TEORIA DEL PERFIL”

1. INTRODUCCION.

La teoria clasica de perfiles se refiere al estudio
de una corriente de traslacion, estacionaria e irrota-
cional de un fliido incompresible alrededor de un
obstaculo. Con estas condiciones se garantiza la
existencia de un potencial complejo analitico regu-
lar en el campo del movimiento, cuyas partes real e
imaginaria son, respectivamente, el potencial de ve-

locidades y la funcién de corriente del movimien-

to. La circulacion, que se relaciona con la sustenta-
cién mediante la férmula de Joukowski, se fija
por la condicion de velocidad finita en el borde de
salida, cuya presencia es esencial para crear tal cir-
culacion. Puesto que €l potencial complejo es inva-
riante en las representaciones conformes, un teo-
rema de RIEMANN permite normalizar el problema
mediante representacion conforme del exterior del
perfil sobre el exterior de un-circulo. El potencial
en éste se calcula de una vez para siempre, y con
etlo el problema dinimico se reduce a uno geomé-
trico: el de la representacion conforme. Conocida
la funcién de representacién para un perfil dado,
las férmulas de Brasius permiten calcular la sus-
tentacion en posicion y magnitud, y la teoria de
voN Misks da los invariantes de perfil: primero,
segundo y tercer ejes; foco o centro aerodinamico:
parabola metacéntrica. La funcién de representa-
cién permite también calcular la velocidad en todo
punto del plano del perfil y, por consiguiente, sobre
el perfil mismo. La formula de BErnNouLiI . da la
distribucién de presiones asociada. Las prediccio-
nes tedricas han sido confirmadas experimental-
mente.

El método mis facil de aplicar lo anterior con-
siste en dar funciones de representacién, ver los
perfiles a que conducen y estudiar sus caracteristi-
cas aerodindmicas. Asi surgieron las familas cla-
sicas de perfiles tedricos de Kurra, JOUKOWSKI,
KARMAN-TREFFTZ, VON MisEs, etc. Pero estos
perfiles no eran los mejores en cuanto a su utiliza-
cién, cosa que no es sorprendente, pueste que la

(*) De la conferencia inaugural del cursillo de “Intro-
duccion a la Aerodinimica. Moderna”. Madrid, 2 de marzo
de 1040. :
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teoria anterior ignora factores tan importantes co-
mo la resistencia y el dngulo de sustentacién maxi-
ma, que marca el limite de la corriente potencial no
desprendida. Ante la mecesidad de obtener perfi-
les de mejores caracteristicas aerodinamicas, hubo
que buscarlos por medios empiricos, recurriendo a
los ensayos en tinel aerodindmico. Tales ensayos
nrodujeron las primeras familias de perfiles de
Alemania, Inglaterra, Francia y Estados Unidos.
En ellos se buscaban buenas caracteristicas globa-
les: pequefios coeficientes de resistencia y momen-
to, gran pendiente de la curva de sustentacién, gran
coeficiente de sustentacién maximo. Luego, se com-
probd que los coeficientes de sustentacion maxima
y de resistencia dependian esencialmente de la ley
de distribuciém de presiones sobre el perfil, y puesto
que ésta era dada con buena aproximacion por la
teoria clasica, hubo que volver a ella.

2. D1sTRIBUCION DE PRESIONES.

Se distinguen dos problemas opuestos:

a) Hallar la distribucion de presiones corres-

pondiente a un perfil dado.

b) Hallar el perfil capaz de realizar una distri-

bucién de presiones prefijada.

El primer problema es equivalente a éste: cal-
cular la funcidon de representacion correspondiente
a un perfil de forma dada, con condiciones norma-
les en el infinito (**). Mediante esta funcion se pasa
de la distribucidén conocida de velocidades sobre <l
circulo, a la de presiones sobre el perfil. El segun-
do problema es mas complicado. Uno y otro se sim- .
plifican algo por el hecho de que basta conocer la
correspondencia de los puntos de contorno.

Se emplean, en general, series trigonométricas,
y ¢l problema se aproxima mediante el siguiente:

calcular los valores de una serie trigonométrica, co-

(**) .Correspondencia de los puntos del infinito y de las
direccioties reales en ellos; coincidencia de los centros del
perfil y del circulo. Entonces la funcién de representacion
toma la forma: :

C=z+_¢lz_1_ as-

R

siendo [ la variable del perfil y 2 las del cireulo.
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nocidos los de su conjugada. Una y otra se de-
finen asi:

.p—.po=§ (A cosnp+ B, senng)
]

e=§ (B, cosnp—A, sennp)

Los valores de & se obtienen en funcién de los
de ¢ mediante la féormula de PoissoN:

1 L 1
8(?)‘—‘-"'5;‘1)]0 G0 COt'Z“‘(X—<P) dx. (2

P significa valor principal, en el sentido de Cauv-
CcHY.

a) Problema directo. — Veamos cOmo se re-
suelve el problema directo:

Sean:

£ = variable del perfil.

" »

g= circulo.

Los origenes en ambos planos se suponen in-
teriores al perfil y al circulo.
g -~ .
Log—; es analitica regular en el exterior del
circulo y tiende a cero en el infinito. Luego serad
de la forma:

> q
Log—o- =3 -2 B3]
V4 1 z"

Sean {os valores de ¢ y z sobre el perfifil y sobre
la circunferencia respectivamente,

t=et 0y z=chotie [4)
Se deduce:
(Loe>) =9 —vo+i0—p1=

= 2{ (A, +iB, ) (cosng—isenng)=

—ta¥

(A, cosng+ B, senng)+i 2 (B, cosno—
1
—A, senny); 5]

an
o

siendo A, 1 iB, =

Por consiguiente :
Ead
u::.p-—%:Ej (A, cosnp+B, senny)
. 6
e=f—¢ = ?I(B,l cosngp—A , senn )

Estas son las dos series conjugadas [1].
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Una. dificultad esencial deriva de que # no se
conoce sobre el circulo (en funcion de ¢), como se
precisa para aplicar la férmula de Poisson [2],
sino sobre el perfil (en funcion de 6).

No obstante, si el contorno del perfil difiere
poco de una circunferencia, la resolucién es senci-
lla por un método de iteracién. Como valor ini-
cial se parte de g0 =0; luego uo (¢) =10 (8); con
este valor se calcula &1 por la f6rmula de Poisson,
y asi sucesivamente. Todavia existe una dificultad : ‘
los perfiles usuales no se parecen a circunferen-
cias; pero si se parecen, en cambio, a un perfil ted-
rico Joukowski, KARMAN-TREFFTZ, etc., cuya
funcidn de representacién es conocida. Luego, me-
diante ésta, por ejemplo, la de JoukOwsKI, con los
ejes en posicion conveniente, se convertird el per-
fil en una curva que difiera poco de la circunferen-
cia correspondiente al perfil \Joukowsk1 utilizado.

Bste es el fundamento de la teoria de perfiles
delgados de MUNK, GLAUERT, etc. Esta teoria, co-
mo es sabido, reduce el perfil a la linea media. Los
resultados de esta simplificacién son aprovechables,
porque algunas caracteristicas aerodinamicas de
los perfiles dependen en esencia de la linea de
curvatura ‘media y principalmente de la magni-
tud y posicién de su ordenada maxima. Por ejem-
plo, dependen principalmente de la curvatura. de
un perfil el coeficiente de momento con respecto al
centro aerodinimico y la direccién de sustentacién
nula, la cual, a su vez, influye sobre el coeficiente
de sustentacion méaximo, circunstancia que a veces
uttliza el proyectista de aviones para retrasar la
pérdida de sustentaciéon en las puntas de las alas,
empleando en ellas perfiles de mayor curvatura y
mejorando asi la estabilidad del avién a velocida-
des pequefias. En cambio, la resistencia y la pen-
diente de la curva de sustentacién dependen prin-
cipalmente del espesor. La teoria de perfiles delga-
dos tienie graves inconvenientes. La sustentacion
en el borde de ataque es infinita, excepto para un
determinado angulo de ataque (¥*), y la sustenta-
cion total se reparte por partes iguales entre ex-
trados e intradods.

THEODORSEN () desarrollé un método para el
estudio de perfiles gruesos, cuyo fundamento es el
explicado anteriormente, el cual ha sido empleado
sistematicamente por N. A. C. A. en sus investiga-
ciones sobre perfiles. El método es muy laborioso,
exigiendo el cilculo de ¢ y e para cada perfil en un
ntimero de puntos comprendido entre 40 y 80, con

‘(*) El' angulo de ataque “ideal”, concepto introducido
por THEODORSEN y de gran importancia en el proyecto de
perfiles, Véase Ref. ().
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dos iteraciones por lo menos. En la forma tipica
de generacion de perfiles de N. A. C.. A. por super
posicion de una linea media y un espesor basico si-
métrico, la linea media se estudia por la teoria de
perfiles delgados para el coeficiente de sustentacion
de proyecto correspondiente al ingulo de ataque
ideal, y el espesor bisico, por el método de Turo-
DORSEN aplicado a perfiles simétricos. Asi, en la
familia de perfiles de cinco niimeros, los valores 2,
3,4, 5y 6 de la primera cifra corresponden a li-
neas medias con coeficientes de sustentacion de

proyecto de 0,30, 0,45, 0,60, 0,75 y 0,90, respecti-
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Figura 1.

vamente. La distribuciéon de presiones del perfil
curvado puede estudiarse a partir de las de la linea
media y del perfil simétrico por un método rapido
desarrollado por JuLIAN ALLEN (3)hde cuya apro-
ximacién puede juzgarse en la figura 1, corres-
pondiente a un perfil laminar de N. A. C. A. (4.
La aproximacion disminuye al aumentar el espe-
sor, por lo que el método es solo aplicable a perfi-
les de espesor moderado. Como resultado de todo

lo anterior, N. A, C. A. ha dado métodos de calcu-

lo rapido, con aproximacion méas que suficiente, en
la practica, de la distribucién de sustentacién a lo
largo de la cuerda y de la distribucion de presiones
sobre extrados e intradds en una gran variedad de
perfiles con y sin flaps (% ). Los métodos han sido
aplicados en Estados Unidos en las normas de pro-
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yecto del Ejército y la Marina ™ y en las de avio-
nes civiles ®. Un método aproximado, derivado
del de THEODORSEN, en el que los caleulos son li-
neales en la curvatura y espesor, pero que da ex-
celentes resultados incluso para espesores grandes,
ha sido desarrollado por GOLDSTEIN en Inglate-
rra @,

b) Problema inverso.— El problema inverso
puede plantearse en términos parecidos a los ante-
riores.

Sea w el potencial complejo. Entonces las velo-
cidades complejas en el perfil y en el circulo seran:

d . )
LYyt f=otTiH
¢ m
_dwzvc"w se=cbotie
cQINo antes,
dz A% .
Log —— = Log ——i(6—). [8]
al v

\Y . .
Luego log—v—y (¢ — 8) son funciones conju-

. Vv ,
gadas. Si se conoce — sobre el circulo, puede calcu-
v
larse §— @ por la formula de Poisson. Conocido

P dz .
¢— 10U, se conoce—d— v, por consiguiente,

“
dz .
¢= f 2L . [9]
cdz
Como en el problema directo, la dificultad de-

. \ . .
riva de que = no se especifica sobre el circulo. V

se especifica sobre el arco d'e-lr‘perﬁl o la cuerda,
vy v se conoce sobre la circunferencia. MANGLER
di6 en Alemania, en 1938 una solucién exacta,
pero no aplicable en la practica @, Un método
aproximado consiste en partir de una distribucion

. . . . \4
prescrita sobre la circunferencia, es decir, dar >

en funcién de ¢, y caloular el perfil correspondien-
te; la distribucién de velocidades en este perfil,
caleulada por el método directo, no diferira mucho
de la prevista, si se tiene experiencia suficiente.
Fste es el fundamento de un método desarrollado
por los ingenieros de la casa Douglas “V, y que
aplican con éxito desde 1941. En Inglaterra, LicH-
THILI, ha puesto a punto un método anilogo, de
gran utilidad en el proyecto de perfiles laminares .
y de succién, donde tods depende de la distribucion
de presiones, y, por consiguiente, de velocidades,
sobre el perfil 2

INGENIERIA AERONAUTICA



3. EL PROBLEMA DE LA RESISTENCIA.

Es sabido que la resistencia de un perfil en co-
rriente potencial estacionaria no desprendida de un
fliido ideal es nula. Puesto que el campo de pre-
siones alrededor de un perfil se aproxima mucho al
que produciria un fltido ideal, la resistencia debe
ser producida por la viscosidad, cuyo efecto, en las
condiciones anteriores, se limita a la capa limite;
es decir, la resistencia de un perfil es, sensiblemen-
te, resistencia de rozamiento. Desde los tiempos de
REYNOLDs se conoce la existencia de dos clases de
movimientos flaidos: el laminar y el turbulento.
Uno y otro se presentan en la capa limite, v el paso
del primero al segundo, fenémeno llamado “tran-
sicién”, obedece a leyes no bien conocidas todavia.

a) Transiciéon.— Las principales variables que
influyen en la transicion son: el niimero de Rry-
NOLDs; la intensidad y escala de la turbulencia de
la corriente en que se verifica el ensayo; la rugosi-
dad de la superficie; la curvatura de la superficie
v la distribucién de velocidades a lo largo de la
cuerda en el exterior de la capa limite o, lo que es
lo mismo, el gradiente de presiones @, Al objeto
de esclarecer el problema, emprendié N. A. C. A.
un amplio programa experimental, con la colabora-
cién de varios laboratorios del pais, a cada uno de
los cuales encomendo el estudio de una determinada
variable. Asi, al Instituto de Tecnologia de Cali-
fornia se encomendd el estudio de la influencia de
la ourvatura; al de Massachusetts, el del gradien-
te de presiones; al National Bureau of Standards,
el de la intensidad y escala de la turbulencia, etc.
Los principales resultados de la investigacion son
los siguientes: el aumento del nimero de REy-
NoLDs, el aumento de la intensidad de la turbulen-
cia y la reduccion de su escala precipitan la transi-
cibén; la curvatura convexa (extradods) influye po-
co; la concava (intradods) precipita la transicion,
por la inestabilidad dinimica; que se produce; la
rugosidad precipita la transicion; presiones cre-
cientes en el sentido de fa corriente precipitan la
transicion ; presiones decrecientes la retrasan,

En relacion con el efecto desfavorable de la
turbulencia es interesante observar que G. TAyLor
lo atribuia a la existencia de fluctuaciones de la
presion en el exterior de la capa limite, las cuales
producian momentaneos gradientes adversos de
presion, acompafiados de separacion laminar, se-
guida de transicién. Su teoria fué confirmada ex-
perimentalmente ; pero al ehsayar en corrientes de
baja turbulencia (del orden de O, 02 por 100) se
confirmé experimentalmente una teotria de'la ines-
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tabilidad de las capas laminares iniciada por ToLL-
MIEN en Alemania en 1923, segiin la cual, pertur-
baciones de la velocidad infinitamente pequefias, de
frecuencias contenidas en una banda funcion del
niimero de¢ REyNoLDs, se amplifican en la capa la-
minar hasta producir la transicion. Esta teoria fué
comprobada experimentalmente por primera vez
en el National Bureau of Standards en 1940 %,
Posteriormente se ha confirmado por ensayos en
otros centros. Como quiera que en la atmoésfera li-
bre la turbulencia es nula, es la inestabilidad del
tipo TOLLMIEN la que regulard la transicion en au-
seticia de otras causas de perturbacion, como, por
ejemplo, la rugosidad de la superficie. Ademas, la
influencia del gradiente de presiones se pone de ma-
nifiesto porque gradientes positivos ensanchan la
banda de inestabilidad, mientras que gradientes ne-
gativos la reducen.

b) Reduccion de la resistencia. — El interés
practico del problema de la transicion se pone de
manifiesto al analizar la resistencia de los perfiles.

Una placa plana en corriente uniforme tiene
un coeficiente de resistencia de rozamiento, referi-
do a la superficie de una cara, que en régimen la-
minar estd dado por la formula de Brasius:

2,66
S

VR

en funcién del nimero de ReynoLDs R. En régi-

men turbulento, la férmula potencial, por ejemplo,
da en superficies suaves:

Cp= 1)

0,144

Ch=
o R

()

Calculando los valores correspondientes a un
nimero de ReyNoLDs de, por ejemplo, seis millo-
nes (para el que existe abundante informacion ex-
perimental), resulta: ‘

Régimen laminar:

C,=—2% _ _ g0
10 Vo
Régimen turbulento:
Co=—21_ . 0,065,
(6.108)'7s

Como vemos, si el régimen pasa de laminar a
turbulento, la resistencia se hace seis veces y media
mayor. En realidad el régimen es primero laminar
y luego turbulento, por lo que la resistencia estara
comprendida entre las dos anteriores. A nitmeros
de REYNOLDs malyores, la diferencia es méis gran-
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de todavia. Con los niimeros de REyNoLDs de vue-
lo de los aviones medernos (entre 20 y 30 millones
o mas) el coeficiente de resistencia.turbulento pue-
de ser diez vece$ mayor que el laminar:

Los perfiles de N. A. C. A. de cuatro y cinco

cifras del 12 por 100 de espesor relativo maximo

dan coeficientes de resistencia para
R=6.108 de C,=0,006,

que corresponde a régimen turbulento sobre casi
toda la superficie del perfil. Se comprende, pues, el

Perfil Wright (1903)

~
Perfil WACA 23012 (1935)

Perfil Lominar compromiso NACA-NAA (1940
' 7 (F-51 'ﬁusfang") (1949)

Perfil Laminar NACA - 662 - 216
‘ (F-63-Kincobra )

S ———

Figura 2.

interés de mantener régimen laminar mientras sea
posihle.

4, PERFILES LAMINARES,

En los perfiles clasicos de N. A. C. A. el man-
tenimiento del régimen laminar no es posible por-
que la distribucién de presiones presenta un minimo
proximo al borde de ataque; a partir de él las pre-
siones son crecientes, y ya hemos hablado del efec-
to adverso de los gradiéntes de presién positivos.
Puesto que los gradientes de presién negativos
ejercen efecto estabilizador en la capa limite lami-
nar, el procedimiento para obtener perfiles lami-
nares consistiri en proyectar perfiles con presiones
decrecientes sobre una gran parte de la cuerda, por
ejemplo, hasta el 50 por 100. Asi se obtuvieron
efectivamente los perfiles laminares de N. A. C. A.
de las series 2 a 7. La ley de generaciéni es la co-
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nocida: superposicion de una linea media y una
distribucion béasica de espesor. La linea media, res-
ponsable principal de la sustentacion, se calcula, en
general, para distribucién de sustentacién constan-
te en la primera fraccion, a. de la cuerda y decre-
cimiento lineal a cero en el borde de salida. Un
calculo laborioso da la ecuacion de la linea media
que cumple esta condicion. A ella se superpone una
distribucién basica de espesor, calculada por el mé-
todo de THEODPORSEN, con presiones decrecientes en
la parte anterior (en general, hasta » = a), 'y luego
crecientes casi linealmente hasta el borde de salida.
El método de THEODORSEN no es aplicable en su for-
ma original a la resolucién del problema inverso de
perfiles. Por ello, en las primeras familias de perfiles
laminares de N. A. C. A. se procedi6 por un méto-
do de falsa posicién. Mas tarde THEODORSEN adap-
t6 el método por ligeras modificaciones de la cur-
va ¢. Este procedimiento se utiliz6 en la deduccion
de los perfiles de la familia N. A. C. A. 6 ®®. Con
ello la distribucion de presiones sobre extradds e
intrado6s es similar a la de la figura 1. La exten-
sién a de capa limite laminar permisible estd limi-
tada por la posibilidad de recuperar la presion en
la parte posterior del perfil, sin desprendimiento
turbulento. El primer avién construido con perfil
laminar fué el F-51 “Mustang”, de la North Ame-
rican Aviation, en 1940; se utiliz6 un perfil de la
serie 4 de N. A. C. A, con ligeras modificaciones
introducidas por los Ingenieros de la N, A. A,, de
acuerdo con N. A, C. A. En la figura 2.* se re-
presenta junto con el 23012 y uno de la serie 6
mas moderna, para comparaciéon. A titulo de cu-
riosidad se afiade el perfil empleado por los her-
manos WRIGHT en 1903.

Con el punto de transicién al 50 por 100 de la
cuerda se puede alcanzar un coeficiente de resis-
tencia de 0,004, en un perfil del 12 por 100 de es-
pesor relativo maximo, a un niimero de REyNoLDS
de seis millones; si el punto de transicion se fija
al 60 por 100 de la cuerda, el coeficiente se reduce
a C,=00035 A mayores nameros de Rey-
NoLDs, los valores obtenidos son menores; asi, en
1945 Inglaterra obtuvo coeficientes de resistencia
de 0,0028 a un nimero de REyNoLDS de 18 millo-
nes, ensayando en vuelo, con un avién Kingcobra

‘(F-63) provisto de perfil N. A, C. A. de la serie

66, de espesor relativo del 16 por 100.

Al aumentar €l dngulo de ataque, el gradiente
favorable de presion en el extradds disminuye y
luego cambia de signo en la inmediacién del borde
de ataque. Ello adelanta bruscamente él punto de
transicién, lo que determina un aumento rapido de
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la resistencia. Por ello, las curvas de resistencia de
los perfiles laminares presentan una forma caracte-
ristica (en contraste con la parabdlica de los perfi-
les clasicos) con un “intervalo de minima resisten-
cia” casi constante, cuya amplitud aumenta con el
espesor del perfil, v para un perfil dado disminuye
al aumentar el ntimero de REvynNorps. Fuera de
este “intervalo de baja resistencia”, la resistencia
crece rapidamente (fig. 3). Una dificultad en la
utilizacién practica de los perfiles laminares proce-
de de la gran precision requerida en el trazado y
de la necesidad de un acabado perfecto. Ondula-
ciones inapreciables de la superficie del orden de
dos a tres centésimas de milimetro producen gra-
dientes de presién desfavorables, con las conse-
cuencias conocidas. Irregularidades superficiales,
por ejemplo, particulas de polvo o insectos adheri-
dos a la superficie producen una estela turbulenta
con abertura de unos 15 grados, por lo que unas
cuantas imperfecciones distribuidas cerca del bor-
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de de ataque disminuyen muy apreciablemente la
superficie laminar efectiva. Puede. juzgarse de la
gravedad del problema a la vista de la figura 3,
en donde se muestran los efectos de la posicién de
una banda de rugosidad en un perfil laminar de
N. A. C. A. Con la banda de rugosidad en el borde
de ataque, el perfil se comporta peor que uno clasi-
co del mismo espesor. N. A. C. A. ha normalizado
el ensayo con superficie suave y rugosa. Esta dlti-
ma se logra por depdsito de granos de carborun-
dum de unas tres décimas de milimetro de diame-
tro en el borde de ataque (*).

Existen métodos fisicos y quimicos para poner
de manifiesto a simple vista las zonas laminar y
turbulenta de un ala. Los ensayos confirman todas
las predicciones.

5. PERFILES DE SUCCION.

Hemos visto que 1a extensién de capa limite la-
minar permisible esti limitada por el espacio dis-
ponible para la recuperacion de presiones en la zona
posterior del perfil, sin desprendimiento turbulen-
to. También hemos visto que el intervalo de baja
resistencia es pequefio en perfiles de espesor mode-
rado y que fuera de é! la resistencia crece muy
rapidamente. Estos inconvenientes pueden evitarse
mediante €l “control” de la capa limite, idea cono-
cida de antiguo, pero cuya aplicacién ha entrado en
vias de realizacidn recientemente, principalmente
merced a los trabajos ingleses.

La idea fundamental se debe a GRIFFITH, y es
la siguiente: Si la recuperacién de presiones se lo-
caliza en un punto y en él se aplica una ranura de
succion o soplado de la capa limite, se elimina el
inconveniente de los gradientes positivos de pre-
sién y, por consiguiente, el peligro de desprendi-
miento turbulento. El método de LicHTHILL per-
mite la deduccién de perfiles con las distribuciones
de velocidad requeridas. Las predicciones tedricas
han sido confirmadas experimentalmente en el ta-
nel y en vuelo. La idea anterior es susceptible de
aplicacion a perfiles gruesos, con espesor relativo
méaximo del orden del 30 al 50 por 100 de la cuer-
da y con resistencias del orden de las que corres-
ponderian a un perfil laminar del 12 al 15 por 100
de espesor (**). Las ventajas de estos perfiles son

(*) Para las condiciones exigidas en vuelo véanse, por
ejemplo, los datos contenidos en la Ref, ().

(**) La resistencia efectiva de estos perfiles se expresa por
la del perfil, mas la equivalente a la potencia necesaria para
accionar la bomba de succién. La resistencia efectiva de un
perfil de 30 por 100 de espesor, con ranura a] 70 por 100 de
la cuerda, a un niimero de RevNoLps de 10 millones, es del
orden de 0,004. (Véase Ref. 0.)
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evidentes: se dispone de gran espacio para la es-
tructura y utilizacién, por ejemplo, en alas volan-
tes de tamafio pequéfio; a.causa del gran espesor,
el intervalo de baja resistencia puede ser muy
grande; por la misma razon, la pendiente de la cur-
va de sustentacién serd grande; por ejemplo, en-
tre 7 y 8 para perfiles de un espesor maximo pro-
ximo al 30 por 100. En la figura 4 puede verse un
perfil de esta clase, del 31,5 por 100 de espesor,
con ranura en el intradés, situada aproximadamen-
te al' 70 por 100 de la cuerda (9?. Su intervalo de
baja resistencia es de C, =0 a C_=2. Un per-
fil similar se estd ensayando en vuelo en Austra-
dia @9,

Pero los perfiles de succion pueden tener tam-
bién otras utilizaciones. Por ejemplo, en perfiles
delgados, una ranura en la proximidad del borde
de ataque permitira obtener grandes coeficientes de
sustentacion maxima al eliminar el peligro del pico
de depresion, sustituyéndolo por una discontinui-
dad de la velocidad. También pueden emplearse
ranuras en los flaps para aumentar su efectividad.
Se emplean también para evitar el desprendimien-
to en las puntas de las alas en flecha, idea aplicada
con éxito por la casa Armstrong Whitworth. Na-
turalmente, existen problemas todavia en estudio
y sin resolver. Hay que conocer 1a forma, tamafio.
orientacion, niimero y posicién mas conveniente de
las ranuras, cantidad de aire a eliminar y forma
de extraerlo, etc. Otra cuestidn es la de la seguri-
dad. ;Qué ocurre en caso de averia en el mecanis-
mo de succion? En relacidn con esto los ensayos
demuestran que, incluso en perfiles muy gruesos, el
fallo del mecanismo de succién no es catastrofico.
También se estudia la posibilidad del soplado en
vez de succion.

Finalmente, ofrece gran interés la succién con-
tinua a través de una superficie porosa que susti-
tuird con ventaja a las ranuras y, ademads, permiti-
ri estabilizar las capas limites laminares contra la
acciéon de pequeflas perturbaciones, como, por
ejemplo, depodsitos de insectos, ete. Las dificulta-
des de realizacién practica son grandes, pero la
marcha de los ensayos permite suponer que se re-
solver4 favorablemente este problema cuyo- estu-
dio fué iniciado por los alemanes.
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