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FUERZAS DE UNA AERONAVE

Las fuerzas que actlan son:

a) El peso total (W). Fuerza debida a la accion de la gravedad sobre la masa del avion.
b) Latraccion del grupo motopropulsor (T) y aplicada en el eje de simetria de dicho grupo.
C) Lasustentacion aerodinamica total (L).

d) Laresistencia aerodinamica (D).

En un avion en movimiento si:

L=W e Trayectoria horizontal.
ToDieieeeeeeeee e Aumenta la velocidad.
T D, Disminuye la velocidad.
T=Dieeeeeeeee e Movimiento uniforme.
L>W o Aumenta la altitud.
LW i Pierde altitud.
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En la siguiente figura se representan los tres dngulos que se forman entre: la horizontal, la
trayectoria y el eje del avidn.

~ Eje de referencia
-

~< O0=v+x
\Y% -
“‘ a \‘\“‘
.b'h.
G
Horizonte
© = angulo de actitud
-
—_ A H L
y = angulo de trayectoria S~
—_ A -
a = angulo de ataque Seao
-~

En la siguiente figura se representan los angulos de actitud, subida, descenso y ataque,
con el avién subiendo, en vuelo horizontal y descendiendo.

Vuelo Ascendente

Vuelo horizontal

Vuelo en ascenso Vuelo en descenso

En el caso de vuelo ascendente el peso “W” podemos descomponerlo en dos fuerzas, W2 en
la direccidn del eje longitudinal del aviény W1 perpendicular a dicho eje, verificdAndose que:

SFx =0 T=D+ W2=D+W Sin(y)
SFz=0 L=W1=W Cos (y)

Siendo esta traccidn necesaria “T”, mayor que la que haria falta en vuelo horizontal.
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Vuelo Descendente
Para el caso de vuelo descendente, las fuerzas que actian sobre el avidon serdandescomponiendo
el peso “W” del avion, como en el caso anterior, las siguientes:

SFx =0 T=D-W,=D-WSin(y)

SFz=0 L=W; =WCos|(y)

Ahora la traccién necesaria “T” es menor que para el caso de vuelo horizontal y va tomando
valores cada vez menores cuando W2 y D se acercan.

En el limite, cuando W2 = D, no es necesario traccidn alguna y el avidn sigue descendiendo
lo que se denomina “vuelo planeado”.

Se llama angulo de planeo al que forma el eje longitudinal del avién con la horizontal.

<
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FACTOR DE CARGA Y DIAGRAMA DE V-N

En esta primera parte vamos a abarcar todo lo relacionado al diagrama de maniobras. Antes de
iniciar la explicacion del diagrama, vamos a repasar el concepto de factor de carga.

El facto de carga es la relacion entre la sustentacién y el peso.

n=W

En vuelo recto y nivelado estamos en equilibrio y la sustentacidn es igual al peso. Por
consiguiente, el factor de carga es igual a uno.

Ahora, si vamos a realizar una maniobra la sustentacion va a variar. Por consiguiente, el factor de
carga también varia con relacién a como varian la sustentacién.

En maniobra:
1 2
L=§*p*Vm *S * Clyax

Vm:Velocidad de pérdida en una maniobra con factor de carga n.

Cuando el avién entra en pérdida, la pérdida se genera al CL maximo. Por lo tanto, en una
maniobra la sustentacién va a depender de ese CL maximo. Como asi también va a depender de
una velocidad. La velocidad de entrada en pérdida para ese CL maximo en una maniobra tiene el
valor Vm. La velocidad Vm es diferente a la velocidad de entrada en pérdida en vuelo recto y
nivelado.

La velocidad Vm es la que va a generar una sustentacion diferente a la que nosotros teniamos
para la condicion de vuelo recto y nivelado. O sea, cuando estabamos en equilibrio y la
sustentacion es igual al peso.

En vuelo recto y nivelado:

1 2
L=Z*p*Vs *S* Cloyax

Vs:Velocidad de pérdida en vuelo recto y nivelado.

Si nosotros dividimos miembro a miembro ambas ecuaciones. La ecuacion correspondiente a la
maniobra y la ecuacién correspondiente al vuelo recto y nivelado. Vamos a tener la siguiente
relacion:
(Vm)2
n=(—
Vs
Notar que el factor de carga depende del cuadrado de la velocidad. Si nosotros despejamos el

valor de entrada en pérdida en maniobra, vemos que es igual a la velocidad de entrada en pérdida
en vuelo recto y nivelado por la raiz cuadrada del factor de carga obtenido en esa circunstancia.

Vm=Vsx*+n
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Factor de carga en maniobras

Tenemos dos tipos de maniobra: una maniobra de encabritada y una maniobra de picada.

Podemos observar cémo varia el sentido del factor de carga. Esa variacién del sentido del factor
de carga es producto de la variacién de la fuerza de inercia. La fuerza de inercia se genera por los
cambios en la trayectoria de la aeronave.

Como consecuencia del cambio de direccidn, la aeronave tiene una aceleracion dirigida hacia el
centro de la trayectoria. Esta aceleracion es denominada aceleracidon normal y actda sobre la
masa de la aeronave produciendo la fuerza de inercia.

La sustentacion sera ahora:
L=W+Fi
La fuerza de inercia es positiva o negativa en funcion del sentido de la aceleracidn.

El factor de carga es igual a uno para el vuelo recto y nivelado y se va a incrementar o
decrementar en funcién del tipo de trayectoria.
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Factor de carga en viraje

Para realizar un viraje en la aeronave se debe producir una inclinacién. ¢ es ese dngulo de
inclinacion lateral.

/

VECTOR VERTICAL
DE SUSTENTACION

SUSTENTACION 16
25

FUERZA CENTRIFUGA
173G

VECTOR HORIZONTAL
DE SUSTENTACION
1736

PESO FACTOR DE CARGA
16 16

/ GIRO NIVELADO CON ALABEO DE 60°

En este caso, nosotros tenemos el angulo, el peso y la sustentacién. La sustentacion se divide en
dos componentes, una horizontal que equilibra a la fuerza centrifuga y una vertical que equilibra
al peso. Este equilibrio entre la componente vertical de la sustentacidn y el peso hace que el viraje
sea nivelado.

Como la resultante siempre es mayor que sus componentes, la sustentacion va a ser mayor que
su componente vertical y por consiguiente, la sustentacidn va a ser mayor que el peso en un
viraje.

La componente vertical que esta equilibrando el peso:
Lx*Cos(p)=W
Por lo tanto, la sustentacién varia en funcion del angulo de inclinacion lateral.

L= w
N Cos(p)

Como el factor de carga es igual a la sustentacion sobre el peso. Este factor de carga en esta
condicidn de viraje también va a variar en funciéon de la variacion del dngulo de inclinacion lateral.

L 1

"= = Coste)
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En la siguiente tabla podemos ver cdmo al incrementarse el angulo de inclinacidn lateral se va

incrementando el factor de carga.
5% 0%

GRADOS DE

ALABEO 0% 15% 40% 45% 0% 7

FACTOR DE

CARGA 1 1,03 1,06 115 N 14 2 3.86 5,76
VELOCIDAD

OF PERDIOA-VIM Vs 1.0 103 107 114 119 1M 1,96 240
% INCREMENTO

VELOCIDAD DE 0% 1% 3% 7% 14% 19% 4% 26% 140%
PERDIDA

RESISTENCIA .

INDUCIDA 0i 1,07 116 1,33 1,50 2 4 14,93 18,57

Hemos visto entonces que la aeronave en ciertas maniobras debe generar una sustentacion igual
a n veces su peso, debiendo la estructura de la aeronave soportar dichos esfuerzos.

Ademas, también vimos que la fuerza de sustentacidén generada es proporcional al cuadrado de la
velocidad. O sea que los esfuerzos a los que se ve sometida la aeronave son proporcionales al
factor de carga y al cuadrado de la velocidad.

El diagrama V-n es el método mas adecuado para representar la combinacién de los esfuerzos
gue producen ambas variables y forma parte de las exigencias que la autoridad aerondutica
establece para la certificacién de una aeronave.
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HOMOLOGACION PROCESO DE CERTIFICACION
(VALIDACION) —
imiento conjunto de mediciones, prushas técnicas oveda =
Requerimie s leﬂ'iﬂ;hﬂl- Disefio de Products
Operativos products, equipo o sistema satisfaga las Disefio de Mantenimiento
Conjunto de requisitos especificacionas que se esperan de &l, o e
funcionales y de sea iddnes para cumplir cierta tarea,
m COMO Paso previo a su acepiacion, ya sea
para su produccion o para evaluar si
1 puede cumplir determinadas exigencias Movedades de disefio de
deuso. produccion
h
. y
Disefio Aprobado . -
N cumplimiento del disefio a los Produccion
Di ~ - . aspectos correspondientas a Fabricacion conformeal
Iseno & . Prototipo los requisitos legales Dissfio Aprobado. || Producto
Preliminar “|  aeronave, motor, halice. reglamentarios aplicables. [sistema de calidad) Cmrm T e
(Normativas) [CERTIFICACION- r Y
(CERTIFICACION- VERIFICACION)
VERIFICACION)
—— Aeronavegabilidad
o e cumplimiento de pruebas
. . CERTIFICACION MANTENIMIENTO de la sa'lisfactmias_de que la
Requerimientos (VERIFICACION) aeronave en condiconas aemnawseda,:ga_a los
= 3 ilidad, aspectos de disefio
Normativos Accidn de verificar que a dE| Yo sar maatt correspondientes a log|
Conjurto de requisitos se han satisfecho e ! . Sh= ¥ requisitos legales v
legales y reglamentarios conjunto de requisitas hélices cuanda reglamentarios aplicables
aplicables. [Mormativas) legales y reglamentarios 5 corresponda. lEEFITIFICACIfIIN—
aplicables (Sistema de Calidad) .
: VERIFICACION)
OPERACION
L
necasariacon
inf S
utilizacidn segura de la
—> asronave dondeconstan
las limitaciones
aprobadasparala
operacidnsagura de la
Misma.
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Pasos para el proceso de certificacion

El esquema abreviado del proceso de certificacion se inicia con los requerimientos operativos,
gue es el conjunto de requisitos funcionales y de desempefio. O sea, qué caracteristicas de
operacién va a tener el producto que vamos a realizar, supongamos una aeronave.

Cuando hablamos de estos requisitos son: capacidad de pasajeros, capacidad de carga, paga,
performance de la aeronave, etcétera. A su vez, debemos tener en cuenta los requerimientos
normativos, que son el conjunto de los requisitos legales y reglamentarios aplicables, o sea, las
normas.

Estas normas son las que exige la autoridad aeronautica y su cumplimiento va a determinar
que el producto va a ser un aparato seguro. Dentro de estos requisitos normativos uno de ellos
es el diagrama V-n, porque con este diagrama V-n nosotros vamos a obtener los factores de
carga con los cuales vamos a poder calcular la estructura de la aeronave. Con ambos
requerimientos se hace el disefio preliminar y en base a ese disefio preliminar se fabrica un
prototipo. Sobre este prototipo vamos a validar el cumplimiento de los requerimientos
operativos y verificar el cumplimiento de los requerimientos normativos.

Una vez que tengamos verificado el cumplimiento de estos requerimientos normativos y
aprobados estos requerimientos, se va a obtener un diseio probado. Ese disefio aprobado
viene acompafiado de la aprobacidn de la documentacidon de mantenimiento que va a permitir
gue la aeronave en el tiempo mantenga sus condiciones de semejanza al disefio aprobado y la
documentacién de operacion, que es toda la informacion para la utilizacidn segura del aparato
gue vamos a fabricar.

En la produccidn tenemos que verificar y aprobar el proceso productivo que da por resultado
un producto y si este producto coincide con el disefio probado. O sea, si este es un producto
acorde al disefio. De ahi sale el producto. Este producto a lo largo del tiempo va a tener que
demostrar que mantiene su situacion de semejanza al disefio aprobado para continuar en una
condicién aeronavegable.

Va a ocurrir que el producto a lo largo del tiempo, a través de su uso se le presentan
novedades. Esas novedades pueden estar relacionadas con el disefio del producto, con el
disefio de mantenimiento o con el disefio de operaciones.

Eso va a hacer que se tenga que revisar el disefio aprobado, realizar las modificaciones
correspondientes e incorporarlas al sistema de produccién y al producto ya existente. También
podemos tener novedades que estén relacionadas con el disefio de la produccién, lo cual
también va a hacer que tengamos que ver el disefio aprobado como asi también el diseiio de la
produccién. Todo esto busca obtener un producto que sea seguro y confiable.
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Diagrama V-n de maniobras.

El diagrama V-n de maniobras consiste en un grafico donde vienen representados los factores
de carga en funcién de las velocidades equivalentes. Utilizamos velocidades equivalentes para
independizarnos de la altitud.

Lo que me muestra este diagrama, es un area donde se encuentra limitada la capacidad de
operacién de la aeronave. La operacion en cuanto sus factores de carga y en cuanto a sus
velocidades

Diagrama V-n de maniobras
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El limite superior corresponde a los valores de factores de carga maximos positivos.
El limite inferior esta relacionado con los factores de carga maxima negativos.

El limite superior izquierdo, es una parabola, que viene dado por la ecuacién que corresponde
a la raiz cuadrada de los factores de carga positivos multiplicados por la velocidad de entrada
en pérdida en vuelo recto y nivelado, eso va a dar por resultado los valores de velocidad de
entrada en pérdida en maniobra.

El limite inferior izquierdo que también es una parabola, cuya ecuacion es semejante a la
anterior, pero en este caso tenemos los valores de factores de carga negativos multiplicados
por el valor de velocidad de entrada en pérdida en vuelo recto y nivelado con sustentacién
negativa. Nos va a dar por resultado los valores de velocidad de entrada en pérdida en
maniobra en condicién de sustentacion negativa.
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Tenemos el limite trasero derecho que corresponde a una velocidad de célculo que es la
velocidad de cdlculo de picada.

Por ultimo, una recta en diagonal es un limite establecido por normativa.

Diagrama V-n de maniobras

n
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Consideraciones

(a)Excepto cuando esté limitado por los coeficientes maximos (estaticos) de sustentacion, se
supone que el avion estd sujeto a maniobras simétricas que resultan en los factores de carga
limite de maniobra prescritos. Se deben tener en cuenta las velocidades de cabeceo
apropiadas para las maniobras de encabritado y giro constante correspondientes.

(b) En cuanto a los limites que tenemos superior e inferior del diagrama V-n, esos limites
estaban dados por los factores de carga. El factor de carga positivo que da la limitacion
superior esta dado por la siguiente ecuacion:

24000

B P
n =St W ¥ 10000

Este peso tiene que estar dado en libras y su valor no puede ser menos que 2,5 y no necesita
ser mayor que 3,8.

(c) En cuanto al factor de carga inferior, al limite inferior del diagrama V-n, el factor de carga
no puede ser inferior a -1 con velocidades que vayan hasta la velocidad Vc. y debe variar
linealmente con la velocidad desde el valor Vc a 0 en Vd. Esa variacion lineal, es la linea
diagonal inferior derecha del diagrama.
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(d) Se pueden usar factores de carga de maniobra inferiores a los especificados en esta seccion
si el avidn tiene caracteristicas de disefio que imposibilitan la superacién de estos valores en
vuelo.

Velocidades de calculo dentro del diagrama V-n
Diagrama V-n de maniobras
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Estas velocidades son utilizadas para el calculo estructural. Las establece el disefiador, pero no
deben ser inferiores a los valores determinados por la norma.

Va es la velocidad de calculo de maniobra, Vc que es la velocidad de calculo de crucero, Vd es
la velocidad de calculo de picada y Vb es la velocidad de célculo para rafagas de intensidad
maxima, de la cual hablaremos mas adelante.

La interseccién de la paradbola con el factor de carga 1, que es el factor de carga que estd
relacionado con el vuelo recto y nivelado determina la velocidad de entrada en pérdida. Esta
velocidad de entrada en pérdida es una velocidad limite, cualquier velocidad que sea inferior a
la velocidad de entrada en pérdida, va a determinar que la aeronave no tenga sustentaciény
se caiga.

Lo mismo ocurre en la parte inferior, la interseccidén de la parabola con el valor de factor de
carga -1 me determina el vuelo recto y nivelado en condicién de sustentacidn negativa.
Podemos decir, que ese vuelvo recto y nivelado en condicidon de sustentacién negativa es el
vuelo invertido. Siendo Vg la velocidad de entrada en pérdida para el vuelo recto y nivelado
invertido, por lo que también seria una velocidad limite para esta condicidn de maniobra.
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Velocidad de calculo de maniobra

Es la mdxima velocidad a la que esta calculada la estructura de la aeronave para un
desplazamiento mdaximo de los mandos de vuelo a partir de la condicién de vuelo horizontal y
nivelado.

A la velocidad Va obtendremos el maximo factor de carga con un maximo desplazamiento del
timon de profundidad (no solo timdn de profundidad. También viraje y rolido y guifiada). A
partir de ahi, si se incrementa la velocidad, el desplazamiento del timén de profundidad debe
ir disminuyendo para alcanzar ese factor de carga maxima.

A velocidades inferiores a Va con un limite en Vs, daria por resultado que con un maximo
desplazamiento del timén de profundidad se alcanza el factor de carga que se intercepta en la
pardbola.

La norma establece las condiciones que debe cumplir Va.

1.- Va no puede ser inferior a VS1 vn donde:

e nes el factor de carga de maniobra limite positivo en VC; y
e VS1 es lavelocidad de pérdida con los flaps retraidos.

2.-Vay VS deben evaluarse segun el peso y la altitud de disefio considerados.

3.- Va no necesita ser mayor que Vc o la velocidad a la que la curva CL max positiva se
intercepta con la linea del factor de carga de maniobra positiva, lo que sea menor.

Velocidad de calculo de crucero

La velocidad de crucero debe tener un valor suficientemente grande para poder obtener todas
las ventajas de la capacidad del avién en actuaciones de crucero.

Para VC, se aplica lo siguiente:

(1) El valor minimo de Vc debe ser suficientemente mayor que Vb para proporcionar aumentos
de velocidad inadvertidos que puedan ocurrir como resultado de una turbulencia atmosférica
severa.

(2) Excepto lo dispuesto en el parrafo siguiente, Vc no puede ser menor que VB + 1.32 UREF.
Sin embargo, VC no necesita exceder la velocidad maxima en vuelo nivelado a maxima
potencia continua para la altitud correspondiente.

En altitudes donde VC esta limitada por el nimero de Mach

I VB puede elegirse para proporcionar un margen éptimo entre los limites del
buffeting de baja y alta velocidad; y,
1. VB no necesita ser mayor que VC.

(3) En altitudes donde VD esta limitado por el nimero de Mach, VC puede estar limitado a un
numero de Mach seleccionado.
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Velocidad del calculo de picada

Su valor se escoge por el disefiador y se utiliza la determinaciéon de la velocidad maxima
operativa de modo de asegurar que una maniobra de picada nunca se exceda la velocidad de
picada.

La velocidad maxima operativa es una velocidad que no se debe exceder deliberadamente en
ningun régimen de vuelo, salvo autorizacidn para algun tipo de comprobacion. Esta velocidad
maxima operativa, tiene como limite el valor de la velocidad de crucero.

Algunos disefiadores toman la relacién de la velocidad maxima operativa con respecto a su
mach igual a la velocidad de crucero con respecto a su mach.

Ademas, debe ser menor que la velocidad de picada, para que sea improbable que se
sobrepase esta uUltima velocidad en forma inadvertida durante la operacidn del avién.

Recordando que puede considerarse a la velocidad maxima operativa igual a la velocidad de
crucero, esto hace que la relacion de la velocidad de crucero con respecto a su mach deba ser
menor o igual a 0,8 la velocidad de picada con respecto a su mach para tener ese margen de
seguridad de no exceder la velocidad de picada.

Diagrama V-n de maniobras
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Velocidad de cdlculo para maxima intensidad de rafaga

Vb no puede ser menor que:

Kg Uref Vca 1
498 * w

Vei[1+ /2

Siendo:

VS1 = la velocidad de perdida de 1 g basada en CLmax con los flaps retraidos para el peso
particular considerado;

Vc = velocidad de célculo de crucero (velocidad equivalente en nudos);

Uref = la velocidad de rafaga de referencia (velocidad equivalente en pies por segundo)

w = carga alar (libras por pie cuadrado) para el peso particular considerado.
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En esta ecuacién nosotros tenemos que la suma de estos dos términos da un factor de carga al
cual se le va a aplicar su raiz cuadrada y a ese resultado se lo va a multiplicar por la velocidad
de entrada en perdida, dando como resultado Vb.

La ecuacién relacionada con la raiz cuadrada de un factor de carga multiplicado después por la
velocidad de entrada en pérdida es la formula de la parabola que hemos visto.

Dentro de este término tenemos tres factores que son de interés: la velocidad de crucero, la
velocidad de la rafaga y el factor de atenuacion.

Si la aeronave estd volando a una velocidad Vc y se encuentra con una rafaga ascendente, no
se alcanzara la intensidad maxima de la misma hasta después de un cierto periodo de
transicién. El valor del periodo de transicidn va a depender del factor de atenuacién.

Este factor de atenuacion proviene de la siguiente ecuacion:

.88 =
K, = ﬁ
Siendo p:
2w
Hprcrgra
Siendo:

p = densidad del aire (Slugs / ft3);

c = cuerda geométrica media del ala (pies);

g = aceleracion de la gravedad (ft / sec2);

a = pendiente de sustentacién, CL por radian;

Todas estas son caracteristicas propias de la aeronave, dado que interviene su geometria, su
peso y sus caracteristicas aerodinamicas.

El factor de atenuacion por lo tanto va a depender de las caracteristicas de |la aeronave, Esta
velocidad Vb es una velocidad de calculo y no debe confundirse con la velocidad recomendada
de penetracion en atmdsfera turbulenta.
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Limites y factor de seguridad

La norma establece que la estructura debe estar calculada con un margen de seguridad de 1,5
por lo menos. Por lo que se realizan extensiones en el diagrama.

n Diagrama V-n de Maniobras
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Cuando la carga limite esta afectada por el factor de seguridad pasa a ser la carga ultima. De
esta manera, representaremos dos zonas nuevamente limitadas donde tendremos dafo
estructural.

Dafio estructural significa que, si nosotros excedemos la carga de la estructura por encima de
la carga de disefio, o sea excedemos en el valor del factor de carga limite, tanto positivo como
negativo, vamos a entrar en la zona de dafno estructural donde lo que va a ocurrir es una
deformacién permanente en la estructura.

Si nosotros seguimos excediendo los valores de esfuerzo en la estructura y pasamos el limite
dado por el factor de seguridad, tanto positivo como negativo, vamos a entrar en la zona de
falla estructural, que es donde se producira la rotura de la estructura.

Algo semejante pasa en la zona trasera, si nos excedemos de la velocidad limite Vd se va a
generar una zona de falla estructural por exceso de velocidad.

En la parte izquierda de la grafica teniamos limitaciones en cuanto a la sustentacidn. Las curvas
de maxima sustentacion posible tanto positivas como negativas, limitan las areas donde la
sustentacion no esta disponible. No es posible emprender el vuelo y realizar maniobras en
estas relaciones de factor de carga y velocidades.
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