compresib1es en Unf1ujo horizontal 

se vuelve: 

yZ + K p CTE z- K-1 ,,--
yZ + K p Voz + K i?o z- K+T _,,- -z-- ~·-ro-

Indica un punto difinitivo en el flujo de1 fluido, tenem::>s 

y z -voz ~ ~ l + _K_ U'!_- Po =O 
--~z~-- K + 1 _--yr-

SJStituyendo 

Tenemos 

Pl 
y¡-

Po ·r Pl \ (K-l)/K 
-ro- '1>01 

+ kc~ \ ~(· P!,._\ (X-l).:.~ J = O 
- -+ .. J!I&'} 1 ...... -

Presión de est:ancamiento en un ~ CXJllllrESib1e. 

3.3.4 

3.3.5 

3.3·.7 

B1 un punto de estancamiento, Ps y .i's que son 1a presi6n y la densi-­

dad r~ti'V3111ente y la·_wlocidad'~ s:üili1o cero.· llntaoces, si Pó, -

fG y ·vo son la ·presidn,_ densidad y VftlO[idad en un flujo sin disturbio 

de un fluido compresible, 1a s~ snluci&. es cierta. 



.. 
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·K Ps Voz + ,•K Po 
iC-1 75 -r- r:-r -ro-

Ps .. ~s [;~ + 
K - 1 vz2 ] k 

&lstituyelldo 

Ps fo f_!2_)'1/K 
Po 

Ps =Po ( ~0s) l/K r Po -+ ..'.K - 1 
l]rO"' K 

= Po [ 1 + Po K - l Voz l 
-p- -K- --zj 

K/ (K-1) 

De la secci6n anterior tenernos _¿. = KP/j' ; entonces c.
0

2, es el cuadrado 

de. la velocidad del sonido en el flujo de aire sin disturbio, que puede -

ser .sustituida por 

e~= K Po/fb 

Qledando entonces cano sigue 

Ps = Po J(.- 1 
2 

v ... zlK(K-1) 

~ ád 

3.3.8 
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3. 4 CCMPARACION Dlr.\JN FLUJO TBJRICO Y UN FLUJO REAL 

En las corrientes de un fluido ideal no se ejercen fuerzas 
tangenciales o de cizalladura entre las capas en contacto. 
sino s6lo fuerzas nonnales o de presi6n. Esto equivale a de­
cir que, el fluido ideal no opone resistencia interna alguna 
a los cambios de forma. La teoria de estos fluidos perfectos 
está muy desarrollada ma·temli.ticamente, y en muchos casos pro­
porciona también una descripci6n satisfactoria de las corrie~ 
tes reales. En cambio,dicha teoría fracasa completamente en 
el cálculo de la resistencia sobre un cuerpo, pues conduce a 
la conclusi6n de que un cuerpo en movimiento uniforme en un -
fluido de extensi6n infinita no experimenta resistencia algu­
na. 

Este inadmisible resultado de la teoría del fluido perfecto -
se debe a que. en los fluidos reales. además de las fuerzas ·­
normales se ejercen fuerzas tangenciales, tanto interiores, 
entre unas capas fluidas y otras, como entre el fluido y las 
paredes limitantes. Tales esfuerzos tangenciales o de roza-­
miento se deben a una propiedad de los flujdos re~lcs llama­
de viscosidad de 1os mismosª 

En virtud de la falta de fuerza tangencial en los fluidos pe_!: 
fectos, _existe en general una diferenc.ia· ·de ·v·elocidades ·tan­
genciales entre el. fluido y un s61ido sumergido en él, es de­
cir, hay deslizamientos del fluido a lo largo de la pared. 
En cambio, en el fluido real se ejercen fuerzas ,tangenciales 
sobre las paredes s61idas, lo cual determina la detenci6n o -
estancamiento del flúido junto a las mismas. 

La existencia de tensiones tangenciales o de cizalladura y la 
condici6n de estancamiento en las paredes s6lidas, el fluido 
real y el perfecto. Alg~nos fluidos de la mayor importancia 
prictica como el agua y el aire, tienen una viscosidad muy P.!! 
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queñas. Por eso es por lo que se formula la teoría del flui­
do ideal, prescindiando por completo de l~ viscosidad de los 
fluidos natu~ales; pues, así se consiguen simplificaciones -­
tan importantes de, las ecuaciones <!e movimiento, que se hace 
posible desarrollar una amplia teoría mat~mática. Pero es im 
portante señalar que la condici6n de estancamiento la cumplen 
también los fluidos con muy pequeñas viscosidades, encentras~ 
te con los fluidos ideales y ese estancamiento conduce a ve­
ces a considerables discrepancias entre las leyes de los flui 
dos perfectos y de los naturales. En particular, la radical 
discrepancia entre las arriba indicadas resistencias de los 
fluidos ideales y de los reales, tienen su causa física en la 

,condici6n de estancamiento en las paredes. nosotros estudia­
remos las corrientes de los fluidos de escasa viscosidad ya 
que ellos presentan gran interés práctico. 

A continuaci6n veremos la comparaci6n de la teoría del fluido 
ideal con la experiencia. 

En la mayor part~ de las corrientes técnicamen~e importantes 
d,e agua y de aire, el número de Reynolds es muy grande, a ca~ 
sa de la pequeñísima vis~osidad de esos medios, Podría, pues 
esperarse una concordancia acep

0

táble de la ·experiencia; con -
una teoría que desprecie ia viscosidad; es de,cir", con la teo-

. ría:-.del fl:uido perfec°to. En t_odo caso parec·e natural, aÍ CO.!!! 

parar la teoría con la experiencia, comen~ar-por la teor{a -­
del fluido perfecto, sob-re todo .P?r existir· ya en ella gran -
número de soluciones disponibles. 

Con dicha teoría se han conseguid~,.en efecto,muy buenos éxi­
tos, en cierta clase de problemas. Pero en los problemas es­
tudiados _por nosotros se trata, la mayor parte de las veces, 
del movimiento de un s6lido: a través de un fluido en reposo, 
o del flujo a lo largo de tubos y canales, y entonces la teo­
ría del fluido ideal s6lo es aplicable con muchas restriccio--
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nes por .que sus soluciones no Cumplen la conclici6n de: estancamieúl:ci en 

las pár_edes que-siempre es vilida para los_ fluidos reales, -­
por pequefia que sea su viscosidad. El fluido ideal se desli­
zaría:;a•-·10 :·1argo de la'!; parede~, y por eso,.-aún.para ,-iscosi-· 
dades ·muy pequefias, sus soluciones difieren tan sust:ancialme_!! 
te de los fluidos real, que siempre se estanca en las pare­
des, que propiamente lo que es de admirar ·es la regular con-­

cordancia que presentan ambas soluciones en algunos casos, -­

por ejemplo •J''1l"ª un obstáculo dé. muy afilado· perfil. La •ayor 
discrepancia entre la teoría del fluido ideal y _las observa-­
ciones, se da en los problemas de resistencia. La teoría del 
fluido ideal no da fue_rza resul t:ant:e alguna en la dirección 
del movimiento, es decir, que da. una resistencia nula al mo­
vimierito .. uniforme de un cuerpo cualquiera a' -t-ravés de un :-flu_! 
do de ext:ensi6n indefinida (paradoja de D' Alembert:). Eso es­
t~ en manifiesta contradicci6n con la experiencia, que prueba 
que, sobre todo cuerpo se ejerce una. resistencia, que. d_esde -
luego puede ser bien pequefia, para cuerpos de perfil afilado, 
en flujos· iongitudinales. 
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3.5.NUMEROS ADIMENSIONALES. 

Número de Mach. 

En cada problema del estudio del flujo de los fluidos compre~ 

sibles, la relación de la velocidad local del fluido a la ve­
locidad del sonido "en ese. mismo punto" es de gran importan-
cia. Esta relación es 
da por el símbolo (M) • 

Mes adimensional. 

llamada el número de mach y es denota­
Siendo una relaci6n de 2 velocidades, 

3.5.1 

Donde (V) y (c) están en mf.seg •. 

El número de Reynolds. 

Un físico Inglés, Osborne Rey~o1ds, fue ia primera persona en 
hacer un estudio intensivo de flujo en los conductos. 

Usando tubos de varias medidas y diferent:es líquidos, él en-­
contró que a bajas velocidades era t:urbulent:o. 

·.El encontr6 una e:Kpre¿i6n ia· cual es llaaada el número de --­
Reynolds y es abreviado Re 

Este es adimensional 

Re = 

V = Velocidad del fluido 
d = Diámetro deltubo 
J' =.,Densidad de la masa del fluido 

3.5.2 

JA. = Coeficiente de viscosidad del fluido 
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Aunque los experimentos de Reynolds se limitaron a las tube-­
rias, esta relaci6n (sustituyendo D por otra di~ensi6n li--­
neal L) tiene importancia fundamental en Aerodinámica. 

El número de Reynolds 

~= fVL 
p 

V.L 3.5.3 
V 

·Es fácil ver que, para un número de Reynolds dado, 'la rela- - -
. ci6n entre las fuerzas debidas a la densidad y las fuerzas d~ 
bidas a la viscosidad es constante. 

En efecto: con un sistema adecuado de unidades, tendríamos -­
que la fuerza deb.ida .a la inercia (prescindiendo de la vise~ 
sidad). sería: 

Ii . 
f 

v2 

Por otra parte, la fuerza debida a la viscosidad, en dos pla­
cas cuadradas paralelas de lado L, y separadas por una dista~ 
cia L, que tuviera-una velocidad relativa V, seríá: 

F 

Por lo tanto. ~ 
JJO: 

p; v2 Lz· 
p...V.l. 

J'-VL 

p·.v.L ,.. Re 

Luego dicha relaci6n sería constante e igual al valor del nú­
mero de Reynolds dado. 

Reynolds encontr6 experimentalmente un valor, el cual es llam_!! 
do el número de Reynolds ·crítico. Para valores.de Re meno-­
res que el crítico, el flujo es laminar; para valores mayores 
que el número de Reynols Crítico ce.s .. un flujo Turbulento. 
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3. 6. TEORFMA. DE . CANTIDAD DE MW!NIFNIO 

El anilisis te6rico de la relaci6n entre 'fuerzas, presi~n y 

velocidad de·. un flu'ido en movimiento la cual afirma que para 

la masa, sujeta a una fuerza F la ace1eraci6n correspon--­

diente en la direcci6n de la ·fuerza podri ser dada por 

F m.a. 3. 6.1) 

Donde m. = masa,, a aceleraci6n, F = fuerza. 

Esto es muy claro cuando tratamos con la mecinica de los --­

cuerpos s6lidos que m se refiere a la masa del cuerpo, ésto 
no es tan claro si tratru;os con la masa de un fluido. 

Para esto utilizaremos el teorema de cantidad de movimiento junto con la 

Ecuaci6n de Bernoulli que manejaremos para deterr.tinar la fuerza ejercida 

por un fluido sobre. un cuerpo. sumergido en éste. 

Dicho teorema se deduce de la aplicaci6n de la 2á. Ley de Newton 

Ec. 3.6.1 entonces tendremos 

F d m V 
Cit 

Integrando de t 1 a t 2 tenElllOs:: Donde t es el tiempo y 

V la velocidad. 

3.6.3) 
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Donde el primer ténnino es el impulso de la :fuerza F durant:e el intervalo 

de tier1pci considerado .y el segundo corresponde al Cllilibio de cantidad de -

DDV:ilDiento de. la partícula. 

(Cambiando de forma la Ec. 3. 6. 2) t:enesaos 

F = m V 

Ahora bien,si aplicamos este teoreca al ~isis de W1 fluido en un vol.!:!_ 

men de control, a través de superficies de control, y consideranos qt.1'2· --

m = J?'V-. ~ = V .PA y por 6lt:imo que la r..asa en ese wlumen se conserva 

ver fig. 3.6.1 tenemos: 

O= d(mV) 
(lt 

se 

V + 

cPr- es la diferencial de :vólumen 

d Jr d..;v.. 
~ 

ve 

Donde el segundo tánnino del segundo"lllielilbro represen:!::: el •--Vio de masa· 

a través de la superficie de control. 

Si consideramos ccmo ·un flujo peri:ianente a 

d -rvfd~= º. 
-¡n; J 

ve 

e integramos al pri.cer tá'mino, tenemos 
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Con lo cual eL flujo mlÍsico que entra á la superficie de con-­

trol es la misma que sale •. 

Si su~tituimos en la Ecuaci6n 3.2.3 tenemos 

3.6.4) 

y como m 3.6.S) 

Entonces tenemos 

3.~.6) 

DonderF son las fuerzas exteriores que incluyen fuerzas nor­
"8-1-es al volLDDen de control (presi6n) ; esfuerzo cortantes (G) • 

l.p que representa que la suna de las fuerzas exteriores-sobre el volLDDen 
a:e __ control es igual al ri;gimen de aumento de 1a cantídacl J., -

.Ovimiento; con lo que la fuerza es igual a la variaci6n del 

••ento. 

lll• ecuaci6n es vectorial• y se puedj' descomponer en sus __ c_o!!! 
·JNNl4J1lt:es escalares en las· direcciones·· ·x, Y. Z 

~:Fx m e vzx - vix ) 

r~ m e v2Y - vly ) 

'L)Fz a m ( .v2z - vlz ) 
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Fig. 3.6.1 Flujo en un pasajé.- convergente 

A la componente ( X) de la fuerza ejercida por el fluido sobre el ruerpo 

se le denomina arrastre; y a la componente (Y) se le denomina sustenta--­

ci6n 6 fuerza de sustentaci6n. 

La .determi.naci6n del.arrastre de un cuerpo te6ricamente es imposible ya 

que depende de la transici6n de la capa· límite desprendimiento de esta, 

. dlReynolds, la temperatura, la viscosidad Etc. por lo qÜe se determina 

experimeiltá.Jmente Por medio 'de la siguiente fói-na.ria 

. z 
FD = .C'JlPfi· . "-

Z 

Donde CD es el coeficiente de arrastre, A el ií.rea proyectada en la direc­

ci~ del fluido Y: V 1 la velocidad en la coni.ente liba'e. 

Y como el arrastre depende tanto .de la viscosidad como del gradiente de 

presi6n de ahÍ que a bajos raímeros de Reynolds las fuerzas viseosas son 

de importancia y CD varía en función de este Reynolds anba de 10 • 000, ~ 
de CD se vuelve constante para la mayo~ía de los cuerpos; aunque para al. 
gunos cuerpos de fonna redondeada como cililldros,CD di.smiJJuye Cuando :--­
R = 105y 6 X 105 
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3.7 DEFLEXION DE FLUJO DE AIRE 

Supongamos que una superficie curva puede ser colocada en una 
· corriente de aire en movimiento uniforme de tal modo que el -
aire se encuentre con la superficie tangencialmente. entonces 
la corriente de aire sufrir~ una desviaci6n gradual 6 una ~~­
deflexi6n de tal modo que el aire deja la superficie en una -
direcci6n diferente de su dirección original. Si la superfi­
ci es lisa, el aire puede no sufrir disminuci6n en la veloci­
dad absoluta. Pero, pa~a producir el cambio de dirección, la 
superficie habrá ejercido sobre e.l aire una determinada.. -E~ .. 
za. 

Contrariamente, en ese lugar debió. de haber una fuerza de 
rea~ci6n de la corriente de aire en contra de la superficie -
desviada (por la tercera ley de Newton). 

En la ±igura 3.7.1 a, el aire está moviéndose horizontalmente 
hacia la derecha con una velocidad V representada por (ab) 
en· la Fig. 3 •. 7 .1 b. El aire se encuentra ·con una superficie .. 
curva deflexionada (desviada), de :J:al modo que esta sale en -
una dirección· representada por (ac)· en la· Fig. 3. 7 .1 b, ha- - -
ciendo un ángulo é cen la horizontal. se. supone a la velo­
cidad constante, de tal modo que la longitud (ab) igua·la a la 
longitud (ac). La velocidad (be) es la 6nica velocidad la -­
cual, al sumarle la velocidad (ab), dari la velocidad (ac). -
La velocidad (be) puede ser considerada de estar compuesta de 
dos componentes, una componente horizontal (bd) y una compo-­
nente vertical (de). 

De la Fig. 3.7.1 b 
ad • V cos E 
de " V sen E. 

El efecto de la superficie desviada ha sido c-biar -,:1~ veloc;:,! 
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dad horizontal del aire 
tical del aire de cero 

de 
a(V 

V a V cos .E.. y la velocidad -.-<=::;_ 
sen E). Si este toma (t) seg. -

para una partícula de aire al atravezar la super~icie curva. -
y sufrir esta desviaci6n hay una aceleraci6n horizorital a ~a 

izquierda: 

ah V- V cos E 
t 

y una aceleraci6n descendente 

av V sen E 
t 

V U cos f.) 
t 

La masa del aire chocando con la placa y sufriendo una des•i~ 
ci6n o deflexión en 1 seg. es /:'AV y en t segundos es .&w.::. 
La corriente horizontal de la fuérza r~9uerida que actua ~a­
cia la izquierda, c:ausando la desviación es: ... 

Fh = f- A V t V - V cos E 
t 

Fh = J' A V~ ( 1 - cos E 

Y l~ componente desc~ndente vertical de fuerzas ~s 

Fv = J' ·A V t V sen E 
t 

Fv = }' A V 2 sen E 

La resultante de estas dos componentes es 

F =J Fh
2 

+ Fv
2 

F = p A v2 ·d. 2 -2 "'1.1-cos li) + sen e 
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Si no' hay'. ,fricci6ri, la dirección de la fuerza desviada F bi­
sectarli el lingulo E entre la direcci6n del·. aire que se ace.!: 
ca y el que se aleja de la superficie. Para cada acci6n hay 
una reaéci6n igual y opuesta. y así si la superficie áct'úa S.!?_ 

bre la corriente de aire como se explic6, la corriente de ai­
re reaccionarli sobre la superficie con una fuerza igual pero 
opuesta en direcci6n como se muestra en F' en la fig .3 .• 1. 7 a, 
Si hay fricci6n, el aire en moviaiento tender! a arrastrar a 
la superficie cual larga que sea de tal aodo que:habrA una -­
fuerza tangencial y la reacción será .. yor coao la aostrada -
por la línea F" punteada en la fig •. ~,'l;.3..a. 

Si la desviaci6n b deflexi6n es causada pormia placa curva o 
pór el aire fluyendo alrededor de una ala de avi6n el s6lo h~ 
cho de que el aire es desviado significa que una fuerza ha -
actuado sobre el aire causando el cambio en la direcci6n del 
movimiento. Entonces el aire debe reaccionar con una fuerza 
igual y opuesta sobre ló'.qúe cause la desviaci6n. 

Es ácostuDÍbrado en aerodinámica. dar noabres a las dos compo­
nentes· de la fuerza producida- por la reacción del aire. La 
co•ponete perj;>endicular a la d:ircc·ci6n ·de la cual el aire i'l~ 
ga a· chocár con ia superficie ·derivada lla•ada "sustentaci6n" 
o 11 ie'vai(tamiento" (F :. 11

). La coa¡ioiienie paralela_ a· la. direcci6n 
es 1l1U1ada "arrastre"· o "resistencia al avmice .. " (Fh") 

V 

(a) Linea de corriente Cb) ~te de velocidad 
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4) ANALISIS DE SUSTENTACIO~ Y RESISTE\CIA AL AVA,'ICE (ARR.\STR.E) 

En este capítulo examinaran los principales ténninos arrastre y sustenta-­

ci6n que son las fuerzas_predominantes que actúan sobre una ala de avi6n y 

un cilindro para ésto nos auxiliamos de la ecuaci6n de Bermoulli y otras -

principales propiedades las cuales ¡)ueden resumirse como sigue: 

a) La direcci6n del fluido es tangencial a una forma aerodinámica en todos 

los puntos. 

b) La corriente no se detiene sólo toma la fo1ina aerodinámica en todos los 

puntos. 

c) Es imposible para dos· líneas d<:> corriente el intersectars.e. 

Tenemos que sobre el aeroplano o avión en vuelo horizontal en línea recta. 

no acelerado, actúan cuatro fuerzas: la fuerza ascensional o de sustenta-­

ci6n; el peso o gravedad que actúa hacia abajo; er.ipuj e la fuer;:a que actúa 
hacia adelante y la resistencia al avance o arrastre que actúa hacia atrás 

también llamada como la fuerza retardara de la resistencia del aire. La -
fuerza ascensional o de sustentaci6n se opone al peso y el empuje se opone 

a la resistencia de arrastre fi~. 4.1. 

La resistencia al avance y el peso son iÍlherentes a todo objeto que se el~ 

ve de tie_rra y se desplace por el aire. El :impulsor.)" la fuer=a de suste.!!_ 

taci6n son fuerzas creadas artificialmente para vencer a las fuerzas de la 
naturaleza de modo que pueda volar el avi6_n. La combinación de motor pro­
pulsor tiene el fin· de. producir empuje para vencer la resistencia al avan· 

ce. 

Las alas se han creado para provocar fuerza ascensional con el fin de ven­
cer. el peso (gravedad). 

Consideremos un objeto o cuerpo que se mueve en determinada direcci6n, con 

velocidad uniforme, a través de un fluido homogéneo que está en reposo (e~ 
cepto por las perturbaciones producidas por el movimiento del cuerpo) vea­

mos los factores que pueden intervenir en la fuerza ejercida por el fluido 

sobre el cuerpo. 
Estos factores pueden clasificarse en dos grupos: Los que dependen del --­

cuerpo y los que dependen ucl fluido. 

Factores que dependen del cuerpo. 

Peso. Carece de influencia, ya que es independiente del movimiento, tenie.!!_ 
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.do el mismo valor cuando .el cuer¡)o .. esd. en reposo que cuando está en IOO-­

vimiento. 
Tamafio. Para cada familia de cuerpos semejantes. este factor 
puede definirse poi una dimens'.i.6n lineal característica l. -'- -
(Longitud• difunetro Etc. y" 

Velocidad. La velocidad del cuerpo. designada por V 

Otros factores. Aunque hay otros factores. como. por ejemplo 
la posici6n del cuerpo con respecto a la direcci6n de la velo 
cidad. que en determinados casos pueden intervenir pa~a ensa­
yos semejantes los factores correspondientes a la forma. pos! 
ci6n rugosidad. Etc .• podemos suponer que son constantes. 

Factores que dependen del fluido. 

Densidad. La densidad del fluido. designada por p. 

Fricci6n superficial. Depende de la viscosidad.dél fluido-y 
ésta vÍ.~nedeÚnidap~~ el coeficiente de visé:os;idad ?,;-que 
depende la·naturaleza y estado del fluido. (Es evidente que 
si él fluido no fuera viscoso. este factor no tendría que ser 
considerado). 

·compresibilidad .. Aunque en algunos casos deberá ser consid~ 
rada. desde luego los liquidas son prácticaniente incompresi~­
bles. e incluso el aire puede ser considerado como tal. para -
muchas aplicaciones importantes. 

Otros factores. Tambiérlthay otros factores. como la turbulen 
cia. la pres:U>n, la_ t~';:¡~~ratura Etc;Q.te-·en ciertós ·ca.sos deberá;;­
ser considerados; pero en ensayos semejantes podemos supone~ 
los constantes. 
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Con mucha frecuencia, es más comodo suponer, y a6n conseguir. -
que sea el aire el que s_e mueva mientras e1 cuerpo permanece 
'fijo. Si una masa de ·un fluido (que-supone•os sin viscosi--­
dad) se encuentra. con un ·cuerpo en su JDovimien1:o, sus molé.cu-' 
Ía.$.deber~·separarse despu~s de chocar con el cuerpo o con -
otras moll.culas de fluido-. influidas por él, para pasar alred~ 
d~r de dicho cuerpó 

Si al c"'1.T¡¡¡-3e la masa del fluido no cambia de direcci6n,ni se 
originan remolinos ~n su seno, sus moléculas acabarán por re­
cuperarse el régimen que tenían antes de encontrar el cuerpo, 
lo cual indicará que el fluido no ha ejercido ninguna acci6n 
sobre dicho cuerpo, ya que, en caso contrario,se~hubiera pro­
ducidp una reacci6n en la.masa del fluido y esta fuerza hubi~ 
da dado lugar a un trabajo. 

Pero evidentemente, en la práctica ésto no es realizable. 

Los fluidos reales (que tratandose del a.ire) presentan deter­
mirio\lda resisten~ia a que les cuerpos se ~even en ~u interior 
'Esta resisten.cía puede. redúcirse cons:iderableaente si damos '­
:a1 cuerpo una foraa ext.erior tal, que permita el peso de la 
·masa del. fluido :sin produc:ir cambios bruscos en su direcci6n 

o sea, dando· a. la proa· (parte fruntal) y a la popa (parte pos 
. terior) una fon.a afilada y uniéndol~s por una. sllperficie coi· 
'tinua ajustada -lo m~s posible a la direcci6n de la línea de - · 
corriente del fluido, a fin de ·que no se produzcan depresio-­
nes ni reaoli.nos. Estas fonaas se 11-an fuseladas o curren.­
_tilíneas. · 

A6n as! se produée una fricci6n entre el fluido y el cuerpo, 
debido a. la viscosidad. 

Si el cuerpo no ·tuviera forma fuselada, al perderse el contaE 

to de las líneas de corriente del fluido con la superficie 
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del cu,erpo, se originarían remolinos que seria pérdida de - - -
energía, y como con~e'cuencia aumento de resistencia al avance 

-4,e'l'.''~O dentro del fluido. 
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4.1) DEFINICION DE SUSTENTACION Y ARRASTRE 

No es .fácil entender el concept~ de la .sustentaci6n y a veces, 
explicarla s6lo crea confusi6n. Una explicaci6n común es que 
la presi6n del aire .. en la cara superior ·del ala es menor que -
en la inferior. Así la sustentaci6n se puede atribuir a ºesta 
diferencia de presiones de aire. La existencia de diferencia 
de presi6n se explica por el principio de Bernoulli que se :m~ 
liz6 en el capítulo anterior. Si el perfil de las alas tuvie­
ra la forma de una l~grima, la velocidad del aire que pasará -
por arriba y por debajo de ellas sería identica y la presión -
reducida de aire que resultará de esta aceleración. sería la -­
misma en ambos lados. 

Pero si cortamos en dos ·esta ala en forma de lágrima, tendría­
mos una forma similar a la ala básica de un avi6n con esta con 
figuraci~n, las mol~culas de aire que se movieran sobre la cu~ 
vada superficie superior har~an un recorrido más largo ·y se m~ 
verían más aprisa para mantenerse al paso de las moléculas que 
se Movieran por parte iriferior. 

La acelera.ci6n del aire en la parte superior daría como resul­
tado un descenso comparativo en la presión. Esta diferencia.­
de presi6n entre las superficies superior e inferior del ala -

«.P.r.oduce sustentaci~n. 

La explicaci6n no est~ equivocada, pero no va lo bastante ade­
lante. Hace depender la ºsustentaci~n de alas con .mayor. curva­
tura arriba que abajo. . Esta restricci~n no es válida·, como 
se advierte palmariamente en las exhibiciones.de vuelo en que 
.los aviones vuelan invertidos no es que el teorema de 
Berrioulli sea d~l todo "inaplicabl~~en la sustentaci6n1 es que 
el modo que se aplica está simplificado. Lo cierto es que 
las diferencias de· presi6n del aire se deben a una com--­
pleja circulación del aire alrededor del ala, en partic'ular en 



- 78 -

el borde de s§.lida, donde la co-,:r:i:ente de .aire. gira en ... r~íllól.!_ 

nos. Este efecto no depende del todo de la tradicional curv~ 
tura del ala, por lo que, las diferencias de presi6n se crean 
(y por tanto la sustentaci6n) aunque el avi6n vuele invertido. 

Sustentaci8n 

Entonces la sustentaci6n la podemos definir como la componen­
te de la fuerza perpendicu1·ar a la corriente de aire, y estu­
diando las variables de que- depende, si consideramos ahora, 
110 un perfil si; no una ala comp_leta, la sustentaci6n viene da 
d.a por la formula. 

FL "' <;..Ah 

Donde 

F¡; .. FU.erza de sustentaci&l 

A. .. Area de las alas 

h 1 ·-,.v2 presi~ dinámica z-
C· L Coeficiente-de sustentación 

Cz. es un coeficiente sin dimensiones; depende Gnicamente para cada tipo 
de perfil, de ángulo de ataque (o<..). El CL varía en fun-­

ci6n ~el .: .. angulo; conforme va creciendo. CL aumenta, has ta un 
momento en que a partir de LDl cierto ángulo de a taque, la co-' -
rriente se desprende del extrados, deja de existir el tipo de 
distribuei6n d_e presiones que hemos estudiado, que daba orí-­
gen a la sus·tentaci6n, y el avi6n entra en pérdida de la mis­
ma, 



- 79 -

La resistencia al av~nce de un.cuerpo en ei seno de un fluido 
real, sé 'divide en d<1s partes• a -·las· que podeaos llamar arras 
tre de :fricción y 'arrastre de presi6n depende taa_bi~n. aunque -
indirectamente, de la viscosidad. ya que, al c.~ocar el cuerpo 
con la corriente del f1uido, desviando las líneas de corrien­
te y haciendo variar la velocidad y la presi6n estática para 
distintos puntos, da lugar a la creaci6n de una estela detrás 
del cuerpo, en la cual se engendran, por efectos de 1a visco­
sidad del fluido, movimientos turbulentos o torbellinos. 

Si dos partículas de fluido que pasasen por el mismo punto en 
tiempos diferentes, seguirían trayectorias distintas, en caso 
de un movimiento turbulento abriendo un breve paréntesis para 
el caso de un fluido perfecto, sin viscosidad, los dos arras­
tres serían nulos para velocidades subs6nicas; pero para vel~ ·, 
cidades supers6nicas, inclusQ e::: :f::.uicios per:fe~tos, en los_ - -
que el arrastre de fricción sería nul.o. existiría un arrastre 
de presi6n U.amado arrastre de ~nda. La paradoj~ 'de Alembert­
no puede existir para velocidades supers~nicas. 

La resistencia aerodin'-ica.es el. .estudio de los elementos no 
sustentadores.. Supongamos un cuerpo s~~t:r.ico' en el seno. de 
un fluido que tiene uil aoviñénto relad.vo eÓ la Dirección de 
uno de sus ejes de siaet:ria, la resu1-tant:e general no tendrfl 
ninguna componente perpendicu1ar a ia direcci~n del ·movimien­
to, por lo cual dicha resultante. se confundirá coa lacompone~ 
qQe~ tiene esa direcci6n. es decir: que s61o existirá resis-­
t:encia al avance, y el cuerpo carecer4 de sustentación. 

Esto suceder~ tambi~n. aunque el cuerpo no sea simétrico, si 
las fuerzas del fluido que act:6an sobre dicho cuerpo s6lo ti~ 
ne una resultante Única en la direcci&n del movimiento de la 
corriente. l!ir)Wicci6n, las resisteacias al avance de los --
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elementos que carecen de sustentaci?n reciben el nombre de re 
sistencia par!isitas o resistencias pasivas. (En la actuali-­
dad se considera también como "resistencia p,ar!isita a la resi~ 
tencia-mínima al avance del ala'de un avión o "resistencia 
del pérfil", prácticamente con una sustentación nula en la ma 
yor parte de los casos). 

Generalizando podemos decir, ql,\e la resistencia o arrastre 
Es la fuerza en direcci6n del movimiento, tomada como positiva en 

el sentido de la corriente. 

La resistencia total al avance,esta compuesta ·por· las sigulentE!"S "X'~ 

sistencias parciales, que son: 

Resistencia de presión o forma 
Resistencia de fricci6n superficial 
Resistencia inducida 
Resistencias parásitas 
Resistencias de.interferencia 

Las resistencias parásitas se componen por. la resistencia de -
forma o presi6n y. la fricci6n súperficial. 

Si' evaluaramos po·r. _separado cada una de las. resistencias que -
present_a cada e_lemento .. del avión, y las suma ramos, nos sorpren 

deríámos al" comprobar que la re.sistencia tot;il qi:ie obtendrÍ.a.~­
m_os .era. menor que la que realmente .. tiene el avi6n; ést;o es de­
bido a la resistencia de interferencia de cazla uno de ·los ele-­
mentos con los otros. 

El ala con el fuselaje es una de las resistencias m!is importa~ 
tes de este tipo y depende en gran parte de la posici6n relati 
va de uno respecto al otro (ala alta, baja o media), 

El ala baja crea una resis~encia de interferencia mayor que el 

ala alta. 
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Las resistencias parásitas, incluimos las posibles resisten--­
cias al avance que puede. tener un av.i6n. por la acci6n de di- -
versos sistemas como pueden ser enfrie~iento de los motores, -
molinete para producir energía elllctr:Í.ca;~ etc.) 

La resistencia inducida está directamente asociada con la sus­
tentaci6n; por ello se acostumbra a reunir todas las resisten­
cias en dos grupos y por lo tanto. 

Dos ca.eficientes de resistencia. 

+ 

Én !dorlde 

CD ·-::= Coeficiente de resistencia total.· 

CDp== Coeficiente de resistencia parásitas 

CDi· Coeficiente de resistencia inducida 

El CDP agrupa a la resistencia de presi6n, de fricci6n, de in­
·terf~rencia, y adicionales (no depende de CL) 

CDi proviene de la sustentaci6n, -dependerá de CL 

Su valor del coeficiente de resistencia CD depende del ángu­
lo de ataque y CD aumenta cuando el ángulo.de ataque crece. 

La resistencia total al avance, viene dada por la f6rmula 
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FD ~ ,i:'uerza de·~astre o resistencia 

Cn = Coeficiente de resistencia (adlllÍlasional) 

h = 1 j>v2 ú>r~si6n din~ca) 

A = SUperJ:icie de las alas. 

La superficie A se elige como el ~rea más representativa de -
la superficie que mas contri"buye a la resistencia al avance 
6 arrastre 

Vér.. "Aerodinámica 2" Carlos Ordoftez Romero 
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4 • 2) ELWO . BIDIMFNSI(XllAL DE AIRE . ALREDEOOR DE UNA AJ.A 

Flujo Bidimensional. 

Un fluido se está moviente en un flujo bidimensional cuando su 
movimiento está completamente en un plano. Si un cilindro ci~ 
cular esinfinito en logitud y el flujo de a~re est~ alrededor 
de el, y si la di.recci6n de el viento relativo es pe_rpendicu- -
lar a el eje del cilindro, el flujo es bidimensional. Si una 
ala de avi6n pudiera ser infinita en envergadura y si el vien­
to relativo viniera en una direcci6n perpendicular a la enver­
gadura el flujo de aire seria bidimensional.. Es.to significa -
que una partic~la de aire, al aproximarse al ala y pasar arri 
ba o abajo, puede ser movido hacia arriba o hacia abajo pero -

no de ilado·. 

Se mostrar6. má~ adelante· que de una ;_la de avi6n real, con en- -

vergadura infinita, . el ~ire se vierte 'fuera y por debajo de 1 a 

pu~ta d~i '~~~~ k iíaC::ia adentro fig. 4 .2 .:r a ~ste mov.imientó ~-· 
se le llama torbellino de.punta de ala,y complica el movimien­
to de el aire con el ala, de tal man~ra que este no es bidime!!_ 
sional. 

Si el ala es rectangular en .planta dada s.ecci6n de perfil es -

• la misma en un f1ujo bidimensional, el disefio del flujo de --­
cualquier .secci6n de el ala es exactamente la mis11u1 como .el di 
seti.o del flujo de cualquier secci6n paralela ála misma • .Cual­
quier fuerza ·sobre una secci6n de el ala ·producida por el flu­

jo de aire será exactamente duplicada por fuerzas similares so 
bre todas las secciones paralelas. 

Presiones sobre una ala con un fluido Ideal. 

Si un fluido ideü está fluyendo bidimensionallllente en una direcci6n hori­
zontal de una ala la linea de corriente o de flujo tiene 
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la apariencia de la fig. 4.2.2 cercana a la superficie sup~ 
rior, la línea de corriente s~ desvía de su curso recto con -
el fin de seguir el contorno de el ala. Más arriba de el bor 
de de ataque, el disturbio de el flujo es menor. 

Te6ricamente, a una distancia infinita arriba de el ala hay -­
una perturbaci6n infinitesimal. Prácticamente, a una distan-­
cia finita la perturbaci6n es insignificante. Abajo de la ~u­
perficie (intrados), hay tambi~n perturbaci6n ya que el flujo 
es bidimensional, para cada secci6n de el ala rectangular el -
flujo es exactamente semejente a el mostrado en la fig.4.2.2. 
Entonces para cada l~nea de corriente, tal como a a' b' b', 
hay una parte contorneando todos los planos paralelos a el -­
plano representado en la fig. 4.2.2. Podemos visualizar en 
un tubo de corriente de corte transversal rectangular, de el -
cual las dos caras opuesta~ son el plano de la hoja de la 
fig. 4.2.2 Y un plano paralelo, unida~de distancia· 
fuera, la tercera cara1.siendo a a' y todas .las línes de co-­
rriente similar en los planos intervenidos y el .cuarto iado 
ée el tubo de corriente, siendo bb' la línea de corriente y 
su correspondiente parte del contorno. 

Este tubo de corriente rectangul.ár, debido a sus dos lados P_! 
ralelos, tiene un ancho constante> ·pero su otra dimensi6n va­
ría. En la Secci6n ·o-o la línea de corriente .aaa.'•. y b b' 
están a una distancia aparte cada una, pero en la secci6n 1-1 
está distancia ha disminuido y en la secci6n 2-2 la distancia 
ha disminuido más~ Ya que la misma cantidad de fluido pasa e~ 
da secci6n por unidad de tiempo, a secciones angostas la velo­
cidad es mayor que a secciones .más anchas. Por la ecuaci6n de 
Bernoulli en donde la vel.ocidad es más grande, la. presi6n es me 
nor. Es notoi:io que. esta presi6n es normal .a la pared de el t.!:!_ 
bo de corriente .. 

Si la presi6n en el fluido en la secci6n O-O es la presión at-
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mosfl!rica, entonces en J.a·secci6n 1-l la presj,ón será menor que 
la atmosfl!rica y en la secci6n.2-2 lapre!;;i&i;sel'á-110n·,m§smenor -­
Si la línea de corriente bb' se extiende sobre la .superficie 

- de el ala y 1a línea de corriente a a' estli a muy poca distan­
cia. A lo lejos_,las presiones sobre la pared de el tubo de co-­
rriente serán las presiones sobre la superficie de el ala. 

Fuerzas sobre un ala dentro de un flujo bidimensional 

El comportamiento de las líneas de corriente depende de la for 
ma de el perfil y también del ángulo de ataque. (o la direcci6n 
de.la cual el viento relativo golpea el perfil). Como la dis­
tribución de la presión varía sobre el ala. Una presión multi 
plicada por el área sobre la ceo ésta actaa, da la fuerza so­
bre el área • 

. Si la superficie de un ala es dividida en pequefias áreas, cada 
sección tan pequefia que la presi6n JUleda ser considerada como 
constante sobre el área, ·la acción de una· corriente- fluyendo -· 
sobre un ala produce pequefias fuerzas actuando sobre de: ellas .• ~ 
como se muestra en la Fig. 4.2.3 

Tod~s las variaciones de fuerzas producidas por el flujo o c~ 
rriente de aire sobre. el ala pueden ser sumadas para: producir 
una· sola fuerza llamada ~esultante. •La magnitud, la dirección y 

·1a resultante dependen de la distribución de la presión. 

Esta fuerza resultante está siempre producida por dos fuerzas 
componentes; la de la fuerza de sestentaci6n o levantamiento. 
la cual es perpendicular a el viento relat·ivo y la componente 
de la fuerza de arrastre, la cual es ·paralela a e.l. viento re­
lativo. 
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Fig. 4.2.1 Generaci6n de \111 ~po de torbellino 
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__..._... , •. , il 
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.. 
Fig. 4.2.2 Fluid'>, al:i:-ededor del perfil 

,f, 

Fig. 4.2.3 Presiones y fuerzas ·d·e un perfil 
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Las fuerzas sObre el ala dependen de la d~sidad del aire. el 
~rea ~el ala y la velocidad al cuadrado del (viento relativo) 
Donde.·FR es el. símbo!Lo para l.a fuerza result:ant:e (flr.~) el. sím­
bol.o para la componente de sustentaci6n._ )' {!l.r) _) la componen­
te de arrastre 

Donde 

FR = Gl + .,v2 

~L ~ CL L Av2 
2 

FD = Ci> + AV
2 

A- = &rea del ala de .. planta 
V = velocidad del aire · 
CR= Coeficiente de la· result:ant:e 

oé Coeficiente· de · 1evant~ent:o -9 sustintaci:&i -
en- . Coeficiente· de arrast:re 

Ua•re11101J el símbolo . h para la ·. presi6n dinámica. 
1\ = ( 1 /2 )V 2 ; por consiguiente l.as ecuaciones anteriores -
pueden ser escrit:as 

Cil:l.-Ji 
cI.aii. 
CoAh 

h = 1_ v 2 . 
2 

La fuerza resultante pliede resolverse tambi'n en otras dos -· 
componentes una normal que es la component:e de la fuerza· per­
pendicular a la cuerda y una componente de cuerda en la direE 
ci6n .de la misma.·ver·Fig'. 4.2:4 

Si N es l.& fuerza nor11al )11 ~ient:o::r:elá~y C'~:ea;·Ia·~.de l.a 

cuerd<l. 
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Entonces tenemos los siguientes 

N = CN _f_ A.Vz 

2 

' Av2 e = e _f_ c 
2 

Notaremos que a es el ángul.o de ataque 

e = L CN cos a e sen a c 

CD = CN Sen e ce cos e 

Si CN apunta hacia arriba es positiva·. 

Si Ce apunta hacia atrás en positiva 

. El punto en el eual la línea de la fuerza resultante intersecta la a.ierda 

de el al.a es llamada el centro de presión. 

La posici~n del centro de presi~ se __ suel.e dar a partir del borde de ataque 

en porcentaje de la: longitud de cuerda media aerodináílica ver .fig. 4.2~5. 

C.P. =....!!E_ 

ab 

La fuerza resultante FR produce un momento alrededor del borde de ataque 

conunnente se llama manento de cabeceo. 

Este momento es tanado conio negativo si este tiende a aumentar el b6rde de 

sálida (momento de picada), y positivo si tiende a bajar el borde de salida 

(momento inferior al sosten) •' 

La magnitud de el momento de la fuerza resultante de el borde de ataque o 

momento de cabeceo (l-lb. a. 6 Mo) es el producto de la fuerza resultante 

multiplicada por la distancia de la línea de acci6n de la resultante del -­

borde de ataque. 

Si el futgulo de ataque es 9 y la longitud de la cuerda C. enton - -



- 89 -

ces. 

Mo = ~-FL (C.P.)." e . coso<.. )- Focc~P.)C;.. S:mct::) 

Ya que d._ es siempre"un ángulo pequeño; s6lo un ligero error 

es introducida si cos OC.. es le. unidad. Ya que también FD es p~ 
queño comparada con .FL,FD sen o<.. se~á más chica comparada-con 

FL' IY s6lo habrá un ligero error si el término contenido en Fn 

sen <X. es abatido. Entonces una aproximaci6n exacta de mucho 

empleo es: 

( C.P. JC~ 

El coeficiente del momento de cabeceo es 

e.Me 

Distribuci6n de presi6n sobre un ala con fluido ideal. 

En_ la fig. 4.2.6 ds es una distancia· que· se encuentra 

en _la superficie del ala de magni~ud tan pequeña que ra pre- -

s:Í.6n P a lo largo de ésta puede ser _uniforme, y considera~do 
una pequeña superficie de la ala entr_e do_s plan.os, aparte lo 

largo de la envergadura se consider_aril como una distancia uní 

taria. 

La fuerza actuando sobre el ilrea da x 1 ser'- (Po -P) ds, si 

se supone perpendicular· a la cuerda por el ángulo 9. La com­

ponente normal de la fuerza (perpendicular a la cuerda) será 

( Po- P ) cos 8 ds. 

La proyecci6n de el' área ds sobre el plano de la cuerda será 

<lx, y·- dx = ds cos 8 
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Resu1tante 

(a) 

(b) 

·Pig 4.2.5 Centro de presi6n 
en un perfil. 
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Por unidad de envergadura, Po - P puede ser representada veE­
ticalmente como en la fig. 4.2.6._(b) . Cada ordenada entonces 
representa la diferencia de presi6n arriba de la superficie -
del ala sobre el punto correspondiente a lo largo de la' cue~ 
da. El área (Po - P) dx en la fig. 4.2 •. 6. (b) ' representa 
la fuerza sobre el área. pequeña (d~ x· (1) ºsobre la ~uperficie 
del ala también representa la fuerza perpendicular, a la cue~ 
da sobre el área proyectada, (dX) x .<{l) la suma de -----­
(~o - P) dx de x=O a x = C sobre ambas superficies ex­
trados e intrados es una medida de la fuerza normal total so­
bre una unidad de envergadura de el ala. 

(Po-P) 

(Po-P)ds 
9 

Dirección de la c::Uet-cb 
...i&_ 

Pig. 4.2.6 Presi6n en~ elemento de a.ierda 



- 9íl -

4 • 3 ) CAPA SUPERFIICIAL O CAPA LIMITE 

Si un objeto está completamente sumergido en un •.fluido viscoso. 

y si el fluido está en movimiento con respecto al cuerpo hay 

una capa de fluido que está en contacto con la superficie del 

objeto, y en esta capa el fluido está en reposo o estanc~mie.!!_ 
to. Un fluido no puede deslizarse sobre la superficie del o~ 

jeto. 

En la capa inmediata el fluido está movi~ndose a poca veloci­

dad con respecto al objeto, y en las capas sucesivas, la vel~ 

cidad es grande y se incrementa. A algunas mínimas distancias 

lejos del objeto el fluido se está moviendo a toda la veloci­

dad de la masa del fluido. 

Estas pequ.eñas regiones del fluido, adyacentes ·a un cuerpo - -

dentro del fluido> en la cual la velocidad crece desde cero -

hasta .su pleno va~C-,i· ·<le la corriente. exte.rior·. ya sin razon~ 
miento esa capa s·e denomina capa límite de rozamiento 6 super­

ficial.. En la capa límite, ·la causa de la variaci6n de las -

velocidades, son las fuerzas de v.iscosidad que juegan un· pa- -

. pel importante. El flujo en la. capa l~mite puede ser o lami­

nar o tUrbulenta. 

En un fluido ideal (no visc9so ) , no · habria capa l.Ími te. Es d.<:. 

bido a la viscosidad que la velocidad desciende del valor má­

ximo .a cero sobre la superficie. Y a la variaci6n de la ener 

gía que en ella tiene lugar se traducirá en una resistencia 

aL avance o a una fricci6n superficial. 

El espesor de la capa depende de la viscosidad ---------------­

del fluido; menos viscosidad, menos espesor de la capa. Si -

la velocidad del fluido es grande, la epa límite es delgada. 

Si el número de Reynolds es grande la profundidad de la capa 

límite es pequefia. 
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¡ 
1 . 

En la 4apa límite, las fuerza~ debido a la viscosidad son de -
aproxiuladamente la misma magnitud como las otras fuerzas con-­
cernie~tes con el fluido en movimiento. Afuera de .la capa lí­
mite, ~as fuerzas v~scosas s9n insignificantes. La presión.so 
bre la:superficie exterior d~ una capa límite es transmitida -
normal~ente a través de la misma capa sin cambio. 

Capa límite, laminar y turb¿lenta. 
1 

Supongamos ahora, que para /mayor similitud con los fenómenos -
que no$ interesan tenemos ~na superficie que puede ser parte 
de un perfil alar o cualquier otro elemento. 

¡ 
La fuerza de razonamiento /entre ·as diferentes capas, debido 
al desÍizamiento a que es7án so~etidas al tener distintas vel2 
cidades, la denomimanos resistencia al avance o de fricción su 
perficial. La forma de l~ distribución de velocidad en el ca­
so de capa límite laminar~ puede observarse e~ la Fig. ~.3.1 

En los puntos próximos ªi borde de ataque, la capa límit~ es -
laminar, conforme al air se va moviendo alejlindose det borde 
de ataque, las fuerzas d rozamiento disip~n1 cada vez más ene~ 
gía de; la co.rriente de ªf.re, haciendo q_ue el espesor de la c_a­
pa· líl'.Íitc aumente paulat ·namente, hasta que a una cii:r'tá dis-­
tancia del borde-de ata e, la capa limite empieza a sufrir --
unas perturbacione; de 
to dei espesor de la ca 
rriente laminar que exi 

ipo ondulatorio, que acarrean un aumen 
a limite y una destrucc±én de la co--­
t"ía pasando a ser turbulenta. 

En la capa· límite turb lenta las partículas ya no se mueven 
en capas paralelas, si o de una forma caótica; las moléculas 
de aire pasan de una epa· a ot~a movi~ndose en todas direc-­
ciones, de forma que: el espesor de la capa límite, pasa de 
laminar a turbulenta, ent ces sufre un mmiento considerable y la velo--
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\ 
cidad de las partículas tambi~n 13umenta0 esto trae com~ cons~ 
cuencia el aumento de la resistencia de fricci6n. \ . 

\ . \ 
En .la Fig. 4. 3. lI: pueden compararas e los dos casos de 
capa límite laminar y turbulenta \observindose que en J,1 caso 
turbulento, en la zona fluida más \pr6xima a la superfic~e. el 
regimen del fluido es del tipo laminar. · 

. 1 
En el.caso de capa límite turbulenta, existe una agitac~6n 
continua de las partículas del flui o en direcci6n tran~ver-­
sal a la pared, se comprende que es e movimiento perpendicu-­
lar a la pared no puede existir en as proximidades de 6sta0 
por tal motivo debajo de la capa lim"te turbulenta existe --­
siempre una subcapa laminar de un es esor extremadamente pe-­
quefio. 

Desprendimiento de la capa l~míte. 

La mate.ria rezagada en la capa límite no siempre queda a;dher.!. 
da comG tenue lámina a la pared del o stacu1o en toda su, 1on-

' gitud. P1:Jede ocurrir.que la capa limite se espese considera-
blemente corriente abajo, y qu«' en el1 surja una corriente.;. 
de retroceso. De ese me.do,. 1a materia es sacada a ~a co~rie_!!. 
te exterior• y por .1o tanto• separada e1 cuerpo. Se. die~ e_!! 
tonces que la capa limite se despega o esprende de el. Ésto 
lleva siempre consigo una activa formac 6n de· remolinos y ---" 
gran p~rdida de energía, aguas abajo del: cuerpo. Ta1 fen6aeno 
se produce de preferencia en los cuerpos redondeados. Detrás 
de ellos se form~ un espacio en que la e rriente va muy retr~ 
sada (las llamadas aguas muertas), y en 1 cual la distribu-­
ci6n de presiones está muy alterada resp cto a la del fluido 
sin rozamiento. La causa de la gran resi tencia a los cuer-­
pos redondos, es la distrubuci6n de presi nes, tan distinta 

del fluido sin rozamiento, y debido se lleva a cabo el ---
.desprendimiento de la capa l·imi te. 
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Para el caso de una _ala de avión aplicando la ~eparaci6n de -
la capa límite •. 

Tenemos que la disminución de la presi6n sobre la s·uperficie 
superior del ala presupone que el aire fluye laminarmente so­
bre la super.ficie. Hará esto cuando el ángulo de ataque sea 
chico. Se ira aumentando el ángulo y la corriente seguirá l~ 
minar hasta un cierto punto, donde el ángulo de ataque es ma­
yor y el flujo de aire comienza a despegarse de la superficie 
superior en un punto cercano al borde de sálida • En ángul_o 
de ataque en el cual esta acci6n comienza a variar es por lo 
general entre 18° a 20° para muchas formas de perfiles: 

La capa .límite tiene una propiedad fundamental y utilísima y 

es que: A través de ella se transmite la presi6n que existe 
en la corriente libre de aire hasta la pared, esto permite 
entre otras cosas la medida de la velocidad ya que se puede -
medir la presión estática. 

Punto de transición 

Laminar Turb.ü.ento 

Fig. 4.3.l . Fluido en transici6n 
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4•4} RELACION DE SUSTENTACION Y ARRASTRE 

El aire fluyendo alrededor de un ala causa fuerzas que en --­
tran en acc.i6n, y la resultante de estas fuerzas es siempre -
expresada en las componentes de sustentaci6n y arrastre. A 
nivel de vuelo el viento relativo es horizontal de tal modo -
que la componente de sustentaci6n es vertical y la de arras­
tre es horizontal. La componente de sustentaci6n sostiene el 
peso del avi6n. La componente de arrastre es la resistencia 
a fomentar el movimiento del ala. 

El 6nico prop6sito de una ala es proveer una fuerza de sostén 
pa·ra el avi6n .. Es de esperarse que un. ala ofrezca resisten-
cia al movimiento a través de el aire. El ala que tenga la 
mínima resistencia y al mismo tiempo proporciona la mayor su~ 
tentaci6n seria la más deseable desde este punto de vista. 

Las alas deben ser capaces de ser estructuralmente fuertes. -
Un ala muy delgada puede tener mér.ito desde un punto de 
vista aerodinámico, pero en la práctica no es de mucha utili­
dad ya que la estructura usual en tal ala sería muy ligera. 
y llegaría a la fractura. 

La cantidad de movimiento de el centro de presi6n sobre un -­
ala es también importante para conseguir el balance longitudi 
nal. Estos problemas afectan la relaci6n de la secci6n de _: 
ala que es usada, de tal modo que las sustentaciones grandes 
con poco arrastre no es la 6nica consideraci6n. 

El término eficiencia como es usado en la Ingeniería tiene un 
significado muy exacto, la relaci6n de la capacidad de poten­
cia dividida entre la potencia absorbida. En esta caso, la -
eficiencia es menor que· la unidad. El. término eficiencia no 
puede ser correctamente aplicada a la relaci6n de la fuerza -
de sustentaci6n sobre la fuerza de arrastre de una ala ya que 
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ésta es una relaci6n de fuerzas, más no de potencias. La ex 
presi6n eficiencia de el ala la cual ha sido sugerido es muy 
incomodo. y es prácticamente universal empleas la relaci6n -­
sustentaci6n - arrastre o FL sobre F0. 

Esta relaci6n también es aplicable para la relaci6n de. los -
coeficientes CL, en 

sustentaci6n 
arrastre 

L 
í 

Para .ángulos de ataque pequeños, el coeficiente de arrastre es .Pequeño y 
por lo consiguiente el coeficiente de sustentaci6n. De la -­
misma manera sucederá para ángulos grandes. 

Se encontrará que un aumento de un· par de grados en el !mgulo 
de ataque.causará solamente un ligero aumento considerable en 
el coeficiente de arrastre pero este causará un aumento cons.!_ 
derable en el coeficiente de sustentaci6n. Podemos conside~­
rar otras relaciones aparte como la sustentaci6n y el arras-­
tre y son la relaci6n del empuje y la resistencia al avance o 
arrastre en.vuelo horizontal en línea re¡:ta y la relaci6n de 
la sus.tentaci6n y gravedad en vuelo horizontal. 

Para el primer ·casó durante· el vuelo horizontal en. línea rec­
ta a velocidad constante. del aire, el empuje y el arrastre son 
de igual magrii tud. . Cuando el empuje producido por .el propul­
sor aumenta, supera manentaneamente a la sustentaci6n y la::yelocidad au-

·mentará (a condici6n de que se mantenga el vuelo horizontal y 

en linea recta). Sin embargo, el aumento de velocidad en.el 
aire ocasionará también un aumento del arrastre. A cierta V.!:_ 

locidad nueva y mayor en el aire, el empuje y el arrastre se 
regularizarán y la velocidad vuelve a ser constante. 

En cierto punto el empuje producido llegará a su punto máximo 
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En consecuencia la velocidad en el aire au•entará hasta que -
el arrastre iguale al impulso, prevaleciendo entonces una ve­
locidad cqnsta.nte, .en el aire. Esta serlí ia velocidad náxima 
para el avi6n en esa configuraci6n y posici6n. 

Para el segundo caso. 

La sustentaci6n que se aplica sobre el ala actáa siempre so-­
bre la perpendicular a la direcci6n del viento relativo. En 
vuelo horizontal en línea recta, la sustentaci6n contrarresta 
el pe.so. Cuando la sustentaci6n se encuentra en equilibrio -
con el peso el aeroplano no gana ni pierde altura. 

Si la sustentaci6n se hace menor que el peso, el avi6n cocen­
zará a descender, si la sustentaci6n se hace mayor que el pe­
so, el aparato .comenzarlí a ascender. 

(En cuanto se establece un estado continuo de ascenso o de -­
·desce_nso, la relaci~n entre ·cuatro fuerzas no será ya la re-­
p.r:~scn't::.d:z en lá. fig. 4. l: ·sin eabargo,, pará. todos -­
los fines pr~ctic.os, la sustentaci6n iguala todavía al peso -
para peque.fios ~ngulos de ascenso y descenso}. 

Factores que ·afectan a la ·sustentaci?ri y al arrastre. 

Efecto de· la superficie del ala sobre la sustentaci6n y el - -
arrastre .son proporcionales de manera aproximada a la superfi 
cie_del ala. Esto significa que si se duplica la superficie 
del ala, permaneciendo constante otras variables, .la sustent~ 
ci6n y el arrastre así. creadas, serán.tambi~n dobles. 

El 6nico modo en que se pueda cambiar la superficie del ala 
es mediante el uso de ciertos tipos de chanelas, como la ---­
Fowler, que se extiende tanto hacia atrás como hacia abajo, -
haciendo aumentar 1.á superficie del ala. 
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Efecto de la fonna de superficie sobre la sus"te1Itac:i6il y el· arrastre 

Cuando la curva superior del extrados se auaenta (hasta cier­
to punto). La sustentaci8n producida. por dicha· superficie de 
sustentación aumenta. Las alas de gran sustentación tienen -
una gran curva sobre la superficie superior {extrados) y una 
inferior c6ncava (intrados). Las claanelas de las alas hacen 
que las alas normales se aproximen a esta condici6n. al aume~ 
tar la curva del extrados y crear una superficie inferior (i~ 
trados) cóncava, haciendo ast que auaente la sustentaci6n s~ 
bre el ala. Un alerón bajado 11eva a cabo eso.haciendo·aume~. 
tar la curva de una porci8n del ala: Por supuesto también ª!! 
menta el arrastre. 

El alerón levantado reduce la sustenta~i6n ap1icada sobre el 
ala haciendo disminuir la curva de una porci6n del ala. Los 
elevadores pueden cambiar la curva de las supérficies horizo~ 
talés ·aé·: l_a. C'?la. hü.ciCndo que var~e !~ ~~itua,· .y 1a direc_-­

ci8n de· .la sustentacit!in.• 

Si se.forma hielo sobre el ala, .1acforaa de ·1asuperficie se· 
altera. Mucha ·gente cree. que el peso de1 üe1o que se for.:a 

·sobre liis· alas .de un~·aer.oplano ·a.¡¡r::n:!es a1ti.tudes o en cl:i>·- · 
mas frias hace que el vuelo resU1te·pe1igroso •. Este aumento 
de peso .es solaaent~ uaa pequel'la parte cle1 riesgo que riepre·-­
.senta la formación de hielo. 

Cuando se forma hielo sobre la superficie de sustentación. e~ 
pecialmente sobre el borde delantero, la corriente de aire se 
modifica. ·El hielo modifica la curva del ala y destruye.la -
forma de la superficie, que estaba-disefi.ada para dar al ·avión 
su mlixima eficiencia [la razón mis elevada de la sustentación 
a el arrastre). Incluso la capa mlis ligera de hielo sobre un 
ala puede impedir que un avión despegue 
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.Efectos del án.gulo de ataque sobre la sustentaci6n y el arra~ 

tre. 

Ya se han tratado los efectos .de la· sustentación y el. arrastre. 

Conforme aumenta el ángulo de· ataque tanto la sustentación co 

mo .. el arrastre aumentan hasta cierto punto 
E;fectos de la vel.ocidad del aire sobre l.a sustentación y el 

arrastre. 
Un aumento de la velocidad del aire que pasa sobre el ala ha­

ce que.aumente la sustentaci6n y el arrastre. Las.pr~ebas d~ 

muestr.ari que l.a sustentación varíe de acuerdo con el. cuadrado 
de la velocidad.· La velocidad del aire pasa sobre el. al.a en 
vuelo se determina por la velocidad del av·i6n en el aire. Es 
to significa que si un avión duplica la vel.ocidad cuadriplica 
la sustentac.ión y el arrastre. (suponiendo que el ángulo de -­
ataque continue siendo el mismo). 

. . . 
Factores de la densidad del. aire .sobre la sustentaci6n y el arrastre. 

La sustentaci6n y el arrastre varían directamente con la densidad del aire• . 
La densidad del aire se altera por varios factores: Presión, tempera­

tura f humedad, A una latit~d d~ (5.486::in) la densidad del -
aii-13 ,es la .mitad qué .al ntvei del mar. ·Por consiguiente para 
que· un avión mantenga sU susi.entación, ·la velocidad del aire 
·sobre las alas de·b~ aumentar o abtirse el 6'.ngulo de ataque. -

Por esa razón un aeroplano necesita una distancia· para el des 
pegue en altitudes mayores que en las mismas condiciones a a~ 
titudes inferiores. 

Debido a que el aire se dilata cuando se calienta, el aire ca 
liente es menos denso_ que el frto. Cuando otras condiciones 
permaneces invariables, un aeroplano necesitará mayor distan­

cia p~ra el depegue en altitudes mayores que·en las mismas -­
condicio~es a altitudes inferiores. 
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Debido a que el aire se dilata cuando se caliente, el aire c~ 
. liente es menos denso que el frío. Cuando otras condiciones 
permanecen invariables, un aeroplano necesitará mayor distan­
cia para el despegue durante un día cálido que durante el --­
frío. 

Debido a que el llapor de agua pes·a menos que una cantidad - - -
~qúivalente de aire seco. El aire húmedo (gran humedad rela­
tiva es menos denso que el seco (baja humedad relativa). 

El aire menos denso ocasiona otras perdidas aparte de la sus­
tentación. Los caballos de fuerza del motor disminuye. El .­
propulsor pierde parte de su eficiencia la hélice no funciona 
a su máxima potencia y como Jsto afecta al despegue necesita 
una distancia mlis· larga. 
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4. S)GOEFICIENTE DE MOMEl'<TOS ·e CENTRO DE PRESION. 

En el ·estudio de el problema del balan.ce longitudinal y de e~ 
tabilidad, es necesario saber no s61o 1a magnitud y la direc­
ci6n de la resultante de las fuerzas sobre, e1 ala, si no tam­
bién la posici6n de esta resultante. Las fuerzas de sustenta 
ci6n y arrastre son perpendiculares y son las componentes de 
la fuerza resultante. La sustentaci6n al cuadrado más 
el arrastre al cuadrado es igual a la resultante al cuadrado. 
Como estas dos componentes la resultante varía con la densi-­
dad del aire, el área del ala, y el cuadrado de la velocidad, 
por lo tanto, un coeficiente resultante puede ser usado de -­
una manera similar a los coeficientes de sustentaci6n y de -
arrastre. 

Resultante = FR 

CFH. 

Donde: Ai superficie 

V velocidad 
L .. F f- ------

1 
.¡ ., 

co~ -1 FL / FD. 

La direcci6n en la que la fuerza resulumte actúa es el ángulo cot-4FL / FD 
al contrario de la direcci6n en la cual la componente de sus­
tentaci6n actúa. 

El punto sobre la cuerda a través de la cual la línea de ac-­

ci6n de la fuerza resultante pasa es llamado el centro de pr~ 
s i6n e e. p . ) . 

Para todos los pérfiles asimétricos,·1a línea de curvatura me 
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día no serli una línea' racta que coincida con la cuerda, esto 
es para el caso de los pérfiles sim~tricos s'ino que será una 
línea curva para lingulo de ataque nulo, se tendrá mayor sus-­
tentacifln en ,;1 e~trados que en el int:rados; ademíis la suste!!. 
taci6n del extrados y el intrados no está aplicado en el mi~ 
mo punto. Dos fuerzas paralelas y sentidos contrarios no --­
aplicada en el mismo punto dan lugar, además de a una fuerza 
en sentwdo de la mayor, a un momento. 

A ~ngulos cercanos al cero de sustentaci6n, el centro de pre­
si6n estli cerca del bord·e de slilida del ala. Como el ángulo 
se vuelve más positivo el centro de presi~n se mueve hacia -­
adelante. 

Podemos afirmar que para. los lingulos de ataque en que normal -
mente vuelan los aviones, el centro de presi~nes se mueve ha­
cia adelante, conforme el lingulo de ataque crece, (o hacia -­
atrás! si el ~gulo de ataque disminuye). 

Él margén de posiciones· donde se J11Ueve el centro de presiones 
suele estar entre el 25% y el 60% de la cuerda. 

Con pérfiles s.im6tricos, ·son, aquellas, que tienen ambas su-- .. 
. perfici:es cov¡,xas y el mismo arco. no. hay aoviniiento .. del cen-· 
tro'de presi~n. Estos p~rfiles son llamados pérfiles esta-.:­
bles ya que a los inestables se mencionaron anteriormente. 

El momento de la fuerza resultante sobre el ala es el produc­
to de la fuerza y la distancia desde la l~nea de acci6n de -­
las fuerzas (cuerda media aerodinmnica) al punto del cual el 
mamen to es tomado. ·Los "momen"i:os" que act6an en una manera -
tendiente a aumentar el ángulo de ataque s~n llamados mamen-­
tos m~nimos de sosten y son designados por un signo positivo. 
Los momentos que tiend~~ a disminuir el ángulo de ataque son 

. llamados momentos de pique y son de signo negativo. Estos 



- 104 -

son momentos que se efectúan: en el borue de ataque y comunme!!. 

te,:a estos momentos se le conocen como· momentos de cabeceo y 

este es la suma de las dos componentes de los "momentos" y --

puede ser usada; ver fig. 4.6.I 

mow~nto de cabecev Mo (\;.P.)_ C 

·(C.P.) C 

Pero se puede escribir 

Momento de cabeceo Mo CMoC 

Cos lC (FL) 

sen a:. (FD) 

CNo =-_(..;.P.) ( CL cos él-+ '1J senOI}. 

Ya. que D<-es siempre .. de iingulo pequeño coseno deo<- es muy cercano a la --

. 11nidad, Y. ,;6lo un ligero érror e5 int_roducido si el té:rminn 

CL es usado en lugar de CL coso(. también, ya que CD .. es 

usualmente pequeño comparado con CL-'· 'cD sen OC.. Entonces una 
aproximaci6n SUTicientemente exacta para muchos trabajos es: 

·Los signos menos son usados para designar el momento d~ique. 

La ecuación 

Mo CM::lC 1i. A 

Donde 

Mo momento 

h Presi6n dinámica 1 yv2 

z-
/{ Superficie de las alas 
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e= CUerda 

· :CMo = Coeficiente de momento, que· como hemos visto, dependerá del 

valor de la · sustentaci6n C¡, y del punto respecto al 01a1 se 

tanen momentos. 

Se denn.iestra te6ricamente que existe un punto determinante so­

bre el pérfil, para el cual el valor del coeficiente de mome~ 

to, Clllo, es constante y no depende de la sustentaci6n, si el 

momento se toma respecto a dicho punto, que suele estar situ~ 

do alrededor del 25% de la cuerda media aerodin~mica. Este -

punto se denomina centro aerodinámico. 

Debido a la ventaja que repr,.5enta CMo constante, el valor de 

M0 se suele dar repecto a este punto, 

Por la f6rmula: 

Mo ca 0-b .cm. 

Donde 

Mo e.a = momento de calieceo repecto al cery.tro aeiodinfunico (e.a.) 

CM:) c;a ···'-= Coefiéiente de mo10011to, respecto al e.a. 

a.lo on .. =. Cuerda media aerodinámica. 

Cor.JO se ha defin.icio el C.P.' como el punto de la cuerda en el que se puede 
suponer apli.cada la resultan te de las. fuerzas que actúan, el 

:centro. del momento>respecto al C.P. es nulo. 
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Sustentaci6Ii 
FL 

(CP.)(C) 

Direcci6n del viento 

Fig. 4.6.l Centro de presi6n en un pérfil 

Innuencfa'. en, la estabilidad del llKJViJE.éntO del centro de presiones 

Si, supon'emos una perturbaci~n tal que origine un aumento.· éiel 

á:ngulo de ataque. el centr,o de' presiones se mover& hái::ia ade­
lante,. lo ,que originará a su vez un aumento del á:nguló de ata 
que. ·como. se observar~. las. caracter~sticas 'del pérfil: _dél.: 

ala son tales que si ·una perturbaci~n la desplaza de la posi­
ci6n de equilibrio, tiende a alejarse cada vez má:s de dicha 
posici~n. De forma an~loga, puede razonarse en el caso de -­
que una perturbaci~n disminuya el 'ngulo de. ataque. 

La forma de respuesta :del ala a una pert:urbaci6n, cano hemos visto, es 

inestable. 

Paraevitar· esta inestabilidad, es necesaria la acci6n de ---­
otros elementos del avi6n (cola). 

Los p6rfiles que se utilizan en los aviones normales tienen -
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unas características que hacen que se comporten como acaba-­
mos de ver. 

No obstante • exis~en tipos de pérfiles en .. 1os que sepuede 
conseguir que para los ~ngulos de ataque norma1 de vuelo, el 
centro de presi6n no varíe de posici6n. Estos tipos de pérf~ 
les tienen la línea media con curvaturas diferentes en la PªE 
te delantera del p6rfil y en la posterior. Fig. 4.6.2 
Un pérfil de estas caracter~sticas sería necesario utilizar -
para un ala volante (avi~n sin cola). 

Fig. 4.6.2 Pérfil de curvatura media. 

··-
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~ ) NOCICW DE VORTICES 

5 .1) MOVIMIENTO DE V.ORTICES O TORBELLINOS 

Las perturbaciones producidas por el movimiento relativo de 
un cuerpo en el seno del aire, no son las únicas consecuen-­
cias que pueden existir en su masa otras perturbaciones --­
siendo las más importantes: las ondulaciones la convecci6n y 
torbellinos. 

Las ondulaciones aéreas se producen y transmiten en el seno 
de la atm6sfera. Cuando estas se encuentran con la superfi­
cie de un solido, se transmiten las perturbacion:es a las mó-
1éculas de las ondulaciones, las cuales, a su vez, devuelven 
su perturbaci6n a la masa aérea, dando origen a nuevas ondas, 
producidas por reflexi6n. Por otra parte, la intensidad de 
las ondulaciones aéreas disminuye constantemente, no s6lo -­
porque el radio de las esferas es cada vez mayor, sino por-­
que a ellos contribuye la viscosidad del aire. 

Iia convecci6n tiene lugar cu:i.ndo-.una parte de la masa aérea 
se dilata por calor o por otras causas, disminuyendo su den­
sidad y encontrándose circu~stancialmente debajo o al mismo 
nivel ~ue otras partes más densas. 

·cuando esto sucede, se prod':Jce un movimient<;>. ascensional de 
la masa menos al mismo tiempo ·que las masas más· densas des-­
cienden y convergen para oc1'1par el esp_a,cio dejado por aque- -
llos. 

Un torbellino es constante, bidimensional que se produce --­
cuando una masa. aérea de aire, por cualquier. motivo,empieza 
a g~rar alrededor de un eje, transmitiendo este giro, por -­
viscosidad, a las masas que lo rodean. 

Mo~imiento circular 

Como consecuencia de esta propagaci6n por viscosidad, en un 
• 
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torbellino, te6ricamente la velocidad del aire es inversarne~ 

te proporcional a su distancia al. eje; es decir: que el .pro­
ducto de la velocidad por el camino recorrido por una partí­
cula· de aire, al dar una vuelta completa alrededor del eje, 
es constante. A este producto constante se le llama circula 
ción del torbellino. 

Es necesario examinar el fluido con movimientos circular. 
Dejando que el fluido se mueva de tal manera que la corrien­
te aerodinámica sea circular conc,ntrica corno la fig. 5.1.1 

Consideremos una pequefia cantidad de fluido, ABCD, una uní-­
dad de espesor, localizada a una distancia r de el centro 
de rotaci6n. Lo ancho de la c~ra exterior BC es llgerame~ 
te mayor que lo ancho de la cara interior AD, pero la dife­
rencia es del más alto orden infinitesimal de tal manera que 
la longitud BC puede ser considerada igual a la longitud 
AD y ambas igual a la anchura en el punto medio, rd<> . 

El área de la cara intel; lor AD es entonces._ (rdQ) •l. (ya 

que ABCD. es una unidad de espesor), y si una presión ·actGa 
sobre esta c~ra el total de la f~erza afuera sobre la masa 
del fluido es PrdEl. sobre la cara exterior BC hay una pr~ 
si6n ligeramente diferente, P + dP, y el total de la fuer­
za adent.ro es (P ·• dP) "rde. La diferencia entre estas dos 
fuerzas es rde dP, actuando radialrnente. 

Ya que esta partícula de fluido está rnovi,ndose en una tra-­
yectoria circular, esta debe ser sujeta a una aceleraci6n in 
terior de Vt 2/r donde Vt es la velocidad tangencial. El v~ 
lumen de dicho elemento ABCD es (rdEl)(dr)x(l), y si y es su 
densidad entonces su masa es J'rd9 dr. Como la fuerza iguala 
~ ia masa a veces. la aceleraci6n, la fuerza radial que causa 
el movirneinto siendo circular es (Vt 2/r) (PrdrdEl). 
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Si la ecuación de Bernoulli es verdadera a lo largo de una-­

linea de corriente 

P + }'Vt2 

z 

Diferenciando Po y Vto siendo constante. 

dp + o 

dp - J' vt d vt 

Igualando las dos expresiones para dp tenemos 

1' vt:2 
fiz'= -p vt: dVt 

r. . 

dr 
-r-

Integrando tenenos 

Log r = log (amsctant:e) - log Vt 

Este es tm resultado importante: 

En lUl flujo circular la velocidad varía inversamente al radio, si las 
fuerzas radiales estin en equilibrio. 

Es interesante notar que cuando un cuerpo gira la velocidad 

de la partícula en el cuerpo var~a direct:ament:e a su distan-
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cia de el centro de rotaci6n. 

Como es costumbre para la constante en la ecuaci6n anterior 
es escrita 

r /~ y la 

e 

en esta ecuaci6n es la "cir.culaci6n". 

Para un elemento infinitesimal en un movimiento circular, es 
ta circulaci6n es el producto de la velocidad multiplicada -
por la distancia alrededÓr de la ruta cerrada (el circulo) . 

2nr vt . . s .1.2 

Ley de Biot - Savart 

De la eéuaci6n anterior podemos decir. que 1.a. velocidad en· -
el eje· (r = O) debería ser infinita. En la práctica esto no 
sucede, porque en lo·s fluidos compresibles existe una veloci 
dad máxima o l~mite, que corresponderá a un r~dio de giro, 
pequefio y determinado. La parte del torbellino más proxima 
al ~je que este radio de giro, recibe el nombre de núcleo. 

En el nG.cleo, la circulaci6n decrece d'esde la correspondien­
te al valor máximo de la velocidad conforme se aproxima al -
eje. Se ha visto que, por el efecto de la viscosidad (que 
no se tubo en cuenta en los cálculos anteriores), la parte -
del fluido pr6xima al eje de rotaci6n gira como si fuera un 
cuerpo s6lido, por lo cual la velocidad tangencial de cada -
punto ser6 proporcional al radio de iiro. 
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_Fig. 5.1.l Flujo circular· 

.No habiendo'otras fuerzas radiales, por equili~rio estas-'dos fuerzas 
dében" de· ser de igual ~tud: 

lx rd9 dp Vt2i>drd9 · 

op = P·Vt2 dr 

r 
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En algunas ocasiones la circulaci6n se ~nula antes de llegar 
al eje, quedando una parte central en reposo, que se llama·­

ojo del torbellino. 

La parte 'del torbellin~ exterior al núcleo se llama campo -­
del torbellino, y en ella la circulaci6n es constante, como 
si el· fluido fuera incompres i Ble . 

... .El. eje de giro o 'de rotaci6n de un torbellino puede tener - -
·cualquier· inclinaci6n, pero los· ·torbellino~ no pueden ex is - -

~- tir unl.camente erf \.in plano,· d·ésliga_dos .del .r<;!sto de la masa 

.aérea. E'.I. -níoviniierito de un to.rbe~lin~ tiene lugar a,lrededor 
de'un'a -línea-;· int .. egrada por los· sticesivos ejes .instantáneos 
de rO-taCi6ri· (c'é>n 'incl.lnacion. -; qu~ p~ed~n se~ diferentes) de 

los torbellinos elementales. Esta línea alrededor de la --­
cual gira el torbellino en la masa aérea, recibe el nombre -
de "línea - torbellino'.'. 6 hi!o torbellino. 

El núcleo (integrado por los núcreos elementales, que rodea a 
esa -1ínca se conoce c;omo ·~tul;>Q~ , "." t.or.L~l·l·inoV· ', (,deri.tr'O ·:áet:' _: _ 

i::u~l ~i' :fi~:Ui~ ·t~nd~á 'ia misma ve-locidad de rotaCi6n) .,,.-.,;¡; ·­
fluido contenido dentro de él .se llama "filel:e - torbellino'' 

<-;· ••. 

Cuando la línea~ ~o~~~iiino se cierra' sobres~ misma se far 
ma lo que se llama un "anillo - ·torbellino". 

La-'circulaci6n es constante en todo el campo de· un torbelli­
no formado en el espacio: 

VtX 2pr r constante 

Siendo r la distancia de la partícula de aire a la línea -
torbellino 

En la fig. 5.1.2 , muestra un torbellino espacial que gira 
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alrededor. <le una línea - torbellino AA (de longitud ilimitada) con 

una circulac:i6n r = V t _z '(T r. La rotaci6n, en cada t.:>rb!C 
llino elemental, tendrá lugar en el plano perpendicular a la 
l.1nea - torbellino en cada punto, y para un punto cualquiera 
P, la velocidad (normal a la figura) será: 

5.1.3 

Pero esta velocidad (que, por ser constante r -• s6lo depe.!l 
de del radio r es la r~sultante de la acci~n de todos los 
elementos del tubo - torbellino con el plano perpendicular a 
e1·1a. que pasa por P. La parte de dicha velocidad _debida a 

la influencia de un eleaento -infinitesimal~- dx, del tubo -­
t-orbellino se puede calcular por la f6rmula de Biot Savart:; 

- Cdx . sen e 
.... _:2 .... -

lntesr-do pai:a - todos io·s eleaentos infinitesiaái,es situados 
entre +. CI(.- a. --d.. 

•• 
-

-_ -~:- - 9 

a 

Con el fin de integrar lo anterior-~ ·eche) y (a) sen cambiados a coorde­
nadas pol~s; las siguientes relaciones SCllÍ usadas ya que 

X cot 9 
-¡:-

dx d (r cot ·a) 

rd cot 9 

" 'rd 9 

sen2 9 



p 

r· 

A 

·p ig,, . ' 5. 1 • 2 » Flujo: i°:i1ducido. 
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r sen 9 
-¡¡-

a r 
~ 5.1.4 

Tembi6n, o:mo dx se 111.1eve de + o<.. a - o<. .• 

e cmbia de af... a -rrr 

~r~·nie· 'TC sen2 e 

""" 
.( - sen 8 d 9} 

.... 
• -~- ecos.e J'1T 

"GrF 

sen e 

Lo que de1111estra la f6r1111la de Biot - Savart. 

s~i.s 

La influencia de uria parte del ºtubo - torbellino, comprendi­
da entre dos puntos A1 y A2 • ·curvas rect~s de uni6n con -

el punto P formfuidose dos i:rigulos e1 y 9 2 (medidos en el 

mismo sentido) Fig. 5.1.3. sería 

V AzA1 • .... r (cos 9 1 - cos e2J s .1.6 

4 fJT r 
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Y para el caso de que qUJ.S·l.era .saber la influencia de la parte del t:ubo­

torbell ino comprendido entre la· proyecci6n · (B) de P · •sobre -

la línea - torbellino y el infinito entonces ·t~<lríamos 

(cos e 1 = l; cos ª2 = o 

5 .l. 7 

p 

Fig. 5' .1.3. Velocidad inducida por torbellinos. 

··~ 
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3.2) ::;i151¡;;,-1ACICX'1 DEBIDO A LA CIRCULACION 

Superposici6n de los flujos. 

La superposici6n de flujos establece que un flujo (o movimien: 
to de un fluido) complejo puede componerse por la superposi-­
ci6n o adici6n de varios flujos sencillos. 

Una velocidad viene determinada por su magnitud y su direc--­
ci6n, por lo. cual podemos indicar la velocidad, en cada punte 
de un fluido, por medio de un vector. 

Al efectuar la superp.osici6n de :flujos sencillos, los vecto- -
res que definen las velocidades de los :flujos componentes de­
beran sumarse vectorialmente para cada punto considerado, con 
lo cual podremos obtener el flujo compuesto resultante. 

Sea un flujo rectilíneo y uniforme fig !).2.1 a, con 
·una velocidad V. En·este caso, evidentemente la circulaci6n 
·resultante sería nula, ya que si consideramo.s una secci6n del 
cilindro, y en ella el· diámetro que se encuent~a en la direc­
ci6n de la corriente, para cada punto. 'de la circunferencia, 
por encima de dicho diámetro., existirá otro·punto simétrico 
por :,debáj o del mismo , siendo las velocidades tangenciales - -
(Vt = ZV sen .9) ig~ales y de direc~iones tambi~n simétricas .~ 
con respecto al diámetro, y como las dos .semicircunferencias· 
también son iguales las dos circulaciones parciales se des-­
truiran y la resultante d~ ambas será nula. 

Sea el segundo·un flujo circulatorio fig 5 .2.1. b, con 
líneas de corriente circulares (torbellinos). 

En este caso, existi.ra una circulaci6n p 
flujo.rectilíneo. 

, pero no habrá 

La composici6n de los dos da como consecuencia que el ·flujo -
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resultante tenga una velocidad V y una circulaci~n 
FIG. 5 .2.1 

Ahora· bien, 
fig. 5.2.1. 

c, 

en la semicircunferencia superior de los dibujqs 
los vectores de las velocidades correspondientes 

a los dos flujos componentes son de la' misma direcci6n y se s~ 
man; en cambio, en la semicircunferencia inferior dichos vec­
tores son de sentido contrario y al componerlos habrá que re~ 
tarlos. Como consecuencia, las velocidades alrededor del se-
micirculo superior son considerablemente mayores que las que 
existen alrededor del semicilindro inferior. 

Efecto Magnus. 

Cuando alrededor de un cilindro de base circular se soprepo-­
nen dos flujos, uno rectilíneo y el otro circulatorio y se -
produce una sustcnt:iciéri. Supcngaiüos··· que~ un Cil:.l1ul:ro está_ - -

girando alrededor de su eje en el seno de una corriente u.ni-·­
forme de fluido de direcci6n perpendicular al eje del cilin-­
dro. El cilindro, por viscosidad.. imprime movimientos de ro­
taci6n al fluido que lo rodea, y las velocidades tangencial.es 
desarrolladas, al componerse con la velocidad uniforme de·la 
corriente, engendran una desimetria que pro.duce· una resultan­
te general, la ·cual da lugar a su vez. a una su_stentaci6n y a 
un arrastre. 

La realizaci6n pr~ctica de esa sobreposici6n de flujos, ade-­
más de producir un arrastre en lo que se diferencia de la su­
p erposici6n de flujos te?ricos, tiene también otras consecue~ 
cias. 

Si hacemos girar el cilindro a una velocidad periférica igual 
o superior a la mayor velocidad local d.el fluido en la perif~ 
ria, el desprendimiento no se produce en la parte de la supeL 
ficie del cilindro en la que el giro del cilindro y la corri-
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ente del fluido son de sentido contrario, el desprer.dimiento 
se producirá antes que para el cilindro no giratorio. 

Por otra parte, los efectos debidos a la viscocidad ciel flui­
do real, hacen que la resultante no sea absolutamente perpen­
dicular a la direcci6n del fluido, sino que tenga cierta in-­
clinaci6n, lo cual da lugar a que t.enga dos componentes: una 
perpendicular a la direcci6n del fluido (sustentaci6n),y otra 
en la direcci6n de la ·corriente; o sea un (arrastre). 

Otra consecuencia de la viscosidad consiste en que el punto -
único de velocidad nula en la superficie del cilindro no se -
obtiene par~ una velocidad doble de la del fluido en el infi­
niti (como s~cedíi .en los fluidos te6ricos)~ sino que dicha -
velocidad perif,rica deberá ser, aproximadamente, cuatro ve-­
ces la velocidad uniforme del fluido real sin perturbar. 

Teorema de Jutta Zhukovski 

Cuando un cilindro fijo de longitud infinita está colocado en 
cruz en un flujo de aire uniforme, el flujo de aire es sim6-­
trico y las líneas de corriente aparecen corno la mostrada en 
la Fig.3.2.11 a. Por· esta simetría, para cada punto de la S,!! 

perficie del semicírculo superior hay un punto correspondien­
te sobre el semicirculo in-feriar el cual tiene. una .'l.·elocidad 
similar y consecuentemente una presi6n Fig. 3.2.11 b. En es 
te caso no hay ·fuerza de sµstentaci6n sobre el cilindro. 

Ahora, si hacernos girar este cilindro alrededor de su eje en­
tonces provoca que el aire adyacente se le imprima un movi--­
miento de rotaci6n (efecto magnus), y su comportamiento de la 
corriente será comd la mostrada en la Fig. 5.2.2 (flujo -­
compuesto) 

Porque sobre el semicírculo superior del cilindro el aire tie 

1 ,,~ 
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resultante tenga una velocidad V y una circulaciQn 
FIG. 5 .2.1 c, 

Ahora· bien, en la semicircunferencia superior de los dibujC?s 
fig. S.2.1. los vectores de las velocidades correspondientes 
a los dos flujos componentes son de la• misma dirección y se s~ 
man; en cambio, en la semicircunferencia inferior dichos vec­
tores son de sentido contrario y al componerlos habrá que re~ 
tarlos. Como consecuencia, las velocidades alr~dedor_ del se­
micirculo superior son considerablemente mayores que las que 
existen ai'rededor del semicilindro inferior. 

Efecto Magnus. 

Cuándo álrededor de uri cilindro.de base circular se soprepo-­
nen dos flujos, uno rectil~neo y el otro circulatorio y se -
produce una sustentación. Supongamos. que· Un cilindro está - -
girando alrededor de su eje en el seno de una corriente uni-­
forme de fluido.de dirección perpendicular al eje del cilin-­
dro. El cilindro, por viscosidad, imprime movimientos 'de.ro­
taci6n al fluido que lo rodea, y las veloc.i.dades tangenciales 
desarrolladas, al componerse con la velocidad uniforme de la 
corriente, engendran una desimetría que produce una resultan­
te general, la cual da lugar a su vez, a una su~tentaci6n y a 
un arrastre. 

La realizaci6n práctica de esa sobreposición de flujos, ade-­
más de producir un arrastre en lo que se diferencia de la su­
perposici6n de flujos te?ricos, tiene tambi6n otras consecue~ 
cias. 

Si hacemos girar el cilindro a una velocidad periférica igual 
o superior a la mayor velocidad local d_el fluido en la perif~ 

,, ria, el desprendimiento no se produce en la parte de la supe_!. 
ficie del cilindro en la que el giro del cilindro y la corri-
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ne una velocidad la cual es la· suma de la velocidad debido a 

su flujo. rectilíneo y la velocidad debido a un fiu)o circula­
torio. esta velocidad· es mayor que 1 a velocidad del semicirc!!_ 
lo inferior, en donde la velocidad total es la velocidad del 
flujo menos la velocidad debido a la circulaci6n. 

Por causa de la gran velocidad sobre el semicircula· superior 
del cilindro, la presi6n sobre la superficie es menor que las 
que actúan sobre el semicilindro inferior. 

En la secci6n 3.2 se mostr~ para un cilindro sin rotaci6n 
la velocidad tangencial en cualquier·punto sobre la superfi-­
cie es: 

V = 2U sen 9 

Si el cilindro está girando o si el fluido tiene una circulac.i6n," hay una 
velocidad adicional tangencial de r;2Tra, de tal modo .que 

la velocidad tangencial es 

zu sen e .. +, e 
~-· 2.1 

Por la ley de Bernoulli; la presi6n sobre la superficie.de es 

te cilindro es; 

p Po + E_ - .L.. (2U sen 0 

2 2 

+ .... C .... ~)2 
2fni 

s. 2. 2 

Considerando un cilindro circuiar aiya longitud es la unidad, la fuerza 

actuando normal a el elemento de área, _(ad 0) Fi~. S.2·.3 . (a) 
es: 

dF Pa d9 5.2.3 
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La componente vertical (sust:ent:aci6n de est:a fuerza·. es: 

FL -P a d U sen 9 

La fuerza total vertical es obtenida :integrando F.L 

21í 

FL -J Pa sen 9 d 9 

o 

Sustituyendo para la Ec. 5.2.2. 

21r 

FL = -a r [Po + ~ - + (2 U sen 9 + k~2]s~ 9d9 

o 

~L =-a r [Po 0+·P u-4v2:..-.2e -. 'T_ - . 
2 

- 2U __e_ sen9]sen 9d9 

4'ir2a 2 'Tí a 

Como soriÍlulas· todas ·_las integral.es definidas en las _que figuran p0téD.--­

cias iliparés de 'sen 9 • la expres~ se rcduée a: 

~ 
- sen 29 ] 
~o 

5.2.4 



~ 123 -

V (V•O) 

a) Flujo Rectilíneo b) Flujo circulatorio 

v>o r o V = O r>o 

V V 

(2v - Vt) 

v>o 

Fig. 5 ·.2.1 Superposic~ de :flujos. 
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11UJ 
1 ... 
1 • ... 

+ f f11-- 1 """ 

~ 
Un flujo rectilíneo más un circulatorio 

nos da un flujo compuesto 

Fig. 5.2.2. Fluido alrededor de un cilindro con circulaci6n 



-: 125 -

Fiig. 5.2.3. Fuerza actuando normal. al. elemento de área. 



Variaci6n de la sustentaci6n a través de l.a envergadura. 

Recordemos que 1a sustentaci.6n se debe a una circulaci6n de -
torbellino multiplicado po'r su densidad y vel.ocidad, vemos 

que, en lo que concierne a lla sustentaci6n puede sustituirse 

el. ala por un torbellino cl'e circulaci6u sin que la sus.ten­
taci~n··se altere" Para imi:ilcar que· este torbellino- no existe 
por si mismo dentro del flll!ida,. sino que depende o estli liga­

do a l.a existencia del a.la, es.te torbel.lino se llama (torbe- -
1lino ligado o vinculado}. 

Suponiendo que no existiera más que. este torbellino y que el 

ala fuera de envergadura l.im~tada, recordando, que un tubo--­

torbel.lino no puede acabar blrUscamente y que su intensidad es 
.constj\nte, vemos que al 11.eg.air a las ext:remidad~s del ala, en 

donde la sustentaci6n se anu:Ia. e± torbe11ino no puede desap~ 
·recer • por lo que deberá p.ro·,1!.angars:e a l.os dos lado!' del al. a 

(torbel.linos de punta de allai)i., pero• ya con existencia propia 

dentro del. fl.uido. Para di.ferenciar l.os torbel.linos de pur.ta 

de ala de los l.igados el allai. reci.ben el. nombre de-torbelli-­

nos libres fig. 5 ~ 2.4: Sil reca·rda.os que un tubo-torbe-­
llino zfcct::i si~::::.pre ·a 1-.s iii..Í.Silla.'.5 partícuías· del :f1uido, 1cs 

·torbellinos 1ibres, conforme s-e d'esp:renden del. al.a en sus--ex­

tremos. tercera .su eje en l.11'. direcci6n del viento relativo. 
siguiendo l.as l~neas de cor'r:ilente de'. las part:icula:s d~·· fluido 

que tocan .o mirgenes del ala~ 

Como .los torbellinos. iibres o también 11amados .marginales se 

separan poco de la direcci6n: deli movimj;ento rel.ativo. para -

simplificar el problema, que 1!.as; l.~enas de corriente seguidas 

por ellos eran las correspondiien.tes· al. fluido sin perturbar. -
o sea, l~neas rectas paraielas al.a: vel.ocidad relativa, traza 

das por los extremos del al.a. 

Este esquema simplificado· se conoce como "torbel.lino de Herra 
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dura" Fig. 5.2.S te6ricamente, la intensidad de los dos torb~ 
llinos libres (los de punta de ala) ser~an la misma que la -­
del torbellino ligado vinculado o central), y el sentido. de -
su rotaci6n seria: hacia afuera, en su parte·interior; hacia 
arriba, en la parte exterior hacia adentro, en su parte supe­
rior, y hacia .abajo en su parte interior. 

Por otra parte, en el ala de envergadura limitada el aire co~ 
primido por el intrad6s trata·de escapar lateralmente, conto~ 
neando los costados o mlirgenes del ala para ocupar la ::ona ·de 
depresi6n que existe sobre el extrad6s, lo ·cual da lugar a la 
formaci6n de otros dos torbellinos libres o marginales, que -
se sumarán a los de herradura, por ser del mismo sentido las 
circulaciones respectivas. 

Ahora bien el aire, por delante del borde de ataque del ala,-.. 
tiene una vel·ocidad ascendente, debido al torbellino central 
o transversal del ala, si bien más o menos disminuida por el 
efecto de los torbellinos libres ya que la velocidad tangen-­
cía! de éstos, entre los márgenes laterales del ala es desee~ 
dente;. en .cambio, por detrás del borde. de sálida la velocidad 
·tangencial·descendente de. los torbellinos marginales se suma 
a la velocidad, descendente también .del torbel,li~o central o 
~ransversal del ala. Como .consecuencia, la velocidad por ·de­
lante ·del ala es menor ·que por detrás, lo que pro.ducirá,· ma--

. yorpresi6n por delante y por 1o tanto, un empuje hacia atrás; 
o sea: uria resistencia el avance ·suplementaria ·que es la lla~ 
mada resistencia inducida. 

La velocidad descendente producida por los t"orb.ellinos libres 
se llama velocidad inducida o de deflexi6n, y g~neralmente se 
digna por ·.1'. En una ala d.e envergadura limitada la velocidad 
inducida será diferente para cada secci6n, dependiendo de 
la posici6n de ésta en la envergadura ya que la velocidad ta~ 
lencial debida ~ cada torbellino, para un punto determinado, 
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es inversamente proporcional a la distancia de dicho punto al 
eje del torbellino. Por otra parte tenen1os que el efecto de 
los torbellinos, ligados y libres, es crear una deflexi6n de 
la corriente hacia arriba delante del borde de ataque, y una 

· deflexi6n hacia abajo detra~ del borde de salida. 

La magnitud de estas deflexiones verticales de la corriente -
se indican en la Fig. 5.2.6. 

La corriente libre de aire a cierta distancia, por delante -­
del ala, no resulta afectada de ninguna componente vertical; 
sin embargo, detr~s del ala, la corriente queda deflectada h~ 
cia abajo con una componente 2w precisamente, esta deflexi6n 
de la corriente hacia abajo es lo que produce la sustentaci6n; 
el cuerpo qu~ imprime a la gran masa de aire que pasa a tra-­
vés de las alas una velocidad descendente, experimentará una 
fuerza hacia arriba, de valor 

Donde 

5. 2. 5 

.R a R' = fuerza hacia arriba 
m 

dv = 
~ 

masa··.de aire afectada por la deflexi6n 
que producen las alas. 

incremento de velocidad vertical por 
unidad de tiempo 

En el centro aerodinámico del· ala la componente vertlcaJ: ha­
cia abajo" es w. 

Est~ deflexi6n vertical ha¿ia abajo, en el centro aerodinámi­
co da lugar a que el ángulo 'que forma la cuerda con la co---­
rriente relativa de aire no coincida con el que forma con la 
corriente libre (direcci6n de vuelo), sino que sea ·men~!°' 
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Aunque el verdadero v·íento relativo es horizontal para este 
caso si tenemos un observador situado en el ala.,el viento T!:!_ 

lativo que recibe el pérfil considerado tendrá una direcci6n 
VR, ignorandO si el viento en el infinito tenia esa direcci6n 
o no; el viento relativo será el viento libre 6 en direcci6n 
del vuelo. 

La variaci6n que sufre el ángulo de ataque, se denomina ángu­
lo de ataque inducido ( cU.). 

Debido a ésto, cada secci6n del ala estará sometida a un áng~ 
lo de ataque (o(o) menor que el ángulo de ataque geométrico -
( d... ) di recci6n del vuelo con 1 a cuerda. 

Entonces tenemos que: 

5. 2. 6. 

La fuerza resultante sobre el.pérfil será perpendicular ¡i la 
direcci6n de la corriente relativa de aire: como hemos denomi 
nado sustentaci6n a la fuerza perpendi'cular a la corriente li 
bre de aire (direcci6n de vuelo) descomponiendo la fuerza so­
bre el pérfil, como indica la fig.s:z.s. observamos que la 
sustentaci6n tiene un valor menor que la fuerza resultante so 
bre el. pérfil, y está""'girando respecto a ésta un fu>gulo 
y que la otra componente en la direcci6n de vuelo será una 
fuerza de resistencia al avance ·que se denomina resistencia -
inducida ( FDi) . 

1 
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Fig. 5 .2 • .;_ii. cr~ de ~-JiiIPS en una 3la 

Fig. 5¡~2. S Torbellinos de herradura 

, , , , . , . al\ :in.fini t:O 



Deflexi6n 

Hacia arriba 

~ 

V 

Velocidad de 

Corriente libre 

Velocidades verticales en la 

proximidad del ala 
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Fig. 5-.z.6 Deflexiones en un ala 

V 

1 

· Viento libre del aire en dirección del vuelo 

. !:'eflexi6n 
..,_-- Hacia abajo 

Fig. 5 • Z. 7 Iriducci6n del fluido debido a los torbellinos 
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5.3) VALOR DEL ANGULO DE ATAQUE INDUCIDO 

Anteriormente, habiamos expresado en la ecuación 5.2.5 
el valor de la sustentación: 

Siendo 

m dv m d V 
(It 

m - la masa.de aire deflectado hacia abajo 

m - " " " por segundo 

dv - El incremento de velocidad vertical (hacia abajo 
que es 2 w 

5.3.1 

El fulgulo de ataque inducido o<. i, lo podemos obtener la fig ... 5.3.1 

Suponiendo que es pequefio, el valor . de la tangente, coincide con el valor 
del ángulo en radiares. 

Sustituyendo 

El valor de m es 

i W , de eOlación 
-v-

w = FL 

m = 

2lli 

(Densidad2 ( volumen ) 
tiempo. 

5.3.1 

5.~.2 



En donde 

133 -

m (Clensidad)(área afectada)(longjt::d) 

tiempo 

m (dénsidad) (Ílrea) (velocidad) 

m fP) (A~ (V) 

J> densidad dle aire 

A' • Secci6n hipotética transversal de la masa de aire 

deflectada 

V = velocidad de vuelo 

Sustituyendo en la Ec. :;.3. 2 tenemos 

5 .. 3.3 

Se danues.tra.que esta ·secci6n transversal :hipotética e5 Cqtiivalente a -

una área circular de difuÍietro igual a la· envergadura (fig ·5_3~ 2. y 

y 

SUsti t:uyendo la ec. 5 • 3. 4 

y2 
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Fig. 5. 3.1 Áugúlo i ... acido 

A' .Area 

b 

Fig. 5 .. 3.2 .Area ~ 
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De la · definici6n de alargamiento 

queda 

Todo 1o expuesto en el párrafo es sólamente cierto para alas con distri­

bución de sustentación elíptica, que tienen una :fonua en planta del tipo 

de la fig .5 . 3. 3 , ya que son las. Wri.cas que producen tma deflexi6n 

unifonne de la corriente. 

En el caso práctico de alas con forma en planta rectangula"­

res, este valor se modifica ligeramente por el factor de efi 

ciencia. (e) quedando como resultado final. 

oci CL 
---"'-----
(11'") CA~ (e) 

En la práctica el valor e = l, no se llega a arcanzar'ni con 

·alas de distribución de sustentaci6n elíptica. 

b --z 

C es la cuerda· 

Fig. 5 .3.3 Distribuci~n de sustentación Elíptica 
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5 .. 4) RESISTENCIA INDUCIDA 

De .1a fig. 5.~.6 deducimos que: 

Si.OL i es pequeño 

5. 4. 1 

Comprobamos que la resistencia inducida depende del coeficie~ 

te de· sustentaci6n, como habíamos indicado anteriormente 

observes e que la· influencia de la sustentaci6n en CDi varía -
con una ley cuadrática por ejemplo pasar de un coeficiente de 

susténtaci6n ai de· valor doble significa aumentar cuatro ve-­

ces el·vaior de CDi. 

Esto ·significa qtie en todos aquellos casos en que cL. deba. ser 
aumentado, por ejemplo: en vuelo horizontal si· se vuéla con -

.un,·peso grande, .o ell ~n viraje, donde se necesita una susten­

taci6n mayor, nos vamos á encontrar con un aumento de la re-­

ristencia inducida •• 

Efectos de alargamiento sobre la resistencia inducida. 

De la ecuaci6n 5 .4.1, se deduce que cuanto mayor seá el valor 

del alargnmiento /(: menor será el valor de la resistencia in­

cida, sie1!':!~ tanto más efectiva la reducci6n cuanto mayor sea 

el valor de CL. Si un avi6n está proyectado para volar con i.: 
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CL pequeños, CDi será p~queña sin necesidad de que el alarga­
miento sea grande; por otro lado, un valor grande de A'signi­
fica una gran envergadura, y por tanto, un aumento en ~l peso 
estructural. 

Para va·rias alas diferentes, pero con el mismo valor del ala_!: 
gamiento, la que presentaría el mínimo valor de la resisten-­
cía inducida sería la que propor.ciona una distribuci6n de su~ 
tentaci6n elíptica. 

En una ala de envergadura infinita, la masa de aire que pasa 
a través del ala sería infinita, y entonces al ser.E'L=m dv , 
podría obtenerse uan sustentaci6n finita, siendo cero la deflexi6n~-­
hacia abajo de la corriente detrás del ala. 

La potencia •necesaria para originar la deflexi6n vertical de la corriente 
hacia abajo, es el significado de la resistencia inducida (p~ 

tencia necesaria para vencer la resistencia inducida), ama-­
yor sustentaci6n, mayor deflexi6n y por tanto mayor resisten­
cia inducida, pero en el ala de envergadura infinita (alarga­
miento infinito) por lo dicho anteriormente la deflexi6n de 
la córriente será cero y la resistencia inducida nula. 
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6) PRUE'BAS 

Las teorias que sirven de base. necesitan de dat:os pricticos obteni-­

dos ver la experimentaci6n oportunamente en esta área se puede cantar ccn 

\.Ul tfutel de viento o aerodinámico para real.izar demostraciones visual es y 

experimentos; con datos prácticos, obt:enidos que se ajustan más a la rea­

lidad y son fundamentales en la Ingenier~. 

6.1.- Banco de Pruebas 

El Banco de pruebas está conpuesto por dos 1mjdades. 

I) Un ronel de viento de 300 nm de secci6n subslini.oo que nos permite -

hacer estudios tridimenciona1es. 

U) Una balanza de tres Componentes 

Es un preciso mstrumento que utiliza s:iq>l.es !Ét:odos 1:1ecánicos de 

medida de fuerzas. 

DESCRIPCION 

I) El tíínel de viento subs6nico es del tipo de ci:r01ito abierto -

ead construido iJrincipalmente de altainio y es sostenido por una annaz6n 

tíilliUlar de acero. 

111 aire entra al. tíínel a través de un efiJsor que es~ a.ibierto por una 

~tailla protectora. 

La- Siicci.6n de trabajo de perspectiva ain una visibilidad conpleta de los -

clifttrentes mDdelos que son sostenidos cJe5de uno de 'los' respaldos o por me­

dió de la Balanza de _tres Componentes. 

llt esta Secci6n de Trabajo se tiene una ta.a de presi6n estática y unos -­

orificios para colocar los tubos de Prandl t y Pitot: los a.tales tienen un -

<lctsplazamiento transversal sobre la altura de 1a Secci6n de Trabajo. 

Despulfls de la Secci6n de Trabajo Wl difusor cpe finaliza en unas aspas fi­

jas dirije aire a la unidad por medio de wi vent:ilador de corrient:e axial 

(Secci6n de Mov:imiento) a una velocidad cpe está oontrolada por medio de 

una válvula de mariposa colocada en el ventilaJor de escape que descarga 
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por medio de un silenciador 

DATOS.DEL EQUIPO 

T6nel de viento 

Secci6n de trabajo 

Velocidad máxima 
H de serie de T6nel de viento 

11 d.e serie del Ventilador 

Abastecimiento eléctrico del mot:or 

Número de ~evoluciones 
Potencia eléctrica 
Tipo de Control que se utiliza 

4127 mn X 1100 :an X 1600 nm de al tura 

400 nm X 300 mn 

40.6 m/s. 
TE.54/54 48 

42 8877/0lF 
220 Volts; 3 fases 60 Hz 

3450 rpm 

6.6. KW 

Brook Control Gear 

En la figura 6 .1.1 se ilustran más detalla.damente 

El túnel de viento es complementado por el siguiente equipo 

Fig. 6.1. 2 

6.1.2.l Un tubo Pitot 

Instrumento que sirve para aedir la carga ~otal 
6.1.2.2. Un tubo de Prandtl 

Instrumento que sirve para medir la carga total y es 

tí'itica. 
6.1.2.3. Un man6metro de ocho columnas de agua 

Es un dispositivo que mide la carga· haciendo un equi­
librio en funci6n de una co.lumna de líquido en equil.!_ 

brio estable 

6 .1. 2. 4. Un perfi.·l NACA 0012 con una Iongi.tud simiStrica de 

152.4 mm y 23 tomas de presi6n por medio de las cua-­
les se ve la distribuci6n alrededor del perfil en --­

cualquier í'ingulo de incidencia. 

6.1.2.S Un cilindro de 63.5 1:m1 de difunetro con tomas de pre--
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si6n alrededor del mis1110,rotando el cilindro se determina 
la variaci6n de la carga estii.tica alrededor de la eircunfere~ 
cia del cilindro. 

l) La balanza de tres componentes, ha sido desarrollada --
particularmente para usarla con la plataforma de 18 In 
(454.2 mm) 6 cualquier tdnel de viento de medida 6 configura­
ci6n conveniente. En nuestro caso se usa con la plataforma -
300 mm. 

La balanza estii. ilustrada en la figura 6 . l. 3 mientras que en 
la Fig. 6.1.4 muestra más detalladamente las componentes. 

Esto es para ver la medida de la secci6n d·e trabajo del túnel 
de viento.y los puntos apropiados para fijarse. 

La balanza esta disefiada para que el aire corra de derecha a 
izquierda, cuando el instrumento es visto de frente. La cons 
trucci6n está hecha prlncipal.:ente de aluminio aliado y su ª.!. 
maz6n comprende una balanza de placa; la cual está asegurada 
a la Secci6n de trabajo del t6.nel de viento por medio de tres 
tuercas de fijaci6n sobre de esta placa se encuentra. montada 
una placa triangular, la cual está fija por tres tornillos -
de soporte dispuestos en l.as esqúinas de la placa: cada torn! 
llode soporte estii. fijo a la placa triangular y a la placa b~ 
se por juntas esf6ricas universales esto es para restringir -
el movimiento .de la placa triangular o de fuerzas. en un plano 
paralelo a la base mientras que se deja libre el movimiento -
giratorio en el eje horizontal;. y de esta manera se dan los 
tres grados de libertad. 

Los modelos usados para la balanza deberan tener un diámetro 
de mango de 12.7 mm (0.5 in) y ~ste se insertará en el diáme­
tro interno del soporte de modelos, que es asegurado por una 
cremallera. 
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El soporte de modelos está graduado, en la periferia y es l! 

bre de girar en la-placa triangular; el ajuste se hace por -

url- tornillo de i~cidencia. 

La .. placa triangular es detenida en posici6n por dos torni--­

llcjs. del cimlirad.or y éstos deben de estar fijos y bien ator­

nillados, cuando la balanza no está en uso 6 cuando se cam-­

bien los modelos. La nivelaci6n se puede lograr con un ni_­

vel de burbúja, el cual sirve para ajustar. la placa triangu­

lar;. ésto es par.a que se hagan las lecturas correctamente. 

Las fuerzas que actúan en la placa triangular son balancea-­

das por tres ménsulas de deformaci6n o resortes de ménsula 

y son: La ménsula de arrastre Y las ménsulas de levantamiento 

o de sus-tentaci6n. Las fuer_.is son transmi~idas de la placa 

a la-ménsula de deformaci6n por medio de delgadas cintas de 

Berilio Cúprico y f_ilos de cuchillo; la cinta _de arrastre, -

ia cual está situada horizontalmente actúa sobre una líne_a a 

través del centro del soporte de modelos mientras que las -­

otras dos cintas actúan verticalmente a trav~s .de __ los_ puntos. 

dispúes'tos equidi.stantes del ·centro del soporte de modelos. 

La ménsula de arrastre tiene un rango. de O a. l_O Nw (.O. a Z : . . -

Lbf) ·y de o a 50 N· (~ a 10 Lbs) respectivamente,est~ asegurada a la 

base d~ ·pl_aca por un tornillo de control el cual está :fuertemente: fijo 

a una _perilla ranurada; la cinta de arrastre transmite las fuerzas a la 

mén5Ú1á por medio de un filo de cuchillo de arrastre _ 

El procedimiento para hacer una medida de fuerzas es: 

.Ajustar el micr6metro hasta que la escala giratoria esté en 

ceros y en seguida se toma la lectura :·egistrada en el micr2. 

metro; las deformaciones del coeficiente de arrastre es med! 

da por un micr6metro, el cual hace contacto con un calibra-­

dor dial sensible,montado en el muelle de arrastre, el reco­

rrido del calibrador es limitado por altos con el fin de evi 
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tar que se dafie: El micr6•et:ro principa1 es de gran.diámetro 
y se lee fácilmente estando. provistos de una divisi6Ii que es 

de .cada 0.1 mm (0.005 pu1g.) 

Las cintas de levant:amiént:o C? sust:ent:aci6n (1a superior· y la· 

inferior transfieren fuerzas de una •anera siailar a·cada fi 
nal de la ménsula de levantaaient:o o sust:entaci6n la cual es 

tá asegurada en su centro por una m~nsula de ajuste y las 
fuerzas son medidas por el •icr6•et:ro; la •~nsula de ajuste 
puede ser movida por medio de una peri1la y ca91biar con ésto 
su posici6n angular. 

Cuando se calibre la balanza habr~ una pequefia fricci6n ---­
(adhesi~n) en el mecanismo de la escala para superar ésto se 
suministra un pequefio vibrador. comprendiendo un motor de -­
acoplamiento que requiere 12 vo1t:s de corriente directa, és­
te está montado en la base p1aca y_ cont:rolado .. por un bot6n 
interruptor del vibrador. 

No es :1lecesarió usar el vibrador cuando se usa la balanza pa 
ra medidas de .:fuerzas. sobre ún · iaodelo. ·· coiao ·hay· gen.;ráimente ·.·· 

vibraciones suficientes para .e'liit:ar que la escala no ·•a.rq:ue: 
.. cero correctament'e. 

: Experimentos. 

La balanza de Tres Componentes puede ser usada en conjunto -

con un T~nel de Viento. conTenient:e para un amplio rango de -­
trabajo experimental conconiient:e al paso del fluido que p~ 
sa a través de las alas· de avi~n. ci1indros y solidos de re­
voluci6n 
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6.Z CALIBRACION DEL BANCO DE PRUEBAS 

Es necesaria la calibraci6n del banco de pruebas ya que -
nos ~i.rve para saber la energía neta perdida en el siste­
ma. 

La calibraci6n se hará para: 

I) T6nel de viento de 300 mm 

Donde se obtendrá un factor de calibraci6n (K) 

II)Balanza de tres componentes 

Se comprueba la calibraci6n de las componentes del -.- -
equipo. 

(micr6metros, m€nsulas de sustentaci6n y ménsulas de -

arrastre). 

I} La calibraci6n del t6nel de viento 

Una precisa. calibraci.6n del t6nel (vacío constituye un -
·conveni.e~t·e'_ experim'ento de intro.ducci6n. de ayu.da a fami·- -

liariza1· con los conceptos de presi~n est~tica dinámica y 
presi6n total; y el desarrollo de la capa 1~mite. En la 

Fig. 6.2.1 se muestra la secci6n de trabajo .Y sus elemen 
tos que lo componen. 

El primer paso es comprobar la distribuci6n de velocida~­

des a lo largo de la altura total de la secci6n de trabajo en el pl_!!: 

no 3 se está usando un tubo de Prandtl, para el plano 1 s~ usar~ un -

tubo de Pitot. Será conveniente que funcione el tWiel a su maXima -
velocidad y toma~ las lecturas sobre la altura.total de la -­

secci6n en funcionamiento, junto con varias leeturas cerca del lími­

te positivo bajo, para dar algunas indicaciones de la distribuci6n 

de la velocidad en la capa límite. De hecho el desplazamiento en -
el grosor, de la capa terminal es tan.pequeña, como de -

5 mm en el plano 3 y en el plano 1 es de 2mm; para ha-
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cer una comparaci~n sobre 1os di~mtros del tubo de Pi-­
tot y Prandtl ver la Fig. S.l.1 ~5.1.2 

La velocidad (V)"desarrollada por un gas de densidad (f) se -
expande libremente bajo la influencia de una diferencia de -­
presi6n (P), cuando.Pes suficientemente pequefia como en el -
presente caso está dado por: 

.lV
2 

= p ••••••• Ec. 6-2.1 2 

Esta ecuaci6n tambi~n expresa 1a re1aci6n entre la velocidad 
de un gas y la presi~n dinámica. 

Las diferencias de presi6n en e1 t6ne1 de viento son medidas 
en cm o mm. de agua 

1 cm Hz.'! ~ 98 .1 N/m2 

1 ¡¡¡¡¡¡ H2Q 9.S.l N/m2 

De la Be. 1 se convierte en: 

98.1 h fv2 
2 

9.81 h 

En·an. En-. 
DOnde h es la presi~n dinámica 

En el plano 1, 

Bn el plano 3, h = 
P3 

Ec •. &.2~2 

La densidad de e1 aire bajo la presi~n (P.,\:) y la temperatura 
: (TA) esta dada por la ecuaci6n de los gases 

.:Pfrr.A = P,A · •• • • ••• Ec. ().2.3 



Combinando la Ec. 6.2.2, 

v2 

vz 

V 

= ~(98.l)~h)(Z) 
. A 

a~ (98. l)~h) (2) 
A 

~ 

237.3 

Donde: h cm 
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6. 2. 3 •. 

vz 

v2 

V 

{9. s1i(h) (2) 

"A 

(9~ 81~(h) (2) 

A 

~ 

75.04 

h mm 

En la Fig. 6.2.2 muestra una máxima distribuci6n de velocidad 
En el plano 1 la velocidad es sensiblemente constante sobre -
todo a lo largo de la secci6n en movimiento .con excepci6n de 
la capa límite la cual en este plano tiene un grosor de 2 mm; 
en el plano 3 el grueso de la capa l~mite·es de 5 mm y en co~ 
secÚenciá, la velocidad·~ sobre el· resto de la sección en movi­
miento es m~s alta que la del plano 1 ya que 1a secci6n trans 
versal de trabajo es constante el aumento de la capa líi:iite _, 
sobre las paredes resu1ta necesario un incremento medio de la 
velocidad·a todo lo largo. de la secci6n de trabajo con una -­
caida en la presi6n est~tica .. Esta gr~fica está hech·a en ba­
se de la tabla de datos y resultados del programa·6.2.l para 
apertura cuatro : 

Una vez que se ha establecido que la distribuci6n de la velo­
cidad despu~s del desprendimiento de la capa 1Ímite es uni -­
forme, el pr6ximo paso es obtener el factor de cal.ibraci6n -
(K) para la diferencial de presiones (R.P.D.) tal que el 
promedio de la presi6n dinlÍmica CL.P v 2) en la secci6n de tra­
bajo es igual a (K X R.P.D). En este tGnel la diferencia de 

·presi6n está tomada como la diferencia entre la presi6n -
atmosférica y la est~tica, para esta prueba el tubo de ----
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Prandtl y el de Pitot deben de estar situados aproximadamente 
sobre el centro de la línea del tdnel; las presiones son re~­
gistradas por un ndmero de espacios constantes de la diferen­
cial de presiones cubriendo todo el alcance de velocidad del 
tdnel. 

CARGAS RELATIVAS A !.A A1M:JSFERA 
H 1 estática e :fl el plano 1 

Hz total en el plano 1 

H3 estática en el plano 3 

H4 total en el plano 3 

Las presiones dinámicas son calculadas como sigue: 

Hl R.P.D. 

(Hz-Hi) Presi6n dinámica en plano 1 .lpl 

(H4 ~H3) = Pre:Si6n dinámica en plano 3 ·:rp3 

En la fig. 6.Z.3,,muestra .las presiones dinámicas en el plano 
l. ·y 3 están trazados en relaci6n el R.P.D •. (diferencial de pr~ 
sio.nes) ·y sus respectivos fac.tores de calibraci6n son mostra·­

dos -eJl la misma figura. 

Como se puede ·ver el coeficiente K nos sirve para saber como 
están. variando las velocidades. en los planos 1, 3 del tdnel -
de viento entonces tenemos: 

KPJ Hz - Hl /Hl Hl Es la referencia a cual---
Kpz ~4 - H· 

3 /Hl quier otro plano Qsea 

Hl RPD 

Por lo que rei;pecta, a los ·cál-culos para. obtener estas gráficas; -­
ver el programa de "calibrac;;·i6n del tdnel de viento" a diferentes apertu-­

ras 1 a 6 (ya que para apertura cero H1,Hz,H3 ,H4 son igual a cero) 

II) Calibraci6n de la balanza de tres componentes. 
La ~,alan.za ha sido exactame_p.te calibrada con sus componentes 
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adecuados. La calibraci6n puede ser sin embargo revisada en 
relaci6n a los pesos muertos con el uso del .brazo calibrado -
apropiado. Este consiste en un diámetro de 12.7 mm de varilla 
la cual puede ser asegurada por el soporte de un rotor de dis­
tribuci6n de carga desde el cual los pesos muertos pueden es-­
tar fijos y colocados al final de la varilla, cada una tiene -
una distancia 63.5 mm del eentro de la línea de la varilla cen 
tral ya que en conjunto son 3 varillas en forma de tridente la 
central,.la derecha y la izquierda; la calibraci6n de la balan 
za debe de hacerse montada al túnel. 

Para calibrar las m~nsulas de levantamiento o sustentación el 
brazo calibrador se:coloca con ·su respectiva distribución de - -
carga en el centro de ia secci6n de trabajo· y en las varillas 
se colocan las cargas que se localizaron horizontalmente. 

Una suma total de .pesos muertos sería 10 kg. las·. cargas son 
añedidas en intervalos de 0.5 kg. y por cada carga que se Sl.Bllinistre. el -
vibrador es operado y los micr6metros superior e iriferior leídos•· la gráfi:_ 
ca de la carga aplicada contra .las lecturas del micránetro resulta ser una 
líne~ para. ambas .mfulsulas de .. sus.tent~c:i6n y el valor· estimado de las llléJ1S.!! 

. ias se _calcula.con~iB. pendiente de i~ l~ea. 

Para calibrar las m6Ílsulas ó resorte de arrastre se aplicará una distril:u­
ci6n de cargas horizontales al final de la sección de trabajo p0r medio de 
adaptadores y. poleas, .los incrementos apropiados de carga son 0.1 kg. para 
el resorte más ligero y de 0.5 kg. para el resorte pesado. El micránetro 
de m~ula o resorte de arrastre es le~do para cada incranento de carga y 
los resultados son de la misma manera como la descrita para los resortes de 
sustentaci6n. 

Se verifk~ que los resortes o ménsulas de sustentaci6n y de -
arrastre se encuentran adecuadamente calibrados y por lo consi 
guiente la balanza de tres componentes estará lista para hacer 
las respectivas mediciones. 
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PROGRAMA. DE CJU.~BR,l\ClOM D~L 
-BANCO DE PRUEBAS 

PROGRAMA 6.Z.l 

El siguiente progr::ma est~ escrito en lengua.je basic y nos 
sirve para que, a trav8s de UIUl computadora, podamos hacer un 
trabajo re?\'ti tivo más rllpido y seguro lo t- dividido en seis 
partes las cuales son: 
En la lra. parte del programa (instrucciones del 1 al 40) 
le asignamos el nombre del prograaa, indicaci6n del noabre --
trabajo a realizar y a tra~s de 1a i.nstruccx6n input_ las 
entradas para diferentes valores de variab1es-

La lda. parte (instrucciones de la 45 a la 70) sirve para -
calcular diferentes variables a usar durante el programa. 

La 3ra. parte (instrucciones de la 75 a ia --155) nos le~ el 
valor de los _d~ferentes datos (:inst. 135) TnDS sirve como r:!:! 
tina de impresi6n de datos y resultadOs. 

La 4.ta. parte (instrucci6u de la 160 - a 1a 245) nos da la_ r:!:! 
tina- de impresi6n de resultados-con el fin de poder seguir 
utilizándolos en posteriores C.lculos. 

La Sta. parte (instruc;ciones de la 320, a la 395) es nues-­
tra entrada de datos, dependiendo del ntimero de datos será el 
valor del•rtamero de lecturas. 

Num. de lecturas = Mua de datos/4 

Por último la 6ta. parte (instrucciones-de la 1000 a la 1075) 

es el bloque de c&lculos respectivos para todos los datos y de 
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los cuales obtenemos los diferentes valores que queríamos obt~ 
ner _en' d_icho programa. 

Este programa fuente es representativo de los siguientes pro-­
gramas que aparecen en est tesis ya que todos tienen la misma 
estructura pero cada uno de ellos para diferente necesidad. 

Por comodidad, nada más se iraprimieron las aperturas, 6,5,4 ya que en --­
estas aperturas, se hicierml las correspondientes pruebas 
Los datos de las aperturas 3,2, 1 sirvieron para ccnstrnir la grafica 6.2.3 
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CALIBRACION DEL TUNEL DE VIENTO PARA APERTURA CUATRO 

TABLA DE DATOS y RESULTADOS 

LA PRESION EN MM DE MERC. ES DE 584.4 

LA TEMP. EN GRADOS CELSIUS ES DE 20 

y H1 M2 H3 H4 Vl V3 

o -46 7 -52 -15 33.8 28.2 
10 -46 4 -50 -0 32.8 30.1 
20 -46 1 -50 -4 31.8 31.5 
30 -46 o -50 -4 31.5 31.5 
40 -46 o -50 -4 31.5 31.5 
50 -46 o -52 -4 31.5 32.2 
60 -46 o -52 -4 31.5 32.2 
70 -46 o -52 -4 31.5 32.2 
80 -46 o -52 -4 31.5 32.2 
90 -46 o -52 -4 31.5 32.2 
100 -46 o -52 -4 31.5 32.2 
110 -46 o -52 -5 31.5 31.8 
120 -46 o -52 -5 31.5 31.B 
130 -46 o -52 -5 31.·S 31.S 
140 -46 o -52 -5 31.5 31.S 
150 -46 o -52 -5 31.5 31.B 
160 '-46 o -52 -5 31.5 31.8 
170 .-46 o -52 -5 31.5 31.8 
180 -46 ·o -52 -5 31.5 31.B 
190 -46 o -52 -5 31.5 31.B 
200 -46 o -52 -5 31.5 :si.e 
210 -46 o -52 -5 31.5 31.8 
220 -46 o -52 -5 31.5. 31.8 
230 -46 o -52 -5 31.5 ;s1·.e 
240 -46 o -52 -5 31.5 31.B 
250 -46 o -52 -5 31.5. 31 .• 8 
260 -'-46 o -52 -5 31.5 31.S 
270 -46 o -52 -5 31.5 31.8 
280 -46 o -52 -5 31.5 31.B 
290 -46 o -52 :-5 31.S 31.8 

EL PROMEDIO DE H1 ES DE-46 

EL PROMEDIO DE H2 ES DE .4 
Tabla de datos y resultados 

EL PROMEDIO DE H3 ES DE-51.7333333 para apertura 4 de esta ta-

EL PROMEDIO DE H4 ES DE-5.13333333 bla se tomaren !los datos pa-

EL PROMEDIO DE V1 ES DE 31.6112546 M/S 
ra el dibujo 6.2.2 y la ob--
tenci6n de tm · plDlto en la 

EL PROMEDIO DE V3 ES DE 31.6742836 M/S \ gráfi~ del dibujo 6.2.3. 

HP1-H2-H1'" 46.4 

HP3mH4-H3= 46.6 

FIN DEL PROGRAMA 
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CAJ_lBRACION DEL TUIÍIEL··.DE· VIENTO PARA APERTURA CJNCO 

TABLA DE DATOS y RESULTADOS 

LA PRES ION EN MM DE MERC. ES DE 584.4 

LA TEl'IP. EN GRADOS CELSIUS ES DE 20 

y H1 H2 H3 H4 Vi V3 

o -66 -22 -74 -32 30.8 30.1 
10 -68 2 -74 -2 38.8 39.4 
20 -68 1 -74 -1 38.6 39.7 
:so -68 o -74 -2 38.3 39.4 
40 -68 o -74 -2 38.3 39.4 
50 -68 o -74 -2 38.3 39.4 
60 -68 o -74 -2 38.3 39.4 
70 -68 o -74 -2 38.3 39.4 
80 -68 o -74 -2 ·39.3 39.4 
90 -68 o -74 -2 38.3 39.4 
100 -68 o -74 -2 38.3 39.4 
ilO -c68· o -74. -2 38.3 39.4 
120 ~60· o -74 -2 38 .. 3 39.4 
130 -68 o -74 -2 38.3 39.A 
140 -60· ·º -75 -5 38.3 38.0 
150 . .c.68 o -75 -5 38.3 38.B 
1.60 -68 o -75 -5 38.3 30.B 
170 . -68 o -75 -5 38;3 36~8 
180 ,;.68 o -- -75 -5 38 •. 3 30.B 
190 -68 ó -75 -5 3.8.3 38.B 
200 -68 o -75. -5 38.3 39;9 
210 -68 o -75 -5 38.3 38.B 
220 -68 o -75 -5 38.3 38.0 
230 -68 o -75 ,-5 38.3 38.8 
240 -68 o -75 -5 38.3 38.8 
250 -68 o -75 -5 38.3 38.8 
260 -68 o -75 -5 38.3 38.B 
270 -68 o -75 -5 38.3 38.8 
280 -68 o -75 -5 38.3 38.S 
290 -68 o -75 -5 38.3 38.B 

EL PROMEDIO DE Hl ES DE-67.9333334 

EL PROMEDIO DE H2 ES DE-.633333333 . Tabla de datos y resul.tados · o 

EL PROMEDIO DE H3 ES PE-74.5333333 
para apertura , · :s. , con es-

tos clilculos Hl\ y HP2 ob-
EL PROMEDIO DE H4 ES DE-4.56666667 tendremos Wl punto para la 

EL PROMEDIO DE V1 ES DE 38.0508489 MIS gráfica 6.2.3 

EL PROMEDIO DE V3 ES DE 38.7871846 MIS 

HP1•H2-Hlco 67.3 

HP3•H4-H3• 69.9666667 

--· ----.!llAWA· 

., 
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CALIBRACION DEL TUNEL DE VIENTO PARA APERTURA SEIS 

TABLA DE DATOS Y RESULTADOS 

LA PRESION EN MM DE MERC. ES DE 584.4 

LA TEMP. EN GRADOS CELSIUS ES DE 20 

y Hl H2 H3 H4 

o -76 3 -so -34 
10 -74 2 -82 -10 
20 -74 1 -eo -2 
30 -74 o -80 -2 
40 -74 o -82 -2 
50 -74 o -82 -2 
60 -74 o -82 -2 
70 -74 o -84 "'.'."2 
so -74 o -84 -2 
90 -74 o -84 -2 
100 -74 o -84 -2 
110 -74 o -es -2 
120 -74 o -84 -2 
130 -74 o -84 -2 
140 -74 o -84 -2 
150 -74 o ..:.94 

.. 
-2 

160 '-74 ·o -84 :-2 
170 -74 o ;..94 -2 
180 -74 o -84 

-2 ____ 

190 -74 o -84 .• -2" 
200 -74. o -84 . -- -2. 
210 -74 o .. --:::-~ -2 
220 -74 -· --~ - -2 
230 -74 ---- -84 -2' 

Vl 

41.3 
40.5 
40.2 
39.9 
39.9 
39.9 
39.9 
39.9 
39.9 
':J:-9.9 
39.9 
.39.9 
39.9 
39.9 
-~.9 

39.9 
39.9. -~ 

,;39.:9 -· , .... 39.9 
3~~9 
39.9 
39.9 
39;;9 
39.9 

V3 

31.5 
39.4 
41 
41 
41.5 
41.5 
41.5 
42 
42 
42 
42 
42.3 
42 
42 •·.· .. ., 

_ _,. . .-:42 
42 
42 
42 
42 
42 
42 
42· 
42 

__ _... ,240 .--~-·~·:.74 o -84 -2 39.9 42 
250 -74 o -84 
260 -74 o -84 
270 -74- o 41'4 
280 -74 o -94 
290 -74 o -84 

., 
EL PROMEDIO DE H1 ES DE-74.0666667 

EL PROMEDIO DE H2 ES DE .2 

EL PROMEDIO DE H3 ES DE-83.3666667 
ó 

EL PROMEDIO DE H4 ES DE-3.33333333 

EL PROMEDIO DE Vl ES DE 39.9962672 

EL PROMEDIO DE V3 ES DE 41.4758588 

HP1•H2-Hlm 74.2666667 

HP3•H4-H3- 80.0333333 

-··· --· ---------

-2 
-2 
-2 
-2 
-2 

Ml'S 

"'ª 

39.9 42 
39.9 42 

L39.9 42 
39.9 42 
39.9 42 

Tabla de datos y J"esultados pa­

ra apertura. (j HP 1. HP z -
san datos para obtener'tm punto 
en la grlifica del dibujo 6.2.3 
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6·.3) OPERACION DEL BANCO DE PRUEBAS. 

La op~raci6n del. banco de pruebas es necesar~a ya que el -­
equipo es sumamente delicado y cu.alquier :falla en su manejo Y 

funcionamiento alteraría los experimentos a efectuar. 

OPERACION PARA EL TUNEL DE VIENTO. 

La velocidad del túnel es controlada por medio de_·una válvula 
de mariposa o de extrangulaci6n y el motor puede ser encendi­
do con la válvula en cualquier posici6n. todos los modelos -­
vienen con su extensi6n (una varilla de diametro de l Z. 6 mm.) , 
la cual se ajusta al soporte de modelos por la parte trasera 
de la secci6n de trabajo,hay que tener cuidado de que no roce 
el modelo con las paredes. 

El soporte de modelos está provisto de .un t:rruitspórtador el - -
OJ3.l se ajusta· a Ja. posici6n angular c.orrecta; pa_"l'.ª lograr ésto 
coloque el transportador a cero,;en el caso del cilindro que -
quede en su l~nea horizont.al .marcada. en el 111~delo,Jiay que te­
ner cuidado con la toma de presiones y ponerla al frente de -
la corriente 

"En el caso de la ala de avi6n se ajustará de manera que su l.f 
nea de centro esté situada horizontalmente en la parte de --­
atrás de la sección de trabajo y ahí se encuentra una ventana 
desmontable la cual es removida cuando el modelo del ala de -
avi6n está en uso y cerrada cuando el tánel está en funciona­
miento. 

Por otro lado el modelo de ala de avi6n tiene sus. tomas de.-­
presiones, orificios de acero inoxi~able que emergen del cuer_ 
po del modelo,y son observadas simultaneamente,la presi6n to­
tal y la est~tica en el manómetro de 8 columnas. --
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Las recomendaciones para el mantenimiento del túnel s_on las siguientes: 

J..a limpieza en los platinos del arrancador para un buen conta_E 
to. 

Una ocacional aplicaci6n de alguna grasa de preferencia Shel 
dlbarna a el rotor del ventilador y al mecanismo de la válvula 
ele mariposa 

Es particularmente importante el desalineamiento debido a --­
irregularidades en la superficie del piso si esto sucede es -
necesario nivelar y calzar las patas del t6nel de viento de -
otrá manera se fo~zar!a la secci6n de trabajo y se fractura-­
ria su estructura. 

Para la operaci6n de la balanza de tres componentes se tomará 
en cuenta l~s 1.ect~r.as .da l~::; ·~énsula.s de sustenta'7=i6n. ·Y.----­
arrastre que pueden ser.registradas adelantando el micr6metro 
hasta ·que las escalas giratorias estén en posici6n cero,.esto 
se logra hacien.do uso del vibrador. 

Será conveniente registrar las posiciones .. dcl micr6met·ro usag 
do O .·001 mm. como unidad de medida, note. que un descenso en -
las lecturas del micr6metro de arrastre que.tiende a recoger-

se hacia la izquierda corr~~:e .. ~.~~-~~.~~.c;..r~~'.: .. .<!.~.~~~~~-~..!._i;:~_pos_!.--·· 
ti va (entra . al modelo). y un descenso en la lectura del micr6-
metro de levantruniento corresponde una fuerza de sustentaci6n 
(sale modelo negativo) 

La balanza utilizará muy poco mantenimiento s61amente debe 
permanec~r libre de polvo y en un lugar seco y limpio. 

Cuando no esté en uso deberá estar de preferencia dentro de s 

su caja y aplicarle una 6 dos gotas de aceite delgado (lubri­
cante de reloj) a las juntas universales de los tornillos que 
soportan la placa triangular o de fuerzas y a lgs mi=auetros.--·-
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6 • 4) EXPERIMEt·."I'O MEDIANTE EL TIDREMA. DE CANTIDAD DE ~OVIMIE'<TO 

J;) Para un cilindro cira.ilar 

2) Para una ala de avi6n N.A.C.A. 0012 

Coeficiente de arrastres. 

El teorema <le cantidad de movimiento es una poderosa ayuda para la solu-­

ci6n de problemas en el campo de la mecánica de fluídos. Una aplicaci6n 
prácitca en lo concerniente a las medidas de fuerzas del coeficiente de -

una ala de avi6n y de un cilindro haciendo uso de un tilliel de viento de 

círa.ilo abierto que se muestra anteriormente. 

Los instrwnentos de la sccci6n de trabajo son de 111.lcha utilidad para el -

cálculo del coeficiente de arrastre, ya que en dicha secci6n se efectua-­
rán los experimentos de los respectLvos modelos de la fig. 6.2.1 que il~ 

tra la secci6n de trabajo y su respectiva instrumentaci6n 

Es un problema tener en la secci6n de trabajo varios tubos de 

p'itoi ya que estos provocan una obstrucci6n a el fluido. En 
nuestro ca·so tendremos a la entrada de fluido (derecha a iz­

quierda) s6lamente un tubo de pi tot al principio y al _final -

un tubo de Prandlt de la secci6n de trabajo. 

El tubo de Pitot si no es usado debería se~ retirado a su po­

sici6n más alta. La pared superior con sus tomas es utiliza­

da para medir la presi6n estática en los planos transversales 

las l~neas de corriente en pstos planos no tienen una curvatu 

ra significativa, y la presi6n estática en cada plano es por 

cons~guiente consiantes, e iguales a la pared. Los dos tu-

bos permiten medir el estancamiento de la presi6n en estos -­

planos numerados 1,3, y de estas observaciones las correspon­
dientes velocidades pueden ser calculadas Se sugiere que, c~ 

mo un experimento preliminar hacer unas mediciones de pr~ 

sienes estáticas y dinámicas sin ningún modelo en la secci6n 

de trabajo y ver el comportamiento de la velocidad respecto 

a la capa límite y los valores de las velocidades constantes 
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Que no tengan estas perturbaciones. 

La gráfica de velocidad VS. altura de los dos planos se en--­
cuentran en el inciso de calibraci6n del tt'ine1 de viento. 

Consideremos la aplicaci6n del teorema par~ la medic~5n de la 
resistencia al avance (arrastre) ejercida en un cuerpo colee~ 
do en la secci6n de trabajo de el túnel de viento. Eligire--
mos un volumen de control fig. 6.4.1.1 con la parte p~st~ 
rior l).geramente menor, ·que la de la entrada para evitar que 
el fen6meno de desprendimiento de la capa límite afecte la me 
dici6n. Antes de seguir ade~ante haremos unas consideraciones: 

La longitud de la secci6n de trabafo .normal al plano se .toma­
rá como un metro. 

Las superficies superiores e inferiores son prticticau.ente pa-. 
ralelas a las líneas de corriente, siendo co.nverge:;;.t:c debido 
al crecimiento de la capa limi.te. Por la e.cuaci6n_de conti-­
nuida.d, si consideramos .f constante tenemos que~cQAB "'. ~ 
de donde tenemos que: 

Como Vl es constante a todo lo alto; tenemos que: 

V l a' l = ~ V 3 dy 

Para c~lculos tenemos a: 

a' l -¿ v3 dy 

1 
y como p m V Kgm 

·i 
m. 

6. 4.1. a 



y (mJ 

ª'1 (m) 

- 1~7 -

Despr.eciando las fuerzas del cuerpo), 1as dos fuerzas ejerci­
das sobre la superficie de control son la fuerza de arrastre 
FA y la fuerza de presi6n Fp. 

Si su~onemos que la presi6n estática varia linelamente a lo 
largo de la secci~n de trabajo, y sabiendo que FPDA y FPCB 

son de sentido contrario, se anulan mutuamente, qJ~· 6ni­
camente las fuerzas de presi6n sobre CD y .AB, las cuales -
se calculan con las presiones estáticas H1 y ."3º 

Por lo que tenemos: 

9.81 Í"' dA 9.81 (Hl) a• 
1 

AB 

J•, dA 9.81 Ja3 dy 

CD 

9. f;l 

9. 81 ¿ H3 dy 

donde 

en 

H1 , H3 en columnas de agua 

Por lo tanto la ecuaci6n de cantidad de movimiento queda 
de la manera siguiente; 

.... _; 



.Ya . que: 

y 

Pz = m Vz = f vzfCV·dA) 

CD 

P2 = - ..[:z V~ dy 

(N/m) 
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FD = - 2 ( Y.81 ) (H- H
3 

)dy 
4 

6.4.1.2 

•••••••• , ........ 6.4.1.3 

+ 9.81 H2 a; - 9.81 • ~- dy 
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____ 1 ... ------ :---t1. 1 : . 
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I) Para Wl cilindro 

Para el programa 6.4.1.1 11Cfilcu10 de coeficiente de arrastre por cantidad 

de movimiento para apertura cuatro 1:e:Df9>s: 

"2 - H¡ 42 -"zº 
H4 - H3 1142 -uz0 

"3 = - 1569 -uz0 

V3 778 .• 9· mis 

Donde dy = 10• 
1000 

a•
1 

=. · 0.25 m 

FD -(2(9.81 N/m2){1142)( 10 a )] 
Iooo 

+(2(42) 9.81 N/m2 (O.Z,.)J 

[9.81 N/m
2
) (-42 - HzOH0.25)] 

- [ (9. 81 N/m2)(1569) 

FD = 36.77 N/m 

( 10 m 
1000 

) 

-· 
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P ara el cálculo de coeficiente de arrast7e.. 

Donde 

A! fV Z 
1 . 

Cn ---"FD:;.._ __ 

d(9.81) CHz-"i.l 

D 

A 

.P 

d 

Fuerza de aix:astt:ue 

area :fronUJ. 

densidad 

l.ongi tud e llllmti:taria) 

velocidad pl.am» ]. 

··diámetro 
Presi6n din$miC11 plaoo 1 

N/m 

(m) 

N ~eg, kg/m
3 

m . 

m/seg. 

m 

{h) 

P = ((h"J") = (l. -Bf>)(1000 kg)(9.81 N/Íég) 

0:11111. • m~ . 

P= (h .j(9.Ulll(fq) 

. Temperatura .alblsm:Bnrta 

Presi6n ahso1Uh 

ºx 

N/m2 

Para nuestros clÍlmlos utilizaremos e1 cneficier«te de arrastre siguiente: 

F e¡, = D 
d(9.81J (ff2 - R1) 

36. 77 N/m 

(O. 0635 m)(9.81 H/16[4W 

= 1.4 
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Por 1o t.anto para el prggrama 6.4.1.1 tenemos 

Y para e1 cál.cuJ.o del n(Dnero de Reynolds tenemos: 

donde· 

Re Vd 
1 

--V--

..,.. + ,, PA 

~ 

Densidad 'k 

in~' 
viscosidad cinemática 2 111. /seg. 

Coeficient~ .de viscosidaJ 'N seg ./m2 de tablas de". 
pendiendo de la temperatura. · 

d difunetro de1 ci1indro 

R 287 m2 

Seg. 2°K 

Entonces para el programa 6. 4.1. l lo traduciremos 

~ = RO 

-v = NU 

.H- = MU 

d = 2R 
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1) PARA UN CILI!l)Q() !E 

BASE CIR<lJLAR 

Programa que calcula el coef"iciénte de. arras 

tre por cantidad de movimiento para un cilin 

dro .\e :base circular· para apertura cuatro. 

En la_ ·primera aoja se ·en·cuentra ·.,-1 · pro¡¡;:arila. 

fueJlte y en ia segúndá se encueJit~a ,.la 'tabla 

de dato~ Y: re.sul.tados donde el v:alor ·dél 'e:i'.,e-' 
·---' . 

ficiente es de CD = l. 40Si con ·un . - -----

.• 98923.57 
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ALCULO DEL COEFICIENTE DE ARRASTRE ~ UN CILINDRO CIRCULAR POR EL TEOREMA DE -
ANTIDAD DE MOVIMIENTO PARA APERTURR CUATRO 

TABLA DE DATOS Y RESULTADOS 

~ PRESION EN MM DE MERCURIO ES.504.B 

1 TEMPERATURA EN GRADOS CELSIUS ES DE 

RADIO DEL CILINDRO ES DE .03175 " 

H4 H3 H4-H3 Y3 

o -56 56 34.7 
-2 -56 54 34 
-4 -58 54 34 
-6 -60 54 34 
-14 -62 48 32.1 
-18 -62 44 30.7 

00 -20 -64 44 30.7 
10 -24 -64 40 29.3 
20 -28 -65 37 29.2 
30 -32 -65 33 26.6 40 -34 -68 34 27 
50 -36 -68 32 26.2 
60 -40 ··.;_70 30 25.4 70 -32 -68 36 27.B so -28 -68 40 29.3 90· -26 -68 42 30 )0 -22 -65 43 3'-0-4 10 -20 -65 45 31-1 -16 ....;~4 48 32.1 

-12 -62 so 32.B 
-6 -68 62 36-5 
-4 -56 52 33.4 
-2 -56 54 34 
-:-1 -56 55 34.3 o -55 55 34.;3· 

• .259502009 M. 

~. DE ARRASTRE D• 36.7785179 Nl'tl 

:FICIENTE DE ARRASTRE CD= 1.40573'093 

ISIDAD RO• .934185482 

lCOCIDAD CINEMATICA NU~ 1.926B1222E-<>5 

SUMATORIA DE H3--156~ 

Hl• 42 

SUP'IATORIA DE H4-H3• 1142 

SUftATORIA DE V3• 778.943916 

• DE REYNOLDS RE• 98923.:5739 

-- ----- ......... - - -

19 

H2 

o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
o 
(1 

o 
o 
·º 

Hl H2-H1 Vl 

-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42· 30 
-42 42 30 
-42 42 . 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30 
-42 42 30. 
-42 42 :>V 
-42 42 30. 
-42 42 ·;so 
-42 42 :3Ó 
-42 42 . 30 
-42 42 30 
-42 42 ·30 
-42 42 . 30 
-42 42 . 30 

Tabla de datos· y resu!.. 
tados del programa 
fuente 6.4.1.l 
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El Reynol$ls es obtenido, a una apertura 4 y a·tm.~gu1o de 10" y es -

vtllido tanto pará el cilindro = c1 a:l.a de avi6n ya que las c:oo:liciones 

son las. mismas. 

Re 

Re = 

(30.l 'ffi/seg.)~L:/32 •) 
l. 918 xio-5 . /seg. 

9.8 xl0-4 

2) Las f6rmulas y cfilculos para encontrar cl coeficiente de arrast:re en -

W1 cilindro serful similares para encontrar el coeficiente de arrastre en 

uria ala de avi6n N.A.C.A. ooi2 

a' = 1 
v1 

4 
(743 • .17) ( -nJmr ) = O. 07 m 

38.4 

· -[2(9.81 M/m
2
)(13.2TJ( ~tiioo•)] 

+[2( 67 )9.81 Nt-2 (0.07 a)] 

[9.81 N/m2 (- 67 ) (0.07 a) 

-[9.8i N/•2Jti.478) 4 m] . -nRRr 

4.83 N/m 0.04 
(0.152) (9.81) (67) 

Donde e es la cuerda para el caso de una ala de avi6n. 

En el programa 6.4.2.1 se ilustran los ~s y resu1tados del coefí--­

ciente de arrastre en tma ala de avi6n N.A.C.A. 0012. 
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2) PARA UN ALA DE AVION TIPO 
NACA 0012 

PROGRAMA 6;4 Z.l 

Programa que calcula el coefic:j.ente de arras 

tre por cantidad de moyjmjentp en un ala de 

avi6n tipo NACA 0012 para apertura cinco. 

Los resultados se encuentran en la· tabla de 

datos y res~ltados donde el .valor del coefi-

ciente de arrastre' es CD·= O. 048 y el número. 

de· Reynold~ es. 290206.499.· 
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CALCULO DEL COEFICIENTE DE ARRASTRE EN UNA ALA DE AVION TIPO 
a TEOREMA DE CANTIDAD DE MOVIMIENTO PARA APERTURA CINCO CON 

A 10 G. 

TABLA DE DATOS Y RESULTADOS 

LA PRESION EN MM DE MERCURIO ES 584 

LA TEMPERATURA EN GRADOS CELSIUS ES DE 

LA CUERDA DEL ALA ES DE • 152 M 

y H4 H3 H4-H3 V3 

100 o -78 78 41.4 
104' -1 -78 77 41.1 
108 -2 -78 76 40.8 
112 ;..6 -78 72 39.7 
116 -5 -78 73 40 
120 -5 -78 73 40 
124 -10 -78 68 38.6 
128 -12 -78 66 38 
132 -13 -78 65 37.7 

·136 -14 -78 64 37.5 
140 -14 -78 64 37.5 
144 -9 -78 69 38.9 
148 -6 -76 70 39.2 
152 -6 -76 70 39.2 
156 -0 -78 70 39.2 
160 -10 -78 68 38.6 
:!.64 -!O -78 68 38.6 
168 -10 -78 68 38.6 
172 -10 -7e 68 38.6 

Alm .0775637134 M. 

FZA. DE ARRASTRE FD= 4.83406191 N/M 

COEFICIENTE DE ARRASTRE CDc .0483865669 

DENSIDAD Ro~ .914133603 

25 

VISCOCIDAD CINEMATICA NU= 2.00736522E-05 

LA SU"ATORIA DE H3•-147B 

H2 Hl H2-Hl 

o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 
o -67 67 

N.A.C.A. 0012 POR -
UN ANGULO DE ATAQUE 

Vl 

38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38._3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38.3 
38~3 
38.3 

H2-H1m 67 

LA SUMATORIA DE H4~H3m 1327 
Tab~a de datos y resultados 
del::Pr~grama 6, 4. 2.1 

LA SUMATORIA DE V3= 743.170637 

NUM. DE REYNOLDS RE• 290206.499 

FIN DE PROGRAMA 
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6. 5.) EXPERIMENTO: De la distril:uci6n de presiones alrededor de una 
superficie. 

1) Un cilindro de base circular 
{coeficiente de arrastre 

2) Una ala de uvi6n 
{coeficiente de sustentaci6n) 

1) Arrastre en un cilindro 

Conectando el cilindro a una .rama del manánetro y rotando el cilin. 
dro en varias pcisiciones angulares es posible detenninar la varia­
ci~n en la presi6ri .estática alrededor de la cirOJnferencia del ci~ 

·lindro en la fig. 6.5.1.1 muestra una distribuci6ri de presiones, -
indicando una máxima presi6n positiva en el centro de la corriente 
de arriba, una presi~n negativa cerca del punto de 70° de ángulo, -
es c~ expresar la fuerza ejercida por una corriente de aire so­
bre el cuerpo en. ténninos de el coeficinete de :?..""rastre 

Fuerza 
área frontal X l J'\T2 

FD = fue~za de arrastre 
f = denSidad 
P "' presi6n ·. 
d =diámetro 
L = longitud 
A = área frontal 
V = velocidad 

Ser~ aparente c¡Ue el coeficiente de arrastre represente el radio 
de la fuerza ejercida sobre el cuerpo a el ·producto de ¡a presi6n 
dinlÍmica y el área frontal del cuerpo. 

Ha es la carga· . est!it.ica indicada cuando el cilindro ha sido girE_ 
do desde la posici~n en la cual el punto derivado ha sido cambiado 
·de posici6n. Entonces tenemos la siguiente relaci6ri 

tt0 cos e 

l :f.v2 
e 0-360° 

f densidad ::r 
V velocidad m/seg. 
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Calculas: 

De el programa 6.S.1.1 sobre la distribuci6n de presiones en 
un cilindro tenemos los siguientes datos. 

Para el ángulo de 60° 

H0 ces a 

V 

V 

Ifo cos 8 

! J'Vz 

190ºC + 273 = 292ºK y PA = 133.94(S84.4) 

-100 cos 60º = so nm H2o 

7S.04 h = h 2 . - h1 

h = o (-42) 42 

7S.04 42 292ºK 
7.79 xlO 

29. 7774 m/seg. 

_PA 

R'TA 

·7.79• 10-4 N/m2 
Nm 

(287 kg. ºk ) (292°K) 

(SO mm ª2ºJ. 
412. 75 N/m2 

-0.1 

0.929 

7. 79 x104 NI m2 

N.s 
m4 

Y asi continuamos hasta llegar a 360°.ET SJ total se obtendra efectuando 
una sumatoria total de O a 360°. 
El número de Reynolds para este caso es de 9. 7 xl04 a una apertura (4) 

Re 

de tablas 

}.J- = 1.81 xlO-S Pa·;s 

]' = 0.929 N.Sz-
-;;;r 

V • 29. 77 m/seg. 

del cálculo an­
terior 
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1.81 xl0-5 

0.929 

Re - (29.7774 m~Seg)~0.0635 •) 
1.948 .10 m /seg. 

9.87 xl04 

En el programa 6.5~1.1 que clarula el coeficiente de arrastre por Cistri­

buci6n de presiones a una apertura 4 y a un ániU!o 10. 

Tenernos un programa objeto y unp :fuente. El primero tiene unas 'tablas de 

datos y resultados los cual.es nos sirvieron para graficar la fig. 6.5.1.1 

y el segwido s6lo nos informa que sus ~truccimJes son casi las mismas a 

e.~c..<>pto de un~s nodif icaciones COlllO son 

u 



20" 40° 60° so• ·100° 120° 140° 160° 180• 

Angulo 

40. 

60 

HO-Hl 

l tV
2 Cn 1.36 

80 
9,87 :x:104 ' s Re . . . - . . 

·~1 ·• 

120 

1 Angulo 

1 1 1 1 . 1. 1 1 1 1 
20° 40° 60° 80° 100° 120° 140° 160° 190•· 

Fig. b.;,. l Distrihuci6n de presicioncs en un cilindro. 
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PR!XiRAMo\ 6. 5. l. 1 

1) PARA UN CILINDRO DE BASE CIRCULAR 

Programa que calcula el coeficiente de arrastre 

por distribución de presjones para una apertura 

cuatro. 

En la tabla de datos y resultados tenemos los si 

guientes datos un CD = l.36 y un número de 

Reynolds de 98932. 57 los datos son tomados para 

construir la gráfica 6,5.1. 

En. el caso para clilculo se tomó a· 60° que sólame!!. 

te es un punto de los 360°ya que las mediciones 

se efectuaron de 10 en 10 
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l Av.t'l"CINDV" 

' :S ll'RINl"CM..CU....0 bCl. c::C9"1CIEN1"E OC ~TM' Df•t 
'b f'R!HT" Ul'I C!LlNCfHJ CtfltCA....ltft r'Cft Dll!lntl!IUCICN •1 
7 HclNJ-DE P'lllE!Utare8 ~ ~ "t.'UlttTaQ• 

!~·:.'~!"CUAL U LA ....... D ..... tCRCl•UO•i .. 
-~~hlNT • • 
:..~ 1MU1"~ ~8 LA ~'1'\JllWI DI Ol'tAD08,Cl:L8IUll"1T 
3"' f#nlNT . . . ' 

. 38 IN'\JT•QJJIL."Q U. ......,, - LSCT ..... •.tM 

~~'"' ' . -
4:1 INPUT" ....... U n. N9IO ...... CILltC!Nl Df ""I• 
~"'"' - . ~ M:AD IU 
57 DA1A' 37 
60 Ll.T TA-T•27'3.•11S 
•~ Lt:f PA~•tS3.94a 
70 LiLT .....,t•l•TIU 
7:1-u¡:T MUa&.K--c:a 
ltOLCf~ 
•2 L.1:1 Ml......:l 
83 Ll.1 MZ-0 

· M LKt C•7'S....._tTNPAJ 
.. L•T te-tf2-M1 
.87 ,_.., IA.•7:1.~fCT.-mJ,._I 
·AS LEI U-Clllr)9C ..... ""2U12 
'90 DO- P'NlllUJ•INTU•lOO. .. SJ,100 
'r.J LET 0--10 
IOt'1 l.Ef J-0 

. l!JI f>tctlt(T"...,._"tVA ' 
u.e Pf.#INT TAllCIOtt'T...,. - MTD9 Y....._,_.. 
IW~INT •. 
115 PNIHT'"LA PM91m4- .... ~ID Q•9p 
l:aG PfclNT . . 
12:1 PRINT-t...A TIJ9"CJtAnait a --.._cm..e1w a m•1r 
13'1:> PAINT 
13S PAINT"R. MGIO DCL l:IL~ D DC•1"1•..-. 
140 ~INT •. 
148 -l'kJNT :ru•211"D"'tT•c?t1•te»•1TMCl:Z)t-Wl"1TMCl••1•1G•t 

.190 "'IMT·TAlll:ZOIJ•NO-Mt•1T•CMJ1~'!1TMCi.>1-U•1 
198 PfUNT TMC421 t •Ml)-N:IJV-1TMCSOI t ".HOCIJ9 DIU• 
160 PRJNT 
165 FfJlll l•l TI) N 
170 LET.~10 
17:1 ,..MIMO 
19CHID•u• 1000 
... "UNT 01TM"•1MD1T•u1uH&1TQU7llK2J • 
tlfO ~di(! TMr21r, .. ,,..,.,,.,.oct1TMt'4t1,..cut1 
i9S ltfitlNT TlllaC4.SJ1P .. C .. J 1TMC5UJ ...... C ... I 

~.'~~T11i-c:._...tN2-M11 
22'S-LIE"T M:•fVl•2•flll /YA 
7:7 PAINT 
:Z3e PRINT"'COEJJICIDfT& K .......,.,. ca-•1W 
23'11."llNT . 

_ a~ l"RJHT•mNetDM ~·•"'1 
.24l PAINT •_ 
242 """INT•v1ecuc1D1111D Ct ....... TICA ....... VA 
24J PRfNT , 

.24• PlllNT•Ytl.QC1DNJ "'IM!EDIO • vs-• 1va 
245 PklHT 
24.ea J·ktNT• ........ DE. FC'fM1.DS .M"••1f11S 

~~-:~!=~·lMU~u.·n• CE ........... 
2b'5- DAfA -o,-2.-to,-:so,-.0.-40,-100 
i~~- ~~:. =~~~!;~!~9;~¡~.;-,~!9;~.'7 
280 DnTA -•7,-97 0 -"f7 0 ~.-•7,-97,.-q7 
285 OtorA -'Jl7,-'f7 1-1.1•.-11•1 1-901-70 
2tf'5 DATA -~0 -:SO,-ICl,O 
990 END 
1000 Ul•C"'90JIJ80 
100!) HA-M0-+41 
101v 02-coecou 
lVl::llfr.•~ 
102t'J llO•HA/U 
10.;:I HK-tc/U 
ioso HF....,.•HE 
ICl"'vlET~ 
ºlQ4~ LFT V.-V8+Y3 
IQ:SClkt:TUfltH 

PROCRAAA IASlC 6.~.1 •. 1 
REA!IV', 

CUcu\o dtÍl' coofld•nte do ur .. " 
t:rit da 1tA dlladro Pan apertura . . 
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·CALCULO DEL COEFICIENTE DE ARRASTRE EN UN-CILINDRO CIRCULAR POR DISTRIBUClON_ 
PRESIONES PARA APERTURA CUATRO 

TABLA-DE DATOS V RESULTADOS 

LA PRESION EN MM DE MERCURIO ES 584.8 

LA TEMPERATURA EN 0RAQDS CELSIUS ES DE 19 

EL RADIO DEL CILINDRO ES DE .03175 M 

o HO H1 H2 HO-Hl HOCOSO 

10 -2 -42 o 40 -2 
20 -10 -4:2 ·o 32 -9.4 
30 -30 -42 o 12 -26 
40 -60 -42 o -18 -46 
so -ao -42 o -38 -51.4 

-~Q_ -1QQ -4~ o -:;¡e .=.:29 
70 -114 '-42 o -72 .-39 
80 -110. -42 o ..:.6e -19.1 
90 -98 -42 o -56 o 
1C•O -97 -42 o -55 16.8 
110. ·,..97 -42 o -55 33.2 
120 -97 -42 o -55 48.5 
130 . -97 -42 e -== 62.~ 
140 - -97 -42 o -55 74.3. 

. 150 ·-97 -42 o -55 84 
160. -97. -42 o -55 91 .• 2 
170 -97 -42 o -55 95.5 
·180 '-97 -42 ·o -55 97 
190 -97 -42 o -55 9!5. 5 
·200 -97 -42- o -55 91.2 
·210 -97 -42 o -55 84 
220 -97 -42 o -55 74.3 
230 -97 -42 o -55 62.4 
240 -97 -42 o -55 48.5 
250 -97 -42 o -55 33~2 

260 -97 -42 o -55 16.8 
.270 -97 -42 o -55 o 
280 -97 -42 o -55. -16.8 
290 -114 -42 o -72 -39 
300 -110 -42 o -68 -55 
310 -90 -42 o -48 -57.9 
320 -70 -42 o -28 -53. 6 . 
330 -so -42 o -0 -43.3 
340 -30 -42 o 12 -20.2 
350 -10 -42 o 32 -9.8 
360 o -42 o 42 o· 

COEFICIENTE DE ARRASTRE CD= 1.36458438 

DENSIDAD RO= .934185482 

VISCOCIDAD CINEMATlCA NU= 1.92681222E-05 

VELOCIDAD PROMEDIO DE V1= 3(1.(1168742 

NUM. DE REVNOLDS ºRE- 98~!"5739 

FIN DE PROGRÁMA 
-:· 

,·•r ..... ,. 

u .HO-H1/U HOCOS O/U 

412 • 1 o 
412 • l o 
412 o -.1 
412 o -.1 
412 -.1 -.1 
412 -.......1. __________ =J. 
412 -.2 -.1 
412 -.2 o 
412 -.1 o 
412 -.1· o 
412 -.1 
412 -. 1 
'!:12 -.;1 
412 -'-.1 -

.412 ,...· 1 
. 412 .: . ...,-. 1 

412 -.1 
4i2 -.1 
412 -.1 
412 -.1 
412 -.i 
412 -.1 
412 -.1 
412 -.t 
412 -.1 
412 -.1 
412 -.1 
412 -.1 
412 -.2 -.1 
412 -.2 -.1 
412 -.1 ..:.. 1 . 
412 -. 1 -.1 
412 o -.1 
412 o -. 1 
412 • 1 o 
41"2 • 1 o 

Tabla de datos y ·resulta~ 

dos del programa 6.5.1.1 
·_.,. 
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2) Una ala de avi6n (coeficiente de sustentaci6n) "CL" 

Este experimento hace uso de el ala de avi6n sim~trica 
N.A.C.A. 0012 y el··t~nel de viento, descrito en el inciso 

6.ú.l. El ala de avi6n est' ilustrada en la fig. 6.1.2.4 el perfil tiene 
23 tomas.de presiones est,ticas alrededor d•l mismo. Las to-­
mas o derivaciones est'n concectadas a un multiman6metro. Por 

su configuraci6n el perfil es sim~trico. 

Una prueba inicial comprobar' que la depresi6n sobre el lado -

de la succi6n del ala es mucho m's grande que la presi6n posi­
tiva sobre la otra superficie y de hecho contribuye con tres -

cuartas partes de la fuerza de sustentaci6n. 

Cálculos: 

Ser' convenien-te -hace.z:, funcionar el túnel a su m'xima veloci- -
dad para. obtener un número Reynolds grande y_ t_omar lecturas c!e 
'ngulos de. incidencia a intervalos ·de ·z grados. 

Si las presiones están expr•sadas como el radio de (H0 - H1) a 
la presi6n din,mica. 

La diferencia··de·~pres·iones es' medida (H0. - Hl,) en cada orifi- -
cio y.estas lecturas son divididas entre. l/2fV2 esto es para -
cada punto entonces tenemos 

Es común expresar la sustentaci6n en t~nninos de·uncoeficiente. 

Coeficiente de . Gr. = FL A bxC 'rea 
sus tentaci6n. (A) 1 f.·V2 

b envergadura 

s. F1 
c cuerda 

~ PL Ho - Hl 

+fvz ~v2 +fv2 
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En la fig., 6.5.2.l se tiene una distribuci6n de presiones en 

una ala de avi6n a un ~ngulo de 10º y una apert~ra S' es=3 

•rlfica se obtuvo de,3a tabli de resultados del ~rogram~ ----
6.5.2.1 A continuación se muestra una tabla de las distan--­
cias de las tomas de presiones en la superficie "A" y en l.a. -

"B" del ala de avión, ·esta tabla es s61amente para inform;;.-­
ci6n y referencia de la fig. 6.5.2.l donde la cuerda es ~~ 

0.152 m. 

TOMAS DE PRESIONES EN ORDENADAS "Z" (mm} 

SUP "A" 1 7 14 22 34 48 63 79 93 109 12~ ¡ 
IPuNros D.f 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 ? 1 ~ 

- 1 

LAS TCi•lAS l 3 5 7 9 11 1.3 15 17 19 22 i 23 

SUP. "B" 2 4 11 18 28 '· 42 57 13 87 104 119 f141 
1 

Cálculo 

1 

Para nuestro anilisis tomaremos el punto 6; ver.programa 6~5 .• 2~I 

.~Cal.cu1o a.e1 c.oeficiente de sustentacion pa%-a una á.ia ae avión 

p 

H1 70 

o 
-30 

-30 - (70) 

40 llllt H
2
o 

(h) l)'J 

De tablas de datos y resu1tados 

de1.programa. 

6.5.Z.l 

(H0 - H1) . lm · )(l,000 '. ~ ) 
o.ool mn ~ m. 

CHo - "i.J C 1 .lf /•2) 
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133.916 (-5584) = 7.79 x10 4 N/m2 

T 298° K 

V 75.04 ~ ·(71l!!!!!H20J(298ºK) 

7.79 x 104 N/mz 

V 38.83 m/seg • 

p 

"'2 -r-

. 7. 7g xio4~ Nn2 
(287 N-fií) ) (292ºK) 

Kg"'K 

= ( 0.915 ;Jj.~g2)(~8.85 m/seg) 2 

m 
2 

= 686.1 N../m2 

SUstituyendo la Ec. (6.5.1.l y 6.S.2. 2) tenemos: 

(40) ·-· ·O.O 581 

686.1 

0.915 

6.5.2.2 

De tablas 

(75.04) 

Re ..m..ffil· 
"V Jli5ºc = 1.835 xio-5 ~s 

1n 

2 :xio-5 ·. 'N 
.seg •. 

(38.83 ~/s~f>(0.1529) 
2 x10 

,.~ 
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O(..= 10° 

Ta-iAS DE PRESIONES 

4 6 8 10 12 1" 1,; lR 
2 SUP. ''A'' 2Q 22 

19 
21 

SUP. ''B'' ,7 Í23 .. _ 5 7 9 ll 13 5 

l -
\ .. 

l'o¡... ,.,,_ ....._ 
o 

~ 
¡,.-.;-- _... 

~ 

Lo---' 
¡,.-

' - V 
V' 

¡,,...-

~~ 

- 1 

- 2 - ~ 

:¡ 

- 3 -

- 4 -
Fig. 6. 5. 2. (1) Distri buci6n de presiones al rededor de una ala tipo 

N.A.C.A. 0012 con apertura 5 y un Re 2.95 xio5 
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PROGRAMA 6 5. 2; 1 

2) PARA UNA ALA DE AVION TIPO 
:-JACA 0012 

Programa que calcula el coeficiente de sustenta 

ci6n por dis~ribuci6n ~e presiones para un áng~ 

lo de 10° y una apertura cinco. 

En ~a t~bla de <latos y resultados Z ea.la toma 

de presiones. Para cá lctilos la toma. 6 es s6-

lo un punto el cual se cálculo para demostrar -

el procedimiento a seguir con los demás; l<i su-

materia de todos"lo~ puntos Z es la sustenta--

ci6n total en toda la superficie del .ala. La -

sustentación para 10° es la de 1.054 con un nú-

mero de Reynolds de 296632.51 

·, .·:' 
.•',.· .. 
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1 llE!t"Llf'" 
S· llltlNT"CllLCULO DEl.. · CGEFICIENTE·· lllE~M:ION"• 
6cPRINT.• EN tM llLA··DE .AYION TI~ N.A.C.A. 0012 "• 
'.7 · PRUIT""-, POR ·DISTRleUclON ·DE, PRElllONEB PARA ~· CINC0"1 
·•·PIUNT· ,CON UN A!'GILO DE ·AT~ A IO·G.. ' 
lO·,PfttNT 
1!5 INPUT"CUAL EB LA Pfl€SION ·EN .... DE l'IERCURID"•P 
20·PfUNT 
Z5 .• INPUT"CUAL E&, LA ,,_T._ EN -- CIELSIU9"t T 
30 .... INT 
30 ;J..uT•QMIL i:ii EL-~ e; LECTU:"'~~;r: 
40 ·llltlNT 
415 INPUT~CUAL &• LA ~ ML llLA DE AYION IN N"t8 
90 ""'INT 
911 LET IU•2117 
MI LET TA9T+273. lll 
.S LET -•133 ... 1 
70 LET -/CRl•TAI 
7l5 LET -l.~-05 
eo LET MJ•t1U/RO 
82 LET Hl•-70 
83 LET-
&S LET C-~.IJ.Ostlft<TIVPAI 
eb.l:ET ~-ttl 
87 ·LET U\.•7S•04-C CT-1 J'PAI 
88 LET U-CRO•CVl-,....2) J/2 
90·DEF FNltCZl•INT<Z•l00+.51J'IOO 
95 LET ~ 
100 LET J-
~:-::;::~ TAllU011•T-.A DE DATOS V MalLTADOS• 

1111 llltlNT"LA PllElllml - ... lllE llEICURID E8"1P 
120 .PRllllT . 
12:1 "'INT•LA T~túiiiiM iüW -~ e;¡-~¡;:¡;; E;·_::;:•¡':" 
130 ·llltlNT . . , . . . . 

13'5 PIUNT"LA ·CUl!l!llfl DEL ALA ff DE"tlll """ 
140 PIUNT , 

"l4S PRINT TMCl>1·r~1r•cs•1•H0•1TMCllt, •H1 .. 1T•<UH1•H2•1 
·'ISO PtltlNT TMCt•tt•HO-Mt•1TMC2tlJ1•u•1 . ' 
. ISlS IPRINT TQC::Sll; "HO-ttl/U" 
160 l'RINT 
l.S FllR l•l TO N 

. 170 LE' oÓO+l 
17'-l«J' 

·111<> - 1000 
185 .PRINT Dt'TMC41 tll01TMUOl !HllTMC~411MZ1 
.1- PRINT TMC181•Mll•TM12::Sl•-CU11 
195.PRINT TMC32t•-<HD> 
200 NEKT 1 
205 LET Vl-C•lllllltCH2-Hll 
<'25 'LET ••cv1e11t1NU 
237 llltlNT . . .. 
2311 PlllNT"COP'ICIENTE DE a.TDITM:ICIN ·CL•"1 ... 
2W PIHNT . 
240 PRINT. ·-JDAD -·1RG 
241 PRINT 
242 l'RINT"VlllCOCll>AD CINEMTICA -·tNU 
245 PRINT .· 

24" PRINT ·-· DE -VNDLD& llE•"•RE 247 PRINT 
~ PRINT .TABC115t1•FIH DE PROGRAHA• 
265 DATA -323 9 2.-274.-11 1 -196,-30 

-270. DATA -174 1••~.,...,.US0,.-117,.,..¡29 .. - -
275 DATA -62.-11a,-6S.-1os,-68,-.. 
290 DATA -65.-M,-M,-e0,-611,-M 
9'90 END 
1000 -1 
1005 -/U 
1040La1'-
104S.-CHlll 
1050~ 6.s.z.1 
MADV. C&lculo .. 1 CGeftc.l-te de •u!. 

teatacilla .. uaa ••• de avi8n 
tipo HACA 001Z 
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CALCULO DEL COEFICIENTE DE SUSTENTACION EN UN ALA DE AVIOt~ .TIPO N.A. C. A. 0012 -
POR DISTRIBUCION DE PRESIONES PARA APERTURA CINCO CON UN ANGULO DE ATAQUE A 10 G · 

TABLA DE DATOS V RESULTADOS 

LA PRESION EN MM DE 11ERCURIO ES S84 

LA TEMPERATURA EN GRADOS CELSIUS ES DE 25 

LA CUERDA DEL ALA ES DE • 152 H 

z HO Hl H2 HO-Hl u HO-Hl/U 

1 -323 -70 o -253 686.71 -.37 
2 2 -70 o 72 ·686.71 • 1 
3 -274 -70 o -204 686.71 -.3 
4 -11 -70 o 59 686.71 .09 
5 -196 -70 o -126 686.71 -.18 
6 -30 -70 2 '42 lllElllt. Zl .06 
7 -174 -70 o -104 686.71 -.15 
e -43 -70 o 27 686. 71· .04 
9 -150 -70 o -00 686.71 -.12· 
10 -57 -70 o 13 686.71 .02 .. -12f: -70 o -59 696 •. 7! -.oe 
12 -62 -70 o a 686.71 .01 
13 .,-118 -70. o -48 686.71 -.07 
14 -65 -70 o 5 686.71 .01 
15 -105 -70 o -35 686.71 -.os 
16 ..;.68 -70 .o 2 686~71 o 
17 -98 -70 o -28 686.71 -.04 
18 -65 -70 o 5 686.71 .01 
19 ...;99 -70 o -18 686.71 -.03 
20 -69 -70 o 1 686.71 o 
21 -so -70 o -10 686.71 -.01 
22 -68 -70 o 2 686.71 o 
23 -64 -70 ·o 6 686.71 .01 

COEFICIENTE DE SUSTENTACION CL= 1.05430622 

DENSIDAD RO= .914133603 

VISCOCIDAD CINEMATICA NU= 2.00736522E-05 Ta.bla. de datlos y 

NUM. DE REYNOLDS RE= 296632.514 Resultados del 

FIN DE PROGRAMA 
programa 6,5.2~1 
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6.6.)EXPERIMENTO UTILIZANDO LA BALANZA. DE TRES COMPONENTES 

·Es importante recordar que; 1as deflexiones de1 coeficiente y 

las fuerzas de arrastre, son medidas por e1 micr6metro del -­
mismo nombre; el cual hace contacto con un calibrador de car! 
tula montado en la ménsulá o resorte de arrastre, el recorri­
do del calibrador de carátu1a está l"iai.tado por altos con el 
fin de evitar se dafie. Para hacer la •edici6n de las fuerzas 
en el micr6metro debe ajustarse a ce~o. 

De proa (anterior) a popa (poster~or) 1as fuerzas de levanta-
miento o sustentaci6n son medidas. 

El equipo está provisto por un ca1ibr~dor de ménsulas. mue~-­
lles o resortes_.· Para esto una bateria de 12 volts d. c. 6 ún 
rectificador provisto, es necesario para operar e1 vibrador 
que asegura la· ausencia ·de adhesión. 

La balanza de tres componentes puede s·eor., usada en conjunto - -
con un tíine1. de viento conveniente en este caso un TES4 para. 
un amplio rango de trabajo experiiaenta1 concerniente al paso·' 

del fluido por alas. de avi~n0 éilindros y solidos de revo1u-­
ci6n. 

A continuaci6n se darlin unas instrucciones que son de impor-­
tancia para la estimaci6n de 1as •~su1as. •ue11es o resortes 
de la balanza de tres .componentes serie TE81 

Ménsula de sustentací6n anterior 11.372 N/l!lla 
Ménsula de sustentaci6n posterior .11.586 N/mm. 
Ménsula o resoz;,te de arrastre 0-lCK 3.393 N/mm 
Ménsula o resorte de arrastre o-smi 12.068 N/mm 

Para una ala de avi?n tipo HACA 0012 se calculará el corfi--­

ciente de arrastre De y el de sustentaci6n CL y el momento 
de la manera más Sencilla. 
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6. 6. J.) l.TfILIZACIOO DE LA BALANZA DE '11IES CXJiolPCMNJES: 

CALQJLO DEL C'1J) PARA r»i. CILINDRO CI1lOJLAR 

Con la ménsula o resortes de arrastre de (O-ION) 

Lecturas t:auadas en el micrlimetta de arrastre. 

TABLAS DE LECTURAS 6.6.1.l 

APBmJRA 1 2 3 

Con viento 2565 2400 2183 .. . . 

~ero . 2699 2699 2699 

Diferencia 134 299 516 

TABIA'i DE RESULTADOS 6.6.1.2 _ 

Presi6n Iiifereneia Velocidal 

mH2o de 
.APElmlRA Presimes 

"i 2!?-u:-o"i> H2-0 -1 - 6 6 

2 -14 14 

3 .-26 26 

4 -.48 48 

5 -69 69 

6 -76 76 

TA • 19°C 

TN • 19ºC + 273 

PA • 584. 4 nm Hg 

)f/seg. 

ll.149 

17.183 

23.41 

31.81 

37.83 

40.03 

292ºK 

IN = 133.416 (584.4) = N/m
2 

PN • 7~796 xl04 N/m2 

.. 

4 

.1730 

2699 

969 

Nl"aero 

de 
Reyuilds 

Re 

3.7 xio4 

5.6 x104 

7.7 xlo4 

1.04xl.05 

l.24x10!> 

l.3lxl0!> 

5 

1334 

2699 

1365 

-· 

Cn 
-
l.46 

i:39. 

1..29 

1.32 

1.29 

1.24 

6 

1252 
. ·. 

2699 

1447 



CALCULOS 

De la e01aci6n 

Para apertura l 

75.04 
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(61mn H¿O) (292ºK) 

7. 796 x1o4 N/m2 

vl 11.249 m/seg. 

Pi 7 .'796 x104 N/m2 .. 

(287 m2/seg2~K)(292ºK) 
0.93* 

m . 

. De tablas tenemos para la viscocidad absoluta cY.,.) . a temperátura de 

19ºc 

1.835 xl0-5 ~ - seg 
mz 

1.80 . xl0- 5 N.•zeg 

m 

0;93 2LL 
m3 

Para el nGmero de REynolds en apertura l don•:e el di.$ietro del cilindro 

es de 0.0635 m 
V .d 

_! __ = (11.249 m/seg) (0.0635 m) 

'V 1.93 xlO-~ m2/seg. 
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3. 7 xio4 

Para apertura 1 
'condici6n RD 

2565 
2699 

(resorte de arrastre 

Con viento 
Cero 
Diferencia 134 

Fuerza de arrastre .(134 xl0-3) (12.068) 

Cn FD 

(d)(L) CHz-H1)(9. 81 N/m27 

Donde 

- D = FD = fuerza de arrastre N 

d = diámetro del cilindro m 
L = longitud del cilindro m 

CHz-Hl) = nm HzO . 

Para este caso H2=o, H1 6 

SJ 1.617 N 

1.617 N. 

(0.06~Sm)(0.296m)(6mm H20)(9.8l"N/m2> 

Si =· 1.40 

En la Fig. 6.6.1.l se ilustra la gráfica del número de Reynolds contra el 
coeficiente de arrastre. Esta gráfica es obtenida de la "tabla de result!!_ 
dos 6.6.1.2 



- .1!)8 -

2J-r!l':c:::;:c:r:::~:::i;:::::r::::::::,¡:ic:1:t:r:Jc:-= .. 

1 
•·· 

... 

Fig. 6.6.l•I Griíica del c:oefid .... de arretre c:antra el. 

m-ro .. de Reynolds - un cilindro dlt hue c:ir 

adar. 
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6. 6. 2 .1) CALC"úl.O DE COEFICIFNTE DE SUsmrrACICI'"~ 7 AJ:RASIRE PARA UN ALA DE 
AVION N.A.C.A. 0012 

Tabla de lecturas tomadas en los micxliaeuos _ - xJ.0-3 

Tabla de lecturas 6.6.2.l 

Jl.NGIJUJ RESORTE ~ RESORTE 
DEL CONDIGION ANTERIOR POS'IEUOR ARRASTRE 

ALA .PROA JUPA 

Con viento 9 747 9 292 12 523 
Iº 

Cero o 752 9 394 12 642 

Con viento 9 430 9 198 12 463 
2º 

Cero 9 752 9 394 12 642 

Con viento 9.344 9 002 12 451 
4º 

Cero 9 752 9 394 12 642 

Con viento - 9 027 8 628 12 369 
6º 

Cero 9 752 9 394 12 642 

_Con viento 8 773 8 348 12 994 
Sº 

Cero 9 758 9 394 12 642 

Con viento 8 577 8 109 12 089 
10° 

cfiro 9 752 9 394 12 642 

Con viento 8 412 8 012 11 940 
12° 

Cero 9 752 9 394 12 642 1 

--

1 
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Tablas de resultados 6.6.2.2 

ANGU­
LOS 

DE 

POSI­
CION 

SUSTENTA SUSTENTA 
CION . CION ' ARRAS-

EN EN TRE 
PROA POPA 

N N N 

SUSTENTA!· COEFI- COEFICI 
CION - CI~ :ENI'E DJ! 
TOTAL · DE SU,2 ARRA$.-­

TEN. CL ~·CD 
·N 

mMENID 
DE 

CABOCBJ 

Oª 6.68zl0- 2 . 2.7Ixl0-2 32xl0-2 8.39xl~-2 2xl0-3 lxl0- 2 3.7Sxl0-3 

2ª 3.661 2.27 O.S97 S.931 0.192 0.012 0.176 

4ª 4.639 4.S41 0~637 9.18 0.30 0.02 o 

6º 8.244 . 8.874 o. 911 17 .118 O.SS 0.029 0.080 

8º 11.133 12.118 l.17S6 23.252 0.7S2 0.04:. -0.027 

10° 13.362 14.888 1.847 28.25 0.914 0.059. -0.192 

:·12º 15.238 16.01 2.344. 31. 249 . . .1. 01 0~07 -0.98 

En el sigui.ente dibujo .Podremos apreciar el signific~do de1 

signo negativo para el mom~·nto de cabeceo. 

Resortes de 
proa 

Sustentaci6n menor 

127 nm 

JU:sorte de 
~a 

mayor 
(-) 
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Modo de cálculo: 

Con viento 
Cero 

Diferencia 

R.ierzas 

Proa 

7 747 
9 752 

-0·005 

Popa 
9 392 
9 394 ---

-o 002 

(-5xl0-3)(11.372) 
c-2xlo-3Jc11.s86J 
(-96Xl0-3)(3.~9?) 

Arrastre 
12 542 
12 642 

-00 096 

Q.0568 
0.0271 
0.3206 

Sustentación en proa 
Sustentacion en popa 

Arras tire 
Sustentación total 0.0839 N = Fi. 

e = 
L 

.hbC (9.81 N/m2) 

CL = .. ·0.839 
(70) (ó.152) (0.296) (9.81) 

0.0027 

0.3206 0.01 
(70) (O .152) (O. 296) (9. 81) 

b 

e 
h 

h =. 

N 

N 

N= Fn 

0.296 m 
0.152 m 

H2-H1=(0- (-70) 

70 nm H2o 

El :manento de cabeceo es (0.0568 - 0.0271) x 0.127= 3.75xl0-3 N/m 
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para 2° 

Proa Popa 

Con vien"tO 9430 9198 

Cero __2Zg_ ...2fil_ 
Diferencia -0322 -0196 

Fuerzas 

Sustentaci6n en proa (322xl0-3)(11.372) 

Sustentaci6n en popa (196xl0-3)(11.586) 

Arrastre (119x10-3)(3.39~) 

Sustentaci6n total ~ 5.931 N = Gr. 

5.931 

(70)(0.l52) (). 296) (9.81) 

Ó.397 

(70) (0.152) (O. 296) (9.81 

Arrastre 

12523 

12642 

-00119 

= 3.661 

= 2.270 

= 0.597 

0.192 

0.012 

N 

N 

N"' Co 

El momento de cabeceo es (3.661 N - Z.270N)(0.127) - 0~176 N/m 
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Para una apertura 4 Reynolds es 

y = 75.04 

PA = 133.416 (584) 

TA = 25°C + 273.16 

H-:H 
·2· l= o - (-70) 

7. 79 xio4 

j (70)(298~ 7. 79xl.O 

7.79xl04 

298. 

7.0 

7.79xl04 = .0.91 

"V =°. *= 1.828 xl0-5 = 2.00Sxl.0-5 

o.91 

V _d_(38.841) (0.0635) 
--. 2.00SxlO~S 

= 38.841 

En este ·caso el rúnero de R..'")'llDlds es contante para 'cada tm0 de los .árigu-­
los de ataque y el coeficiente de arrastre depende.del ntímero de Reynolds a 
bajas e intermedias velocidades, y de hacen independientes de dicho número 
para velocidades altas. 

En la Fig. 6.6.2.1 nos muestra la relaci6n entre el coeficien­
te de sustentaci6n y el ángulo de ataque para un pérfil N.A.C.A. 
0012 los d¡¡tos para obtener estas gráficas, est~ dados en la ta- -
bla de resultados 6.6.2.1. 



i" -~-;-;.-;-:--.<;---¡¡. 

o.: l z 
01 

º·ºº 
. 1 /. 

C¡¡ 

CL0.6 t I 
0.06 

1 / 
. 

··· 1 / 
: 0.04 .. 

0.2 ll.02 

Angulo de ataque 

0° 2° 4° 6° 8° 10° 12° 14° et 
.~ 0° Zº 4° 6° 8° 10° 12° 14° 

Fig. 6.6. 2.1 caractedsticas del p6rfil N;A.C.A. 0012 de cuerdn de 

(152.411111) )' un Re "' l.23 x10
5 

1 ' 
N o 
.f> 
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7) ANALISIS DE LAs PRUEBAS 

Hemos visto que e1 teorema.por; cantidád<de movimiento forma -
1a base del tratado de muchos de los problemas de la mecánica 
de los fluidos. Esto representa la aplicación de 1a segunda 
ley de Newton a1 fluido a través de un volumen de contro1, y 

expresa las relaciones entre 1a velocidad, la presi6n y la -­
fuerza .en la superficie de control. Se ha hecho uso del teo­
rema por cantidad de movimiento en el experimento del inciso 
(6.4). Donde podemos apreciar en los programas 6.4.1.1 y --
6.4.1.2, el cálculo del coeficiente de arrastre en un ci1in-­
dro y en un ala de avión; como es notable en un ci1indro el 
arrastre es mayor ·que en- un ___ . a1a. 

Por lo que respecta al número de Reynolds :se notará que es di 
fer.ente para_ cada uno de los modelos ya que la apertura depe_!!· 
derá del mismo~ 

Si ahcira t:oi}si_deramos una d1stribuci6n de pl"esiones a1rededor 
d~ uri.ci1indro y de un ala de avi6n, inciso (6.5) • tendremos_-·. 
e1 programa 6. S_~ 1.1 que nos calcula e.1 -coeficiente -.de arrás- -· 
tre·_en un ciiindr.o Y. otro .. e1 6.S.1.2,que ca1cula e1 coeficien 
te 'de sustentación donde vemos el comportamiento de .las pre-·' 
.si~nes sobre la.s s~perficie~ 

El coeficiente de arrastre que se obtuvo es un coeficiente t~ 
tal, ya que las mediciones que se hicieron fueron por decir; 
de línea en línea de corriente. Por lo consiguiente se consi 
dera tanto para e1 cilindro como para e¡ ala de avi6n, un.ca!!_ 
ficiente de arrastre total. 

Si notamos el coeficiente de arrastre para el cilindro por -­
cantidad de movimiento y por distribuci6n de presiones, pro-­
gramas 6.4.1.1 y 5.5.1.1, tienen las mismas condiciones de 
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temperatura, presiónJ y ·con ·una ;ipertur¡¡ constante. En estas 
circunstanéia; tendremos un mismo númer.o de .Reynolds, . pero d1:_ 

ferente CCnJ• mayor el cil~ndro y menor en el ala de avió~. 

Otra forma más sencilla de calcular el coeficiente de ar:::-as-­
tre y de sustentación es por medio do una balanza de tres co~ 
ponentes que se ilustra en el inciso [6.1) y.sus cálculos en 
(6,6). 

Este tipo de balanza nos ahorra mucho tiempo, y los cálculos 
son más sencillos y mucho más generales ya que, como se notó, 
por distribución de presiones .el coeficiente de sustentación 
sólamente se cálculo para 10~ y.ª un Reynolds constante.· 
Con la balanza se varió el angulo y permaneció constante el 
Re, en el caso del cilindro se vario el Re. 

En la calibración del t(inel de viento donde. las di:fer.cn.:iaies 
' er~n muy pequeñas ·y por lo tanto a veces ºiUigibles. la toma· d~ 

· .·· lecturas de estas variaciones· fueron un verdadero problema. -­
que se soluciona de 1;.·siguientemanera: Se tomo el·p~nto ~_! 
ximo d.~ columna y despu6s el minillo y se saco un pro111edio por 
lectura. 

· Notamos. que hay algunas pequen.ás variaciones 
tes de arrastre en las mi:·smas condiciones. 
atribuir a las fallas antes mencionadas" 

en los coef icien 
Esto lo podemos -
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8) CONCLUSIONES Y BIBLIOGRAFIA. 

En el transcurso de las pruebas que se efectuaron en el per­
fil N;A.C.A 0012 y el cilindro. 

Las gráficas obtenidas están dentro de un buen rango de fun­
cionalismo. ·Podemos decir que para este tipo de ala de ---­
avi6n; se cumplen.los requisitos para lo cual fue diseñada: 
volar. 

Si nos damos cuenta las pruebas est~n sujetas principalmente 
a variar ligeramente, respecto a la temperatura y las condl 
ciones atmosf~ricas. 

Debido a la importancia del ala, por la fúnci6n que desarro­

lla dentro del conjunto de un avi6rt se tiene que tener cuid~ 
do principalmente de los factores de arrastre y sustentaci6n 

que son de. importancia y a los cuales se les han efectuado -
pruebas dentro .de 'esta caracterización. 

El arrastre .y la sustentación van juntos pero podemos decir 
que el causante de muchas p6rdidas. es el arrastre y ·por lo .­
general un factbr perjudicial, y se requiere· de estudios muy 

·completos para pode.r minimizarlo, ·e:uésti6n que 'es. de suma im 

portanda para el ahorro d~ energía y ~ucesivam~.;_t:~ de c~s~o-;:. 
Por otra parte, es·necesario considerar.varios aspectos pa­
ra que el objeto no pierda su funcionalidad, sino que debe -
buscarse un equilibrio entre los diferentes requisitos con -

los que tiene que cumplir. 

Por ejénplo en el caso de los paracaidas donde el arrastre se utiza para 

fines Útiles. O, tal vez en investigaciones más adelante donde se utill 
ce el deSPrendimiento de calor a velocidades hipers~licas por problemas 
de fricci6n, debidas al arrastre; en b"'1eficio de la humanidad. Enton-­
ces la ciencia dará un paso adelante en 01estiones de inVestigaci6n ace_!: 
ca de -.estos fenánenos. 
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