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L.a Tecnologia Aeroespacial necesita conocer, con un pormenor y
una precision cada vez mayores, los campos de velocidades, presiones,
temperaturas y densidades que produce una aeronave o alguna otra
clase de ingenio al moverse en el seno de la atmoésfera, asi como la
aerodinamica interna de sus sistemas de propulsion, incluidos los proce-
sos de combustién que se desarrollan en el seno de los mismos.

Conocimiento que se requiere, ademds, para un espectro de situa-
ciones que los nuevos sistemas de propulsién han ampliado enormemente
y que abarca, desde los movimientos al nivel del mar a los que se
producen en las capas muy enrarecidas de la atmodsfera; para una
gama de velocidades que va desde el reposo hasta 20 o mas veces
la velocidad del sonido y todo ello tanto en régimen estacionario
como variable con el tiempo, bien sea en forma periodica o para modos
méas irregulares, con objeto de explorar el comportamiento y la esta-
bilidad de la aeronave o del ingenio en condiciones dindmicas, asi
como los efectos de las rafagas, turbulencias, estelas de la propia aero-
nave en sus 6rganos de gobierno o de otras aeronaves en zonas de
gran densidad de trifico, el ruido producido sobre areas pobladas, etc.

Este conocimiento debe tomar ademis en consideracion el hecho
de que las aeronaves e ingenios no son cuerpos rigidos. En primer
lugar porque, en general, tienen o6rganos moviles de gobierno como
son los alerones y timones, o a causa de las hélices o rotores en algu-
nos de ellos y de los compresores y turbinas en los motores. Pero ade-
mis, porque se trata de cuerpos elasticos y las deformaciones que en
ellos se producen, a causa de las solicitaciones aerodinimicas, modifican
a su vez. tales fuerzas, de donde resulta una interaccién entre fuer-
zas aerodinamicas, eldsticas y de inercia, que es causa de un gran nfi-
mero de fenémenos de importancia creciente al aumentar la velocidad
de vuelo y que pueden producir efectos muy perjudiciales e incluso
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catastroficos, si no se previenen y controlan debidamente. Tal es, por
ejemplo, el caso del «flameo» (flutter) de alas, timones y paneles, que
es una vibracién autosostenida, al extraer energia la estructura de la
aeronave o del ingenio, del campo aerodindmico, asi como los feno-
menos de divergencia, pérdida de rendimiento e incluso inversién de
los mandos por deformacién elastica de la estructura, etc,

El estudio de todo lo cual obliga a combinar los conocimientos de
la Teoria de Estructuras y de la Aerodindmica, en una ciencia mixta:
la Aeroelasticidad (1), con problemas y métodos propios y que plantea
a la Aerodinadmica algunas de las cuestiones mas dificiles, de entre
las que hemos mencionado al comienzo para el régimen no estacio-
nario. )

Por otra parte, el conocimiento de los datos aerodindmicos necesa-
rios para el estudio de un sistema determinado debe resultar accesible
en una fase lo més prematura posible del desarrollo del proyecto, a
efectos de la optimizacion de éste, habida cuenta del costo involu-
crado en las modernas realizaciones aeroespaciales y del largo periodo
de tiempo que media desde que se da luz verde a un nuevo programa
hasta que la realizacién del mismo se hace operativa.

A titulo de ejemplo, deseo citar dos de las realizaciones més recien-
tes y espectaculares de la moderna Tecnologia Aeroespacial: una aero-
nutica y otra espacial.

La primera se refiere al proyecto franco-britdnico del avidén super-
sénico Concorde, €l cual se inicié a comienzos de la pasada década,
para hacerse operativo en la presente, con un costo acumulado que en
1970 superaba los 500 millones de libras esterlinas.

La segunda realizacién es la relativa al mas avanzado de los pro-
yectos aeroespaciales actualmente en construccién: el transbordador
orbital, llamado también «lanzadera» (shuttle) con una denominacién
sumamente expresiva de su misién. Se trata de una nave que permitira
colocar en érbita, para transferirlos a estaciones y laboratorios espa-
ciales, o rescatarlos de ellos, hombres y equipos, con una carga 1til total
de hasta 30 Tm. en cada misién y que podra utilizarse repetidamente,
en lugar de quedar inutilizada tras su retorno a la tierra, como viene
ocurriendo hasta ahora con las cipsulas rusas y norteamericanas.

(1) 1. E. Garrick: Aeroelasticity. Frontiers ond Beyond. 18.» Conferencia Von
Karman. «Jonrnal of Aircrafts, sept. 1976.
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Este ambicioso proyecto, que combina las caracteristicas de una
nave espacial de despegue vertical impulsada por motores cohete y de
movimiento orbital en el espacio exterior a la atmoésfera, con las de
un avién tripulado, de aterrizaje horizontal sobre pista, mediante vuelo
" planeado, tras su retorno a la atmésfera densa, constituye un paso de-
cisivo en el desarrollo de la Tecnologia Aeroespacial y de sus aplicacio-
nes practicas (2). Se inicid, tras los estudios preliminares de factibili-
dad, en 1972; seri operativo a comienzos de la préoxima década y el
costo del mismo se estima en mas de 3.000 millones de dolares.

Por dltimo, es necesario poder analizar con rapidez y flexibilidad
los efectos en el comportamiento aerodinimico de la nave o ingenio,
de las diversas alternativas y modificaciones que se introduzcan en el
proyecto o en alguna de sus componentes, a los fines de optimizacion
antes citados, en funcién de los objetivos que se persigan con el pro-
grama.

Todo lo cual plantea un conjunto de requerimientos de precision,
rapidez, flexibilidad y eficacia, en la determinacién y empleo de los
datos aerodinimicos de un moderno proyecto aeroespacial, cuya ade-
cuada satisfaccién obliga a poner a contribucién los méis depurados
recursos tedricos, experimentales y organizativos de que puede dispo-
nerse,

* ¥ ¥

Al igual de lo que ocurre con otras ramas de la Ingenieria, para
la resolucién de los problemas aerodinimicos que plantea la Tecnologia
Aeroespacial en la forma que acabamos de exponer, existen, en ge-
neral, dos procedimientos que no son excluyentes, sino complementarios
¥ de los que se viene haciendo un uso combinado y extraordinariamente
fructifero desde los primeros tiempos de la Aeronafitica: el método
experimental en laboratorio y en vuelo, y el método tedrico.

El instrumento propio por antonomasia del método expérimental
en Aerodindmica es el llamado Tinel Aerodinimico, que consiste en
unt conducto abierto o cerrado, de funcionamiento continuo o intermi-
tente, una de cuyas secciones, dotada de los medios de observacién y

(2) E. S. Lore: Advanced Technology and the Space Shuttle. 10.2 Conferencia
Von Karman. «Astronautics and Aeronautics», febr. 1673.
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de mediciéon apropiados, es la cdmara de ensayos, donde se intenta
reproducir con la mayor fidelidad posible las condiciones del movi-
miento en estudio, mediante la creacién de una corriente de aire o de
algtin otro gas, de caracteristicas determinadas, con la ayuda de un
sistema de propulsion adecuado.

El desarrollo de los tineles aerodinidmicos y de los medios de ob-
servacion y de medicidn utilizados en los mismos, desde los muy rudi-
mentarios que emplearon los precursores de la aviacion hasta los alta-
mente sofisticados que se usan en la actualidad, es un capitulo fascinante
de la Tecnologia Aeroespacial (3), que. estd lejos de haberse termi-
nado (4).

En la actulidad existen varios cientos de estas instalaciones distri-
buidos por los paises desarrollados, en los centros oficiales, civiles y
militares, de investigaciéon aeroespacial, asi como en numerosas indus-
trias y Universidades. Segdn sus caracteristicas, los hay desde los
mas versatiles, que pueden cubrir una extensa gama de ensayos, hasta
los altamente especializados, para la exploracién y el estudio de pro-
blemas especificos.

Asi, existen tiineles aerodinamicos de baja velocidad para el ensayo
de modelos y de partes de los mismos en dos y tres dimensiones ; tineles
de baja turbulencia; ttneles transénicos, supersoénicos e hipersoénicos;
tneles para ensayos en vuelo libre, de estabilidad y de barrena; para
la formacién de hielo; para aeronaves de despegue y aterrizaje ver-
tical; para el ensayo de motores; para ensayos a escala natural; en
atmosferas enrarecidas, a bajas y a elevadas temperaturas, etc.

A titulo de ejemplo para los de tipo convencional, lo que da ademés
una idea de las dimensiones a que hay que llegar en algunos casos,
puede citarse como una de las realizaciones mas gigantescas, el tanel
aerodinamico de escala natural de la NASA (Administracién Nacional
de Aerondutica y del Espacio), de los Estados Unidos de América, en
Moffett Field, California. Se trata de un ttnel de simple retorno, que
opera a la presién atmosférica, es de funcionamiento continuo y esta

8 V., p. e, A. Pore y J. J. Hareer: Low-Speed Wind Tunnel Testing. John
Wiley and Sons., 1966. También S. M. GoruN e I. I. SteziNGER: Wind Tunnels and
their Instrumentation. Oldbourne Press, Londres, 1966.

(4) K. J. OrLIk-RUCKEMANN: Ground Testing and Simulation. «Astronautics and
Aercnautics», junio 1974. v
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dotado de una potencia de 36.000 C. V. En este tunel, el aire alcanza
una velocidad maxima que se aproxima a los 400 Km. por hora en la
camara de ensayos, la cual es de seccion eliptica, de 12 x 24 m,

De otro lado, como ejemplo tipico de instalaciones altamente espe-
cializadas, se pueden citar los tuneles de choque que se emplean para
obtener velocidades hipersonicas. Se trata de tiineles aerodinamicos
intermitentes, donde el tiempo 1til de cada ensayo se mide en microse-
gundos, en los que la corriente de aire a través del modelo se consigue
mediante otro gas (nitrégeno, helio, mezcla de gases combustibles),
que una vez fuertemente comprimido, se pone instantineamente en
contacto con el aire del tinel al romper un diafragma que los separa.
Con ello se engendra una onda de choque, la cual al propagarse en el
aire deja detras de éste una corriente que se acelera en una tobera
y proporciona la velocidad hipersénica en la camara de ensayos (5).
Los requerimientos de este irea experimental son muy fuertes, porque
se trata de conseguir presiones de miles de atmoésferas y temperaturas
de miles y decenas de miles de grados, con velocidades que se miden
en decenas de Kms. por segundo puesto que, por ejemplo, la velocidad
orbital en torno a la tierra es de 7,9 Km/seg. y la de escape, de 11,2
Km/seg. Condiciones bajo las cuales es necesario tomar en considera-
cién los efectos termoquimicos, de disociacién, ionizaciéon y radiacidén
del aire. Por ello se viene realizando desde hace afios un gran esfuerzo
de desarrollo de las técnicas experimentales de este campo (6), que
estan evolucionando muy rapidamente,

Una aspiraciéon permanente del investigador aerodinamico experi-
mental ha sido la de visualizar la corriente, mas bien a efectos cualita-
tivos para ver lo que ocurre en el campo del movimiento, como es,
por ejemplo, la formacién de torbellinos. los desprendimientos de la
corriente, etc., que con fines de medicion. Las técnicas de las sombras,
interferométricas y «schlieren» de uso tan extendido y tradicional para
la observacién de las ondas de choque de los movimientos supersénicos,
son un buen ejemplo de la forma en que ha logrado resolverse ese
problema en la Aerodinamica de altas velocidades.

(B) V., p. e., J. Luxasiewizc: Experimental Methods of Hypersonics. Marcel
Dekker, Inc. Nueva York, 1973.

(6) V. como un prometedor ejemplo de las mismas el trabajo de S. R. Pare,

1. G. Sier, D. W. StarLings y D. A. WaGNer: Dewvelopment of an MHD-Augmen-
ted, High Enthalpy, Shock Tunnel Facility. «AIAA Journal», 1974, pags. 289 y ss.
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Pues bien, recientemente, estos procedimientos han podido comple-
mentarse con el empleo de una técnica de visualizaciéon mediante la fluo-
rescencia que produce en la.corriente de un gas enrarecido alrededor del
objeto en estudio, un haz de electrones (7), lo que permite ver y foto-
grafiar las ondas de choque, sus interferencias, la formacién de estelas
y otros muchos detalles del campo del movimiento exterior al obsta-
culo, Cuando esta técnica se combina con-el.empleo de peliculas de
aceite sobre la superficie de aquel, se pueden: hacér . simultineamente
visibles, tanto el movimiento exterior como la distribicién de las lineas .
de corriente sobre el cuerpo, en forma realmente espectacular.

'XA'**‘

Las instalaciones aerodindmicas experimentales, como las que aca-
bamos de describir, sirven un doble propésito: de un lado, se utilizan
para la investigaciéon aerodinamica basica y aplicada. De otro, para .
el desarrollo y optimizacién de proyectos especificos. Claro es que:
la aplicacién a uno u otro fin depende de la indole de la instalacidén
asi como del programa previsto. Por ejemplo; las instalaciones de
tipo convencional dedican la mayor parte de su esfuerzo a trabajos
de desarrollo. : :

Pero su utilizacién para estos fines tiene una doble limitacién que
depende de factores a la vez econdémicos y técnicos.

Unos pocos datos bastaran para ilustrar la- limitacién econdmica
del procedimiento.

Los hermanos Wright, que en 1903 fueron los primeros que consi-
guieron volar, en un avién dotado de 6rganos de sustentacién, pro-
pulsién y maniobra, en cuyo desarrollo utilizaron un rudimentaric
tinel aerodindmico proyectado y construido por ellos mismos, cuyas
observaciones fueron de gran utilidad para su avién, consumieron tan
solo unas pocas decenas de horas ensayandolo en el tinel.

El bimotor Douglas DC-3, probablemente el avion mas popular
de la década de los afios 30, anterior a_la Segunda Guerra Mundial,

() W. S. Woobs y J. P. ArriNGTON: Electron-Beam Flow Visualization-Applica-
tion in the Definition of Configuration Aerothermal Chavacteristics. (ATAA Papers,
n.e 72-1016.
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necesitd de ensayos en tiinel aerodinamico durante algo menos de un
centenar de horas.

En cambio, el mayor avién comercial en servicio, el «Jumboy,
Boemg T47, preciso, hace una decena de afios, de mas de 10.000 horas
de ensayos en tfinel aerodindmico, es decir, de mas de un afio sin inte-
rrupcion.

Por iltimo; el transbordador espacial antes citado, estd necesitando
de mas de 80.000 horas, o sea, aproximadamente de una década.

Todo lo cual, aparte de la demora que introduce en el desarrollo
de los modernos proyectos, particularmente si se tiene en cuenta que
alguna de las instalaciones criticas estan saturadas de carga de trabajo,
representa un costo que en el caso del transbordador resulta superior
.a los 100 millones de délares. _

En cuanto a las limitaciones de indole técnica, resultan de las
posibilidades de reproducir en la escala del laboratorio sobre el modelo,
las condiciones reales del vuelo.

Para lo cual, como ensefia la Teoria de la Semejanza Dindmica,
basta con que coincidan en ambos casos los valores de determinados
parametros, asi como las condiciones de contorno.

El primero de tales parametros, y el inico mientras las velocidades
no se aproximan a la del sonido es, naturalmente, el niimero de Rey-

nolds: R, = p_u (8), que expresa la relacion entre las fuerzas de

inercia y las de rozamiento debidas a la viscosidad del gas y cuyo valor
‘tiene influencia decisiva en algunos aspectos fundamentales del com-
portamiento aerodinamico de los vehiculos aeroespaciales,

Por ello, el aumento incesante de la velocidad y del tamafio de los
aviones e ingenios ha obligado a aumentar paralelamente la dimensién
y la velocidad (9) de los taneles aerodinamicos, hasta llegar a los de
escala natural, como el anteriormente citado de la NASA, aparte de
recurrir a otros procedimientos, tales como aumentar la densidad del
aire, comprimiéndolo, férmula consagrada en los timeles herméticos

(8) p = densidad; V = velocidad; L = longitud caracteristica; u = coeficiente de
viscosidad.

(9) Claro es que la velocidad debe mantenerse en todo caso sensiblemente por
debajo de la del sonido, para prevenir efectos perjudiciales de comipresibilidad, que’
alterarian las condiciones de semejanza.
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llamados de densidad variable, de los que hay un ntimero considerable
en funcionamiento desde hace afios.

Para dar una idea del estado de la cuestion en este punto, hay que
sefialar, en primer lugar, que los nimeros de Reynolds méaximos de
los grandes aviones actuales como, por ejemplo, el Jumbo antes citado,
referidos a la velocidad y altura de crucero y a la longitud total del
aparato, son del orden de 10°, mientras que los que permiten alcanzar
las instalaciones existentes estdn aproximadamente de medio a un
orden de magnitud por debajo de dicha cifra.

Por otra parte resulta muy dificil extrapolar, en ese régimen, las con-
diciones del ensayo hasta las de la escala natural, siendo asi que los efec-
tos del cambio de escala pueden llegar a ser muy grandes. Por ejemplo:
en la zona citada al aumentar el nimero de Reynolds en un orden de
magnitud, el coeficiente de resistencia del avién y con €l la potencia
necesaria, puede reducirse en mas de un 30 por 100, entre otros factores.

Todo lo cual hace sumamente deseable el desarrollo de nuevos ttineles
aerodinidmicos que permitan alcanzar niimeros de Reynolds andlogos a
los de vuelo con 1o que el investigador aerodinidmico se encuentra
enfrentado, una vez mas, con el viejo problema de aumentar suficien-
temente el valor de dicho paridmetro en su instalacién experimental.

Sin que la solucién pueda alcanzarse ahora aumentando el tamafio
de la cAmara de ensayos, o aumentando la presién, porque la potencia
requerida para accionar la masa de aire se hace prohibitiva, ya que
resulta del orden del medio millén de caballos de vapor.

Pero, en cambio, la solucién puede obtenerse al enfriar el aire a
temperaturas préximas a la de la licuefaccién del nitrégeno, es decir,
a unos cien grados bajo cero, porque la potencia necesaria se reduce
entonces a una cifra comprendida entre el 5 y el 10 por 100 de la anterior
y si se varia ademas la presién de ensayo, se obtienen condiciones ope-
rativas muy flexibles. Claro es que construir una instalacién hermética
de funcionamiento continuo, que opere a velocidades del aire préximas
a la del sonido, a una temperatura inferior a los cien grados bajo cero
y con dimensiones para una camara de ensayo del orden de los 8 'x 3
m?, dotada de un complejo instrumental de soporte, observacién y
medicién de los modelos, plantea problemas tecnoldgicos de gran con-
sideracién, aunque hoy solubles. Pero las ventajas de disponer de una
instalaciéon de estas o parecidas caracteristicas son tan grandes que
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durante los iltimos afios se han realizado estudios de viabilidad técnica
7y econdmica, asi como ensayos en instalaciones piloto de menor tamafio
todo ello con resultados tan plenamente satisfactorios (10), que hacen
previsible el que en los préximos afios se disponga de uno a varios
tineles aerodindmicos criogénicos transénicos de presidn variable, que
suplan la insuficiencia de las instalaciones actuales. El presupuesto de
construccén de un tinel como el descrito se situaria en estos momentos
entre los 100 y los 150 millones de ddlares.

Otro sector de la tecnologia aeroespacial en rapido desarrollo, que
plantea problemas aerodinamicos especiales a causa de los altos coe-
ficientes de sustentacién que se requieren (11) en las maniobras de
aterrizaje y despegue y que adolece también de una insuficiencia de
instalaciones experimentales, principalmente por lo que respecta a la
interaccién de las paredes del timnel, es el de las aeronaves de aterrizaje
y despegue vertical y de corto recorrido en tierra.

Cuando la velocidad del movimiento se aproxima a la del sonido,
se producen efectos de compresibilidad, que tuvieron manifestaciones
muy perjudiciales, primero en las puntas de las hélices y durante la
Segunda Guerra-Mundial en las alas y érganos de gobierno de los avio-
nes rapidos, cuyo esclarecimiento obligé a desarrollar técnicas experi-
mentales especiales, ya que los tineles aerodinimicos convencionales
no podian emplearse satisfactoriamente para explorar el régimen tran-
sénico, a causa del efecto de bloqueo que produce en la cimara de ensa-
yos la reduccidn de seccion debida a la presencia del modelo, que con-
vierte al tunel en una tobera de Laval. La solucién al problema se obtuvo
mediante el empleo de paredes con aberturas, con lo que se abrié a la
observacién controlada en el laboratorio uno de los regimenes aerodi-
namicos mas dificiles e importantes: el transénico.

Naturalmente, cuando la velocidad del movimiento se aproxima a
la del sonido, junto al nimero de Reynolds, cuya influencia resulta pre-

(10) E. C. PorLuamus, R. A. Kircore, J. B. Ancock y E. J. Rav: The Langley
Cryogenic High Reynolds Number Wind-Tunnel Program. c«Astronautics and Aero-
‘nautics», oct. 1974, pags. 30 y ss. También R. Hirrs: The Need for a large Transonic
Wind Tunnel in Europe: A Summary of the Report of an A. G. A. R. D. Working
Group. «AIAA Paper», 74630, afio 1974.

(11) A. M. O. Swmrra: High-Lift Aerodynamics. «Journal of Aircraft», junio 1975,
pags. 501 y ss. También G. K. KorBacHER: Aerodynamics of Powered High-Lift
Systems. «Ann. Rev. Fluid Mech.», 1974, pag. 319. :
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cisamente critica en este caso, debido a la interferencia entre. las ondas
de choque que se forman sobre la cara superior de las alas y la capa
limite contigua a la misma, a lo que nos referiremos después, es nece-
sario preservar el valor de otro pardmetro de semejanza: el nimero

v
de Mach M = ——, que mide la relacién entre la velocidad de refe-
a

rencia y la de propagacion del sonido.

Pardmetro cuyo valor hay que preservar, asi mismo, en los regi-
menes mas rapidos, lamados supersonico (M >1) e hipersénico
(M > 5), a los que haremos referencia mas detenida posteriormente,

Por dltimo, un tercer parametro de semejanza a considerar, en los
procesos con transporte de calor, que adquieren importancia capital en

fos movimientos mas rapidos, es el nimero de Prandtl Pr = %Qp 12).

Estas breves consideraciones sobre el empleo del método experi-
mental para el estudio de los problemas aerodinimicos tiene el propoé-
sito de poner de manifiesto el extenso uso que se ha hecho del mismo
desde los origenes de la Tecnologia Aeroespacial, ast como sus reque-
rimientos y limitaciones e indicar algunas de las direcciones en que
tiende a proseguir su desarrollo.

Pero junto a él, se ha hecho un uso igualmente intensivo, desde los
albores de la Aeroniutica, del otro instrumento fundamental para re-
solver los problemas de la Aerodindmica: el método tedrico.

El cual consiste en formular las ecuaciones que expresan las leyes
que gobiernan el proceso; definir las condiciones del problema que se
desea analizar y buscar soluciones exactas o aproximadas, analiticas
y numéricas, asl como evaluar la aproximaciéon con que todo ello re-
fleja la realidad del proceso estudiado.

Y creo que la estrecha simbiosis en la que han colaborado ambos
métodos constituyen un modelo, en cierta forma ejemplar, del modo
de trabajo propio de la moderna Tecnologia.

(12) Cp = Calor especifico a presién constante. A = Coeficiente de conductividad
térmica. :

16



Por otra parte, me parece también que la Aerodindmica aporta un
excelente ejemplo de la forma en que tiende a evolucionar esa cola-
boracién entre los métodos tedrico y experimental, al ilustrar en qué
medida, el desarrollo de la MatemaAtica Aplicada, particularmente con
la entrada en servicio de las nuevas generaciones de calculadoras elec-
tronicas, estd permitiendo sustituir cada vez mdas durante los dltimos
afios los ensayos de laboratorio psra el desarrollo de nuevos proyectos,
por las soluciones numéricas que las nuevas calculadoras empiezan a
hacer ya asequibles, con la precision que se necesita, incluso para los
disefios mas complicados y bajo las condiciones operativas mas com-
plejas.

Lo cual resulta tanto mas estimulante sobre las perspectivas de aque-
Hla tendencia, al considerar que los problemas matematicos que plan-
tea la Aerodinimica de la moderna Tecnologia Aeroespacial ofrecen
una gran dificultad intrinseca, tanto por la complejidad del sistema
no lineal de ecuaciones en derivadas parciales para el movimiento de
un gas, como por las condiciones iniciales y de contorno que suelen
darse en sus problemas,

*OK K

Después de comentar en la primera parte de esta breve exposicidm
las caracteristicas, limitaciones y tendencias méas destacadas del método
experimental en su aplicacién a la Aerodinimica, desearia hacer lo
mismo, en lo que resta, para el método tedrico, sobre todo por lo que
se refiere al predominio que estd adquiriendo recientemente el calculo
numérico sobre los otros procedimientos tedricos y experimentales.

Célculo némerico que, como es natural, aplica modalidades muy
diversas seglin las 4reas de problémas que trata de resolver, como se
verd méas adelante, pero en donde, junto al procedimiento clasico de
Diferencias Finitas que se extiende y codifica a casos cada vez més
complejos, se abren rapidamente camino otros méis recientes, los cuales,
unia vez comprobada su eficacia en las Ciencias Aplicadas para las que
fueron creados, extienden su aplicacion a la Mecanica de Fluidos.

Tal es el caso, por ejemplo, del Método de Relajacion (13) y, desde

(13) H. Lomax y J. L. StecEr: Relavation Methods in Fluid Mechanics. «Ann.
Rev. Fluid Mech.», 19753, pig. 63.
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hace muy pocos afios, del de Elementos Finitos (14) que, habiendo
tenido graﬁ éxito en el Calculo Estructural, estd penetrando con gran
fuerza en la Mecanica de Fluidos, porque su inherente flexibilidad lo
hace particularmente idoneo para tratar los problemas de Aerodinidmica,
a causa de la complejidad geométrica de las condiciones de contorno
caracteristicas de esta Ciencia. Todo ello aparte de aquellos otros mé-
todos que la propia Aerodinamica desarrolla por su cuenta y de los
que mas adelante se encontraran ejemplos.

La {ltima aspiracién de estos métodos de calculo, en su aplicacion
al desarrollo para la optimizacién aerodinamica de proyectos aero-
espaciales, es la de conseguir un sistema integrado y flexible de progra-
mas debidamente codificados para su empleo en calculadoras electrs-
nicas, que permita, con rapidez, precision y economia, el anilisis de la
incidencia aerodindmica que tienen las numerosas alternativas y modi-
ficaciones que los objetivos perseguidos en cada caso suelen requerir.

Desde hace algunos afios existen ya ejemplos concretos de tales
sistemas integrados (15),' cuya extension, perfeccionamiento y desarro-
1lo, constituye actualmente una de las tareas fundamentales del calculo
numérico en Aerodindmica (16).

Por {ltimo, un importante aspecto a tener en cuenta en la Técnica
de aplicacién de los modernos recursos del cilculo numérico a los
problemas de Aerodinimica, es el de la exigencia de un alto nivel de
especializacién mixta por parte de quienes deben concebir, desarrollar
v hacer utilizables tales métodos, porque lo que se requiere de ellos
es una doble y dificil capacitacion, entre ambos dominios de conoci-
mientos: =l de la Mecanica de Fluidos y el del Calculo Numérico elec-
trémico ; situacién cuya significacién y problematica, para alcanzar la
eficacia que se requiere de estos nuevos procedimientos ha sido bien
ilustrada recientemente por H. Lomax, profesional de larga y acred:-
tada experiencia en la materia (17).

(14) S. Suex: Finite-Element Methods in Fluid Mechanics. «Ann. Rev. Fluid
Mech.», 1977, pag. 421.

(15) Un buen ejemplo es el de D. S. MirLer y W. D. MippLeron: An Integrated
System for the Aerodynamic Design and Analysis of Supersonic Aircraft. «Aerodyna-
mic Analysis Requiring Advanced Computers». NASA SP-347, 1975.

(16) G. S. PatrersoN: Prospects for Computational Fluid Mechanics. «Ann. Rev.
Fluid Mech.», 1978, pig. 289.

(17) H. l.omax: Recent-Progress in Numerical Techniques for Flow Simulation.
«AIAA Jour.», 1976, pig. 512.
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Al entrar a comentar el empleo del Método Tedrico en Aerodina-
mica me parece adecuado comenzar por recordar, que las leyes que
gobiernan el comportamiento de un gas, en las condiciones que inte-
resan en la Tecnologia Aeroespacial, son las que expresan los prin-
cipios de conservacidn. En primer lugar, el principio de conservacién
de la masa del gas y el de cada una de las diversas especies que lo
forman, si se trata de una mezcla de composicién variable, como ocu-
rre, por ejemplo, cuando hay procesos quimicos o de difusién tales
como los que se desarrollan en los sistemas de propulsién, o bien en
los fenémenos de disociacién e ionizacién que se producen en algunds
movimientos hipersénicos. En segundo lugar, la ley de conservacion
de la cantidad de movimiento y, por dltimo, la de conservacién
de la energia. A las cuales hay que agregar la ecuacién de estado del
gas, que da la Termodinidmica, asi como las leyes de reaccidén quimica
y las de disociacién e ionizacion, cuando tienen lugar estos fendémenos.

Asi mismo, con gases ionizados y en presencia de campos electromag-
néticos, es necesario tomar en consideracién las leyes que gobiernan
estos fendmenos, lo que corresponde a la rama de la Mecanica de
Fluidos Hamada Magnetogasdindmica, la cual vamos a excluir del es-
pectro de situaciones que aqui consideramos, porque en la Tecnologia
Aeroespacial corresponde a situaciones muy especiales,

La formulacién matemética de estas leyes, en el correspondiente

sistema de ecuaciones, depende del estado de enrarecimiento del gas y

. . . , l
el pardmetro de semejanza propio es el niimero de Knudsen Kn = ——

que mide la relacién entre el camino libre molecular medio ! del gas y
una longitud caracteristica L. del proceso, tal como una dimensién geo-
métrica de la aeronave o ingenio, pudiendo comprobarse ficilmente que
el nimero de Knudsen se puede expresar como la relacién entre los
numeros de Mach y de Reynolds, lo que tiene la ventaja de operar
con magnitudes macroscépicas.

Los casos en que el nimero de Knudsen no es muy pequefio frente
a la unidad, corresponden a situaciones en que el gas no puede conside-
rarse como un medio continuo, lo que da lugar a fendémenos y trata-
mientos especiales (18), que se dan realmente en Astronautica. Por

(18} V., p. e, V. P. Sumbrovsky: [Intreduction to Dynamics of Rarified Gaces.
Elsevier, Nueva York, 1967.
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ejemplo: el camino libre medio molecular de la atmésfera, que a nivel
del mar es del orden de 103 cm., a 100 Km. de altura es de varios
centimetros y a 200 Km., de méis de 100 m.

En caso contrario, -es decir, cuando el ntmerc de Knudsen es muy
pequefio frente a la ‘unidad, lo que ocurre siempre en iAeronautica, el
gas se comporta como un medio continuo y entonces las leyes de con-
servacion se expresan mediante las ecuaciones de Navier-Stokes (19),
ampliadas con las de difusion de las especies, y las leyes de reaccion qui-
mica, de disociacién y de ionizacién, en los casos en que tiene lugar
alguno de estos fenémenos, situacion de la que prescindiremos también
en lo sucesivo, mientras no se haga mencién explicita en contrario.

En consecuencia, para un gas de composicién homogénea, las
ecuaciones se reducen a la de continuidad, que expresa la conservacion
de la masa; las tres de la conservacién del movimiento, en tres direc-
ciones coordenadas; la de conservacidén de la energia y la de estado.
En total, cinco ecuaciones diferenciales para el calculo de las tres
componentes de la velocidad y de la presiéon y densidad o temperatura,
o bien de alguna otra magnitud termodinimica alternativa, como la
entalpia, o la entropia, merced a la ecuacién de estado.

El sistema es, pues, de cinco ecuaciones en derivadas parciales,
no lineal, y para la determinacién de un problema concreto es nece-
sario ademéis establecer ias condiciones de contorno e iriciales. En
particular, por lo que respecta a las primeras, la condicidon es la de no
deslizamiento en los puntos de contacto del gas con una pared (20).

En un planteamiento de esta generalidad, tanto las cuestiones de
‘existencia y unicidad de las soluciones, .como la determinacién de las
mismas estan solo resueltas para un reducido ntimero de casos (21) de
interés tecnolégico muy limitado.

Por ejemplo; para la integracién numérica de las Ecuaciones de

(19) V., p. e., J. Servin: Mathematical Principles of Classical Fluid Mechanics.
«Encyclopedia of Physics», Springer-Verlag, 1960.

(20) Para una discusion de la condicién de adherencia ver, p. e., S. GOLDSTEIN.
Modern Developments in Fluid Dynamics. Oxford, Claredon Press, 1938.

(21) Para bibliografia y comentarios ver G. MILLAN: Problemas Matemdticos. de
la Mecénica de Fluidos. Estructura de las ondas de choque y combustion. «Rev. Acad.
de Ciencias», 1975, pags. 41 y ss. También O. A. LapvzeenNskava: Mathematical
Analysis of Navier-Stokes Equations for Imcompressible Liquids. «Ann. Rev. Fluid
Mech.», 1975, pag. 249.
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Navier-Stokes, en un caso complejo de interés técnico como puede ser el
del vuelo de una aeronave, se estima que el niimero minimo de puntes de
la red de discretizacién necesaria, tiene un orden de magnitud no infe-
rior a 10°, lo que, por el momento, estd fuera del alcance de las cal-
culadoras electrénicas existentes, si se desea obtener el resultado en
un tiempo razonable (20).

Afortunadamente tampoco ello es necesario, porque el tratamiento
matemdtico de la mayoria de los problemas aercdinimicos de interés
tecnologico puede efectuarse previa introduccién de modelos simplifi-
cados asequibles al cdlculo y que preservan los aspectos fundamentales
del fenémeno con lo que, en muchos casos, se logra obtener resultados
satisfactorios, como lo confirma su comparacién con las mediciones
experimentales o con las soluciones exactas, cuando se dispone de ellas,
asi como la convergencia de iteraciones sucesivas.

En todo caso, durante los ltimos afios, los mayores esfuerzos para
obtener solucionies vélidas a problemas «ttilesy del sistema de Navier-
Stokes se estin llevando a cabo en el campo del calculo numérico,
mediante el empleo de los modelos aproximados aludidos, si bien con
una complejidad creciente bien sea del propio modelo de descripcion
del fenémeno o del algoritmo empleado o de la combinacion de
ambos (23).

Entre tales modelos, el fundamental, asi como el mas amplio, til
y fecundo, es el de la llamada «capa limiter, cuya idea basica es la de
que, en la inmensa mayoria de los casos de interés practico, el nimero
de Reynolds es muy grande, lo que permite prescindir de los efectos de

(22) Para conocer el estado de desarrollo del cilculo de movimientos de fluidos
viscosos, ver el reciente trabajo de revision de A. Owrszac y M. IsraELi: Numerical
Simulation of Viscous Incompressible Flows. «Ann, Rev. Fluid Mech.», 1974, pagi-
nas 281 y ss.

(28) V. los siguientes trabajos, que contienen abundante bibliografia del «AIAA
Journaly: Ta. Bratanow, A. Ecer y M. Kosiske: Finite-Element Analysis of Uns-
teady Incompressible Flow around an Oscillating Obstacle of Arbitrary Shape, 1973,
pag. 1471, J. C. Wyu: Numerical Boundary Conditions for Viscous Flow Problems,
1976, pag. 1042. P. R. Dobce: Numerical Method for 2D and 3D Viscous Flows,
1977, pag. 961. J. D. Murerny: An Efficient Solution Procedure for the Incompres-
sible Navier-Stokes Equations, 1977, pag. 1807. J. S. Suanc: Implicit-Explicit Method
for Solving the Navier-Stokes Equations, 1978, pig. 496. También R. T. Caenc:
Numerical Solution of the Navier-Stokes Equations by the Finite-Element Method,
«The Physics of Fluidsy, 1972, pag. 2098,
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la viscosidad en todo el espacio fluido, excepto en una capa de espesor
muy pequefio, contigua a las superficies sélidas en contacto con el gas,
donde aquellos efectos son del mismo orden de magnitud que las fuerzas.

de inercia.

El espesor de la capa limite es del orden de magnitud de I/4/ Re,
donde I es la longitud caracteristica del movimiento, lo que permite
apreciar lo muy reducido de tal espesor a la vista de la magnitud de
los niimeros de Reynolds a que nos hemos referido antes. Por otra
parte, la influencia de su espesor en la corriente exterior, puede tomar-
se ‘en cuenta, ademas, cuando es necesario, mediante una correccidm
equivalente al mismo, del contorno de la superficie en contacto con
el gas.

Este concepto de la capa limite, que fue introducido por Ludwig
Prandtl en 1904, ha sido una de las contribuciones decisivas para todo
el desarrollo moderno de la Mecanica de Fluidos (24) al permitir sepa-
rar el espacio del movimjento en dos zonas distintas: la de la capa
limite- y la exterior a ella, las cuales admiten tratamientos esencial-
mente distintos, si bien mutuamente influyentes a causa de las inter-
acciones que existen entre una .y otra y que el modelo propuesto hace
también asequible al anilisis v al calculo.

-

Efectivamente, la capa limite puede analizarse mediante una forma
- simplificada y asequible al calculo de las ecuaciones de Navier-Stokes,
que conduce a un sistema diferencial parabdlico, cuya primera solu-
cién analitica, para el caso mas sencillo, fue proporcionada por H.
Blasius, discipulo de Prandtl, en 1908 (25).

El caracter parabdlico del sistema diferencial de la Capa Limite
hace que el tipo de condiciones a fijar para determinar la solucién de
un movimiento sea el de los valores iniciales junto a las condiciones
de contorno. Estas se establecen en primer lugar sobre la pared, donde
por ejemplo, para la velocidad, son en general las de adherencia ya
citadas; asi como en el limite exterior de la capa limite, donde esta

(24) Para una resefia histérica del desarrolio de esta teoria ver el reciente trabajor
de I. Tani: History of Boundary Layer Theory, «Ann. Rev. Fluid Mech.», 1977,
pag. 87.

(25) Para una exposicién completa de la Teoria de la Capa Limite ver H. ScrLicE~
TING: Teoria de la Capa Limite, URMO, Bilbao, 1972, traduccién de la edicién ale-
mana de 1965. -
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empalma con la corriente del espacio exterior a la misma, cuya solu-
cién, obtenida por alguno de los métodos que se comentan después, pro-
porciona los valores de contorno requeridos.

Es en el seno de la capa limite donde se producen los torbellinos
que se difunden progresivamente a la corriente principal y bajo deter-
minadas condiciones, se desprende del contacto con la superficie del cuer-
po donde se ha formado (26), dando lugar a la aparicién de estelas (27),
todo lo cual tiene una influencia decisiva en las caracteristicas del
movimiento del gas exterior a ella. Por otra parte, su comportamiento
es fundamental para la resistencia «parasita», de rozamiento y de forma,
de las aeronaves y ingenios, asi como para el calentamiento de la
superficie de unos y otros en los vuelos a grandes velocidades y en el
retorno a la tierra de las cdpsulas y otros vehiculos espaciales.

De donde resulta que el estudio experimental y teérico de la capa k-
mite es un tema principal del contenido de la Aerodinimica moderna.

Una complicacion esencial de la cuestién se debe a la inestabilidad
del movimiento en el seno de la capa limite, a partir de un cierto
valor del nimero local de Reynolds, lo cual se traduce en el trinsito
del régimen laminar al turbulento, con todas las dificultades inherentes a
los fenémenos de turbulencia, cuya formulacién matematica conduce al’
sistema de ecuaciones de Reynolds (28), que si bien es formalmente si-
milar al laminar resulta «abierton a causa del caricter aleatorio de los
términos adicionales que expresan en las mismas los efectos del trans-
porte turbulento de materia, cantidad de movimiento o energia.

Los esfuerzos de investigacién e ingenio que se han aplicado
durante los 1ltimos cincuenta afios para «cerrar» el sistema de ecua-
ciones de Reynolds mediante la construccién de modelos semiempi-

(86) Para un estudio del problema mateméatico de la separacién.de la capa limite,
ver el trabajo de S. N. BrowN y K. STEWARTSON: Laminar Separation, «Ann. Rev.
Fluid Mech.», 1969, pig. 45. También J. C. WirLiams: Incompressible Boundary-
Layer Separation, «Ann. Rev. Fluid Mech.», 1977, pag. 113. Para soluciones numé-
ricas del problema de la separacién ver el trabajo de J. E. CartErR y S. F. WorNOM:
Forward Marching Procedure for Separated Boundary-Layer Flows, «AIAA Journaly,
1974, pag. 1101, que contiene bibliografia adicional.

(27) J. F. TroMmson, S. P. SHanks y J. C. Wu: Numerical Solution of Three-
Dimensional Navier-Stokes Equations Showing Trailing Tip Vortices. <ATAA Journals,
1974, pag. T87.

(28) Ver la obra de ScHLICHTING ya citada.
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ricos sobre el comportamiento de los términos de la turbulencia en
aquellos, a falta de respuestas mas completas, son verdaderamente
impresionantes, porque la importancia y la dificultad del problema
constituyen un desafio singular que ha convocado a los mas eminentes
investigadores de la Mecéanica de Fluidos, con resultados que sin apor-
tar todavia la solucién definitiva permiten tratar en forma muy satis-
factoria la mayoria de los problemas de interés tecnoldgico (29).

Recientemente las posibilidades de las f1iltimas generaciones de
calculadoras electrénicas, combinadas con nuevas . aportaciones de las
observaciones experimentales (30), estin permitiendo plantearse el pro-
blema en términos més ambiciosos, por lo que respecta a la estructura
de la turbulencia v a sus efectos en el movimiento medio, aproximacion
que parece ofrecer el futuro mas atrayente para el tratamiento de este
problema durante los préximos afios (31). '

A lo largo de su desarrolle, la Teoria de la Capa Limite ha extendido
progresivamente su campo de aplicacion, desde los casos mas simples
de movimientos laminares, bidimensionales y estacionarios, a lo largo
de contornos de formas sencillas y en ausencia de efectos de compresi-
bilidad, hasta los regimenes turbulentos y de transicién, en movimien-
tos estacionarios o no, sobre contornos tridimensionales y complejos
como los que plantean los problemas técnicos, incluidos los casos
de desprendimiento de la corriente, ast como para movimientos transoé-
nicos, supersonicos e hipersonicos, en que la interacién entre la capa
limite y las ondas de choque producen efectos especiales e importantes,
en gran parte responsables, por ejemplo, en el caso transénico de las
perturbaciones de la «barrera del sonido» que tanta popularidad alcanza-
ron al final de la Segunda Guerra Mundial. Ademas en los regimenes de
gran velocidad, junto a los efectos de rozamiento son fundamentales los
transportes de calor a la superficie, cuya prevencion técnica ha obligado

(29) V., p. e, B. E. Lavnper y D. B. SeaLpinG: Mathematical models of. Tur-
bulence. Acad. Press, 1972.

(80) J. Laurer: New Trends in Experimental Turbulence Research. «Ann. Rev.
Fluid Mech.», 1975, pag. 807. A. RosHKO: Structure of Turbulent Shear Flows: A
New Look, «(AIAA Jour.», 1976, pag. 1349. J. H. Ferzicer: Large Eddy Numerical
Simulations of Turbulent Flows, «AIAA Jour.», 1977, pig. 1261.

\ (31) W. C. Revnorps: Computation of Turbulent Flows, «Ann. Rev. Fluid
Mech.», 1976, pags. 183 y ss.
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a estudiar problemas especiales como el de la ablacién de capas pre-
tectoras o el del soplado a través de superficies porosas.

La limitacién de este trabajo no permite entrar en la exposicion de
tales procedimientos y de los problemas que plantea su aplicacién, por
lo que debemos remitir a la abundante bibliografia sobre la materia (32),
y a simbolizar el resultado de los conocimientos adquiridos en un dato
global altamente expresivo del nivel alcanzado por la Técnica Aero-
nautica en este dominio: la resistencia parisita (33), de un avién mo-
derno coincide practicamente con el valor teérico que corresponde a
una capa limite turbulenta sobre la superficie del mismo, lo que permi-
te apreciar la magnitud de la operacién de «limpieza» aerodinamica
que se ha desarrollado en el disefio de aviones, la cual ha permitido
reducir esa resistencia a la cuarta parte desde los afios treinta y casi
en un orden de magnitud desde el avion de los hermanos Wright. Por
consiguiente, la posibilidad de futuras reducciones de la resistencia
parasita depende basicamente de las posibilidades de «laminarizaciénp de
la aeronave, la cual, a su vez, depende del grado.de pulimento y lim-
pieza de su superficie, de la distribucién de presiones sobre la misma
vy del empleo de medios adicionales de control de la capa limite para
diferir su transito al régimen turbulento.

La cuestion, que mericié atencion especial de la NASA (entonces
NACA), después de la Segunda Guerra Mundial, en el proyecto de
alas «laminares» (34) que se conseguian mediante una adecuada distri-

-(82) «AIAA Jour.», T. Cesect: Calculation of Three-Dimensional Boundary La-
yers, parte 1, 1974, pag. T79; parte II, pag. 1056 ; parte III, 1976, pag. 1090. A. K.
Rasrocr y W. Robi: Calculation of General Three-Dimensional Turbulent Boundary
Leyers, 1978, pag. 151. J. E. Harris: Calculation of Three Dimensional Compressibie
Laminar and Turbulent Boundery Layers. P. Brapsuow: Calculation of Three-
Dimensional Turbulent Boundary Layers, «Jour. Fluid Mech.», 1971, pag. 417 y Com-
pressible Turbulens Shear Layers, id., id., 1977, pag. 83. D. M. BuseNeLL e 1. E.
Beckwite: Cealculation of Nonequilibrium Hypersonic Turbulent Boundary Layers
and Comparisons with Experimental Data, «ATAA Jour.», 1970, pig. 1470. T. Ceekcr,
K Kawmps, G. J. Mosinskis y J. A. Rean : Some Problems of the Calculation of
Three-Dimensional Boundary-Layer Flow on General Configurations. NASA CR-
2985, 1973. S

(83) La resistencia de una aeronave resulta de las contribuciones de tres efectos:

1 parasita, basicamente, debida en las modernas realizaciones al rozamiento del aire;

la inducida por la sustentacién que hay que generar para soportar el peso y la de
~onda, en los vuelos supersénicos.

(34) E. Jacoss: Preliminary Report om Laminar Flow Airfoils and New Methods
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bucién de presiones pero que no tuvo una aplicacién practica eficaz,
ha recobrado importancia cara al futuro, al encarecerse la energia, por
la economia que podria aportar al transporte aéreo (35).

% % *

Pasemos ahora a ‘considerar el movimiento del gas en la regién ex-
terior a la capa limite y a las zonas producidas por ésta, tales como
las estelas.

En esa regidn exterior que en general ocupa la casi totalidad del
espacio fluido, pueden ignorarse los efectos disipativos y considerar el
gas como un fluido ideal, lo cual introduce una simplificacién esencial
_en el sistema de ecuaciones de Navier-Stokes, que se reducen en este
caso a las ecuaciones de Euler. ‘

Asi mismo, las condiciones de contorno experimentan una relaja-
cion fundamental, al sustituirse la condicién de adherencia a la pared
por la de desplazamiento a lo largo de ella.

Por dltimo, a diferencia de lo que ocurre con los fluidos viscosos,
se comprueba que los movimientos de fiuidos ideales pueden presentar
superficies de discontinuidad, es decir, superficies tales que los valores
de las diversas magnitudes fluidas experimentan un salto al atrave-
sarlas, si bien los valores de los saltos estan ligados entre si por condi-
ciones de compatibilidad, que resultan de aplicar a la discontinuidad los
principios de conservacién enunciados anteriormerte.

Estas superficies de discontinuidad pueden ser de dos clases diferen-
tes, segiin se produzca o no transporte de gas a través de las mismas.

En el segundo caso; es decir, si no hay transferencia de materia
a través de la superficie, ésta es una discontinuidad «tangencialy
como las que se forman en el borde de salida de las alas, llamadas
generalmente «capas de torbellinosn, o los contornos fluidos de las
estelas, y la condicién de compatibilidad se reduce a la igualdad de la
presién en ambas caras de la superficie.

Cuando hay transferencia de gas a través de ella, es decir, si la

Adopted for Airfoil and Boundary-Layer Investigation. NACA War Time Rept. N.°o L~
345, 1939. )

(85) J. J. KraMER: Planning ¢ New Ere in Air, «Astronautics and Aeronauticss,
agosto 1978, pig. 26.

26



discontinuidad se propaga en el seno de la masa de gas, se trata de
una «onda de choque», la cual sélo puede producirse en las zonas de
movimientos supersénicos. Las condiciones de compatibilidad son,
entonces, las de Rankine-Hugoniot y se comprueba que las ondas
de choque son, siempre, ondas de compresidén, a causa del Segundo
Principio de la Termodinimica. '

Claro es que al incorporar al proceso los efectos disipativos de la
viscosidad y de la conductividad térmica, las superficies de discontinui-
dad se transforman en zonas de pequefio espesor y rapida transicidn,
Cuya estructura interna se analiza con los métodos de la capa limite para
las capas de torbellinos y por procedimientos propios para las ondas de
choque (36).

Una causa de dificultades en el estudio del movimiento de masas de
gas que han sido atravesadas por ondas de choque es que tales masas
quedan afectadas por los efectos disipativos producidos por el paso de
la onda. Estos efectos se hacen sensibles en ondas fuertes y dependen
de la magnitud del salto, lo que complica mucho el tratamiento mate-
matico de algunos problemas de gran interés tecnolégico.

Otra dificultad matematica importante, que originan tanto las capas
de torbellinos como las ondas de choque, de las que unas u otras o bien
ambas simultineamente son ingredientes en la mayoria de los procesos
aerodinamicos de interés tecnoldgico, es que, muy frecuentemente,
su localizacién y forma geométrica son incégnitas del propio problema,
al mismo tiempo que aparecen como superficies de condiciones de con-
torno, lo que obliga a resolver un problema «inverso» o bien a emplear
procedimientos de iteracién.

% % *

Hemos dicho que la ausencia de efectos disipativos introduce una
simplificacién fundamental en las ecuaciones de la Aerodinidmica.

Dicha simplificacién se traduce en el hecho de que, en tales circunsta-
cias, el campo de velocidades del movimiento es un campo potencial,
determinado por una ecuacidén en derivadas parciales de segundo orden
¥y en que la presion se relaciona con la velocidad mediante la ecuacién
de Bernoulli, o una generalizaciéon de la misma para el caso de los mo-
vimientos no estacionarios.

(36) V. G. MiLLAN, ya citado pag. 345.
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Los problemas aerodinimicos exteriores a las capas limites consis-
ten, generalmente, en determinar los campos de velocidades, presiones
y eventualmente temperaturas o alguna otra magnitud termodinamica,
que se producen como consecuencia de movimientos determinados de una
aeronave o ingenio, o de alguna de sus partes, tales como rotores u
organos de gobierno, en el seno de la atmédsfera o por el paso del aire
a través de conductos dotados, a su vez, de drganos moéviles como los
compresores y turbinas de los motores de reaccidon. Incluyendo las inte-
racciones aerodinamicas de unos componentes sobre otros, en sistemas
complejos, asi como los efectos de las estelas propias o ajenas.

Un ejemplo tipicamente basico de tales problemas, es el de deter-
minar la fuerza de sustentacién en una aeronave que se traslada con
movimiento uniforme, y su distribucién sobre las alas y otras partes
de la misma, lo que lleva al cilculo de la distribucién de los coeficientes
de presién, asl como la determinacién de la resistencia inducida produ-
cida por la sustentacién y la resistencia de onda originada por las ondas
de choque en los movimientos supersénicos.

Otro ejemplo tipico es el del efecto aerodinimico producido por et
accionamiento de los 6rganos de gobierno.

Por dltimo, un tercer ejemplo, también fundamental, es el de la
respuesta aerodindmica a movimientos no estacionarios, tales como los
producidos por los cambios de actitud, las rifagas, la turbulencia y las
oscilaciones, asi como los efectos aeroelasticos.

Sin olvidar que los valores de los campos de velocidades, presiones y
eventualmente temperaturas que se obtienen sobre la superficie de la
aeronave, son condiciones de contorno, como ya se ha dicho, para el
borde exterior en el calculo de la capa limite a que antes nos hemos
referido.

Casos todos en que el problema consiste en integrar la ecuacién
del potencial de velocidades, con condiciones de contorno sobre las
superficies de la aeronave, determinadas por las caracteristicas del
movimiento en estudio y con condiciones iniciales también dadas, con
la particularidad de que hay que tomar en consideracién la existen-
cia de las capas de torbellinos y ondas de choque antes mencionadas.
Calculado el campo de velocidades, la ecuacion de Bernoulli determina
el de presiones y la de estado del gas las otras magnitudes termodi-
namicas.
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Por otra parte, las situaciones que se plantean dan lugar a dos
clases de problemas distintos: uno «directo» en el que se conoce la
forma del cuerpo y se quiere determinar el campo aerodinimico en
torno al mismo, y otro «inverso», en el que se busca la forma de
contorno que produce una distribucién de presiones o velocidades
prefijada,

En definitiva podria decirse que, asi como la Teoria de la Capa
Limite se ocupa fundamentalmente de los problemas de resistencia
pardsita y de transporte de calor, la Teoria de Fluidos Ideales re-
suelve basicamente los problemas de sustentacién, y su distribucidén
asi como los de resistencia inducida y de onda y los de los efectos
de las interacciones.

Y debe sefialarse a este respecto que la Teoria de la Circulacién
es un instrumento basico para todo lo relacionado con los problemas
de la sustentacién, bien sea en dos o en tres dimensiones, como la
Capa Limite lo es para los problemas de resistencia.

Para abordar estos problemas, acostumbran a distinguirse cinco regi-
menes de movimientos distintos, en funcién de la velocidad, porque
requieren procedimientos especificos de tratamiento.

En primer lugar estd el régimen incompresible, cuando la velo-
cidad es pequefia con respecto a la del sonido. El limite de tales mo-
vimientos se suele fijar en un ntimero de Mach igual a 0,5.

En tal caso, el potencial de velocidades se reduce a la ecuacién de

Laplace, la mis conocida y estudiada de la Fisica Tedrica.
Al ser una ecuacién lineal, la solucién puede buscarse mediante la
sluperposicién de soluciones elementales hasta satisfacer las condicio-
nes de contorno, pero debe recordarse que tales condiciones no son
lineales sobre las capas de torbellinos, a causa de la ecuacién de Ber-
noulli y que, ademas, la geometria de aquéllas suele ser desconocida,
lo que introduce una complicacién muy sustancial como dificultad es-
pecifica de la Mecanica de Fluidos, frente a otros fendmenos fisicos
regidos por la misma ecuacion.

Un segundo régimen es el del movimiento subsénico compresible,
el cual se produce cuando el namero de Mach es inferior a la unidad en
todo el campo pero los efectos de compresibilidad se hacen sensibles.

La ecuacion del potencial de velocidades si bien sigue siendo de
tipo eliptico, como en el caso incompresible, lo que origina una clara
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afinidad de planteamientos, deja de ser lineal, lo que introduce en el
problema una dificultad béisica que ha llevado a tratar, con éxito, de
obtener las soluciones mediante el cilculo de correcciones, estimadas
por diversos procedimientos, a las correspondientes al caso incompre-
sible (87). Desde hace afos, la aviacién comercial opera en este
«dominio.

El tercero es el régimen llamado transoénico, en donde las veloci-
«ades son préximas a la del sonido y coexisten zonas subsdnicas y
supersénicas. La ecuacién del potencial de velocidades es en este caso
de tipo mixto, Los efectos aerodinidmicos del régimen transénico son
muy intensos, desfavorables (pérdida de sustentacién, aumento de
resistencia, oscilaciones, etc.) y dificiles de controlar y el tratamiento
matematico .del problema ofrece grandes dificultades.

En los problemas transonicos aeroespaciales hay, en general, a par-
tir de un cierto valor del ntimero de Mach, el valor «criticon, una
region supersénica en contacto con una zona del obsticulo, embebida
en una regién subsénica. Por encima de otro valor del nfimero de
Mach superior al «critico», se produce una onda de choque en la zona
supersoénica, que interfiere fuertemente con la capa limite en el punto
de contacto de la onda con la pared del obstaculo.

Se trata de un problema aerodinamico de gran interés practico, pues-
‘to que los actuales aviones de linea vuelan en la proximidad de este
régimen. Por ello, se ha dedicado gran esfuerzo, desde hace afios, a

-desarrollar formas de secciones ‘con alas que retrasen todo lo posi-
ble la aparicién de la onda de choque; las llamadas formas «supercri-

t:cas» (38).

Un cuarto régimen es el supersonico, cuando el nimero de Mach es
superior a la unidad pero no demasiado grande (M < 4 a 5). La ecua-
cion diferencial del movimiento es de tipo hiperbdlico, por lo que el
instrumento matematico adecuado es el método de las Caracteristicas,
introducido por B. Reimann en 1860. La mis expresiva manifestacion
-practica de este régimen es la de que la influencia de las perturbaciones
que se producen en un punto determinado, queda circunscrita al «cono

(87) V. G. MILLéN, pags. 185 y ss.
~ (88%) G. Y. Nizuw y B. M. Seee: Transonic Airfoils: Recent Developments in
‘Theory, Experimental and Design, «Ann. Rev. Fluid Mech.», 1973, pag. 119. P. K.
‘PierponT: Bringing Wings of Change, «Astronautics and Aeronautics», 1975, pag. 20.
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de Mach» situado aguas abajo de dicho punto y no afecta, por tanto,
a la regién exterior del mismo (Ley de las Sefiales Prohibidas), a dife-
rencia de lo que ocurre en el régimen subsénico, en que tales efectos
se propagan a todo el espacio fluido, lo cual ocurre, ademis, instanti-
neamente en un fluido incompresible.

Por tanto, el tratamiento matematico se facilita mucho merced a
la posibilidad de empalmar a lo largo de las caracteristicas, soluciones
diferentes que sean validas en zonas contiguas.

Otra caracteristica de este régimen, en el que actia desde hace afios
Iz aviacidén militar, donde ha penetrado recientemente la civil y que es
el propio de la balistica y de algunos sistemas de propulsién, es, como
se ha indicado, la formacién de ondas de choque.

Por dltimo, estd el régimen hipersénico para velocidades mucho
mayores que la del sonido, que es propio de algunos ingenios balisticos
v el del retorno de las cApsulas espaciales a la atmdsfera densa. En él,
el campo del movimiento queda circunscrito a una zona cénica de pe-
quefio angulo de abertura, limitada por una onda de choque que sc
forma a proa del vehiculo; los fenémenos de calentamiento tienen una
gran importancia y la interaccién entre la capa limite y la corriente
exterior es muy fuerte, todo lo cual exige tratamientos matematicos
especificos de este régimen (39).

El problema fundamental completo a resolver, fuera de la capa
limite, es el de determinar con la mayor precisién posible la distribu-
cion de presiones o de velocidades sobre la superficie de la aeronave,
ingenio u drgano motor, bajo condiciones de movimiento estaciona-
rias, transitorias u oscilantes, porque con ello se obtienen la distribu-
cidén de sustentacién, las resistencias inducida y de onda y el comporta-
miento aerodindmico debido al accionamiento de 6rganos de gobierno,
rafagas u oscilaciones, asi como las caracteristicas de las hélices, rotores,
compresores, turbinas, etc.

En general; en todos los casos indicados se llega facilmente a una
ecuacién integrodiferencial, al aplicar a una expresion integral del
potencial de velocidades o de alguna otra funcién relacionada con él
como, por ejemplo, el potencial de aceleraciones, la condicién de con-

(39) V. V. Mixracov, V. Y3. Neianp v V. V. Svcuer: The Théeory of Viscous
Hypersonic Flow, «Ann. Rev. Fluid Mech.», 1971, pag. 371.
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torno sobre las paredes del cuerpo en contacto con el aire, de igualdad
de las velocidades normales de ambos, asi como las condiciones iniciales
que correspondan al caso y de compatibilidad sobre las ondas de choque
en los movimientos supersénicos, y sobre las capas de torbellinos, siem-
pre presentes en los movimientos que producen fuerzas de sustentacién
vy depositarias ademis de la historia completa del movimiento que se
analiza, desde el instante en que empezd. )

Este planteamiento resulta, evidentemente, demasiado ambicioso,
por lo que ha sido necesario aproximarse a la solucién del problema
por etapas, a partir de modelos muy simplificados de los elementos
més criticos, como son las alas v 6rganos de gobierno, a los que pro-
gresivamente se ha incorporado una mayor precisién de descripcion y
calculo, la extensién a otros 6rganos como hélices, etc., la interaccién
entre los diversos elementos y la consideracién de condiciones operati-
vas cada vez mis complejas, especialmente por lo que respecta a los
casos de movimientos no estacionarios.

La teoria de Perfiles de Kutta (1902) y Joukowski (1906) y de la
Linea Sustentadora de Prandtl (1911) asi como su extensién al estudio
de hélices, rotores, compresores y turbinas, constituyen las dos prime-
ras etapas de este largo recorrido que pasa por la Teoria de la superfi-
cie sustentadora, idealizacién de espesor nulo del ala, cuyo desarrollo
constituye una etapa esencial de todo el proceso (40), la de las inter-
acciones, el estudio de los movimientos no estacionarios, el de los
efectos no lineales y, finalmente, el cilculo numérico de las soluciones
completas en que hoy nos encontramos.

En este largo recorrido ha jugado un papel fundamental, entre los
modelos empleados, el de la Teoria Lineal de Perturbaciones Peque-
fas (41), analogo en su concepcidon a los que se aplican, por ejemplo,
en Actistica, Resistencia de Materiales o Teoria de Vibraciones y que
en Aerodinidmica resulta de superponer a un movimiento «principaly
conocido, otro de perturbaciones pequefias frente a aquél, y linealizar
las ecuaciones y las condiciones iniciales y en los limites. Como «premio»
adicional al esfuerzo realizado, resulta afortunado sefialar que la aplica-

{40) S. M. BELOTSERKOVSKII: Study of the Unsteady Aerodynamics of Lifting
Surfaces Using the Computer. «Ann. Rev. Fluid Mech.», 1977, pig. 469.

(41) G. N. Warp: Linearized Theory of Steady High-Speed Flow. Cambridge
TUhniv. Press, 1955.
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cién practica de sus resultados se ha podido. extrapolar con éxito,
en general, bastante mas alli de lo que pudiera anticiparse de las
limitaciones de su planteamiento, no siempre rigurosamente coherente
con las exigencias del anilisis matematico.

Una simplificacién importante de este método, aparte de la linealiza-
cién del problema, es que permite predeterminar la geometria de las
«capas de torbellinos» y la de las ondas de choque, asi como que
retiene el caricter potencial del movimiento detrds de éstas,

La aplicacién mas extensa que se ha hecho del mismo ha sido al
calculo de la distribucién de la sustentacion sobre las alas de los avio-
nes y a otros casos afines, asi como al estudio de la distribucién de
presiones sobre cuerpos fuselados con simetria de revolucién.

El fundamento de los diversos métodos empleados en este modelo
consiste, en general, en calcular el potencial de velocidades de pertur-
bacién (o el de aceleraciones) mediante la superposicién de soluciones
singulares de intensidad desconocida, repartidas uniformemente sobre
la superficie del obstaculo y de las capas de jtorbellinos (42) y en rela-
cionar aquellas intensidades con la condicién de contorno en cada pun-
to de la superficie del cuerpo y de la estela, lo que conduce a ecuaciones
integrodiferenciales singulares, cuya solucién se obtiene mediante la
discretizacién del problema, por alguno de los diversos procedimientos
enunciados al comienzo, con el empleo de calculadoras electréni-
cas (43). Como ya se ha dicho, por exigencias de estabilidad, control
y aeroelasticas, los movimientos no estacionarios han cobrado una
importancia hoy predominante en este problema. .

En algunos casos, las singularidades se distribuyen en el interior
del obsticulo, en lugar de hacerlo sobre la superficie, método introdu-
cido por Von Karman para el cilculo de ia corriente en el caso de
cuerpos con simetria de revoluciéon (44). Un reciente procedimiento
se debe a Zedan y Dalton (45), de la Universidad de Houston, quienes,
—m F. Keune y K. Burc: Singularititenverfahren  der Strémungslehre.
G. Braun, Karlsruhe, 1975.

(43) H. Asmiev, S. WmpaLL y M. T LanpanL: New Directions in Lifting Sur-
face Theory. «AIAA Jour.», 1965, pag. 3. M. T. LanxpasL y V. J. E. Stark: Nume-
rical Lifting Surface Theory. Problems and Progress. «AIAA Jour.», 1968, pag. 2049.

(44) Tu. Vonx KarMan: Calculation of the Flowfield Around Airships. NACA TM
574, 1930.

(45) M. F. Zepan y CH. DavLton: Potential Flow Avound szsymmetnc Bodies -
Direct and Inverse Problems. «ATAA Jour.», 1978, pag. 242.
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ademas, han efectuado una revisién de la evolucién histérica y estado
de la cuestién.

Otro ejemplo clasico de aplicacién practica del método lineal se
reflere al estudio de los efectos de compresibilidad en régimen sub-
sénico, mediante la llamada analogia de Prandtl-Glauert, qﬁe reduce el
caso al del régimen incompresible sobre un cuerpo de geometria afin.
Este método fue extendido a mayores valores del ntumero de Mach, por
Von Karman vy Tsien, con un procedimiento que revela una gran in-
tuicién del proceso (46).

Existen, sin embargo, dos regimenes de movimiento entre los ante-
riormente descritos, donde el método de linealizacién resulta inapli-
cable, a causa del orden de magnitud de determinados términos de la
ecuacién diferencial de potencial de velocidades: el régimen transénico
y el hipersénico, lo que constituyen una manifestacién clara de las di-
ficultades inherentes a uno y otro, a las que hemos aludido ya.

Por tanto, el tratamiento matematico de ambos regimenes ha de
partir inicialmente de modelos simplificados pero no lineales (47).

Obviando en cierto modo estas dificultades por un procedimiento
analogo al de Prandtl-Glauert para los movimientos subsénicos, Von
Karman en el caso transénico, asi como Tsien y Hayes en el hipersénico,
han formulado leyes de semejanza que ponen de manifiesto la inciden-
cia de pardmetros fundamentales como el espesor del cuerpo y el name-
ro de Mach y relacionan problemas afines.

Un segundo paso, tras la aproximacion lineal, consiste, natural-
mente, en buscar aproximaciones de orden superior, a partir de aquella,
mediante el desarrollo de la ecuacién diferencial en términos de un
parametro que represente, por ejemplo, la influencia del espesor del
cuerpo o la del nimero de Mach, para los efectos de compresibilidad,
etc. También de estos métodos se ha hecho uso muy amplio en la re-
solucién de los problemas de Aerodinamica (48).

" (46) G. MILLAN, pags. 183 y ss.

(47) G. MiLrin, pags. 260 y 275 respectivamente.

(48) M. J. LicmruiiL: Higher Approximations. Sec. E. Vol. VI, «High Speed
Aerodynamics and Jet Propulsion», Princeton Uniy. Press.
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- Pero como ya  hemos dicho, lo mis caracteristico de la situaciéon
en el momento presente, es la resolucién numérica, con ayuda de las
calculadoras de gran velocidad y capacidad de almacenaciento, de las
soluciones de las ecuaciones completas con las condiciones de contorno
que corresponden al conjunto de las formas complejas de las aerona-
ves, ingenios y sistemas de propulsién reales aplicadas sobre sus con-
tornos reales y sobre la geometria real de las capas de torbellinos y
ondas de choque, mediante alguno de los sistemas de discretizacién a

que antes hicimos referencia (49).

Un excelente -ejemplo y uno de los primeros de estos nuevos méto-
dos, es el desarrollado por Hess y Smith (50), ambos investigadores
de la casa Douglas, lo que resulta muy expresivo sobre el origen de la
necesidad de tales métodos, para el cdlculo de la corriente en torno a
cuerpos de geometria arbitraria, en régimen incompresible, mediante
ia reduccion del problema a la integracién sobre la superficie del cuer-
po, de una ecuacién integral de Fredholm de segunda clase, la cual se
obtiene al representar el potencial de velocidades mediante una distri-
bucién continua de fuentes sobre la superficie del cuerpo e imponer
la condicién de contorno correspondiente.

La discretizacion para el calculo numérico consiste en dividir la
superficie del cuerpo en un clerto ntimero de elementos planos, en cada
uno de los cuales se mantiene constante la intensidad de la fuente e
imponer en cada uno de ellos la condiciéon de contorno de que la velo-
cidad normal del fluido sea igual a la del cuerpo, con lo que se obtiene
un sistema de ecuaciones algebraicas para la determinacién de las in-
tensidades de las fuentes, al que se aplican el calculo matricial y el
ordenador.

El método permite tratar con la aproximacidén necesaria el comple-
jo problema de las interacciones entre fuselajes, alas, érganos de gobier-
no, etc. y la comparacion con las mediciones experimentales es exce-
lente, al operar con un nivel de discretizacién perfectamente asequible
a las modernas posibilidades de calculo numérico (51). En los casos

(49) S. R. Branp: Recent Advances and Concepts in Unsteady Aerodynamic
Theory. NASA SP-347, 1975. '

(50) J. L. Hess y A. M. O. Surru: Calculation of Potential Flow about Arbitrary
Bodies. «Progress in' Aeronautical Sciences», vol. 8, 1967, Pergamon Press.

(51) Un excelente trabajo de revisién sobre problemas de interaccion es el debido
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con sustentacién, el problema se complica mucho por la presencia de
la capa de torbellinos, de forma desconocida (52).

Por otra parte, ejemplos de métodos de cilculo numérico no linea-
les que permiten determinar la configuracién y evolucién de la estela
turbillonaria detras del ala, problema que hoy tiene gran interés en
cuestiones de interferencia sobre la propia aeronave u otras préximas,
se deben a Djojodiharjo y Widnall (53), y a Sucin y Morino (54). Un
trabajo de revision 1til de la cuestion es el debido a Rossow, de la
NASA (55). Por altimo, el Prof. Belotserkovskii, del Instituto Jou-
kowski de Moscd, en el excelente trabajo ya citado de revisién de los
métodos de céalculo numérico para la Teoria de la Superficie Sustentado-
ra en régimen no estacionario incluye una discusion y bibliografia muy
“completas sobre la determinacion numérica de la formacién y evolu-
cion de las estelas turbillonarias detrds de las alas,

Otro procedimiento mas reciente, general y flexible que el de Hess
v Smith, aplicable a los regimenes subsonicos y supersonicos, al que
se atribuyen grandes posibilidades, si bien por el momento su apli-
cacién se ha limitado al caso de perturbaciones pequefias, ha sido desa-
rrollado por L. Morino (56) y sus colaboradores, de la Universidad de

a H. Asmwey y W. S. Robpen: Wing-Body Aerodynamic Interaction. «Ann. Rev.
Fluid. Mech.», 1972, pag. 481.

(52) P. E. Russert y G. R. Saaris: Review and Eveluation of a Three-Dimen-
sional Lifting Potential Flow Amelysis Method for Avbitrary Configurations. <AIAA
Paper», T2-188, 1972.

" (53) R. H. Djojoprnarpjo y S. E. WipNaLL: A Numnerical Method for the Cal-
culation of Nonlinear, Unsteady Lifting Potential Flow Problems. «AIAA Jour.»,
1969, pig. 2001.- ’

(54) E. O. Suciy y L. MorwNo: Nonlinear Steady Incompressible Lifting-Surface
Analysis with Wake Roll-Up. «ATAA Jour.», 1977, pig. 54.

(55) V. J. Rossow: Survey of Computational Methods for Lift-Generated Wakes.
NASA SP-347, 1975.

(56) La exposicién general y desarrollada se hallard en M. Morimno: A General
Theory of Unsteady Compressible Potential Aerodynamics. NASA CE-2464, 1975. Re
simenes de la misma se hallarin en «AIAA Jour.», 1974, pig. 191 y 1975, pag. 368.
Ademas, en esta altima se expone un anilisis critico de las cuatro alternativas de
formulacién posibles, a que conduce la expresidn intéegral del potencial de velocidades
mediante distribuciones continuas -de singularidades sobre el contorno del espacio flui-
do. Por #ltimo, para el caso de movimiéntos arbitrarios en régimen subsénico o su-
persénico, ver. L. Morwo y L. T. Cren: Iuditial Compressible Potential Aerodyna-
mics Around Complex Aircraft Configurations. «Aerodynamic Analysis Requiring
Advanced Computers», NASA SP-347, 1975.
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Boston, y consiste en aplicar el método de la funcién de Green a la
ecuacion del potencial de velocidades, lo que proporciona una represen-
tacién en forma integral del potencial en cualquier punto del campo
del movimiento, en funcién de los valores del mismo y de su derivada
normal sobre la superficie del cuerpo y de la estela, Al particularizar
aquella expresion a los puntos situados sobre la supeficie del cuerpo, se
obtiene también aqui una ecuaciéon integral del Fredholm de segunda
clase, que relaciona los valores del potencial y de su derivada normal
sobre ella.

La discretizacién se lleva a cabo mediante el fraccionamiento del
cuerpo en pequefios elementos que se aproximan por paraboloides hi-
perbolicos, en cada uno de los cuales se suponen constantes los valores
del potencial y de su derivada normal, cuyo valor estd determinado por
la condicién de contorno en el elemento. Con lo cual, la ecuacidon inte-
gral se reduce aqui también a un sistema de ecuaciones algebraicas,
que resuelve el ordenador. La comparacién con las mediciones expe-
rimentales da resultados también muy satisfactorios.

En el caso de los movimientos supersonicos, el caracter hiperbdlico
de las ecuaciones permite aplicar un procedimiento de integracién nu-
mérica paso a paso de la ecuacién del potencial de velocidades, a par-
tir de una seccién determinada en donde se dan las condiciones iniciales,
situada en la zona de proa del vehiculo.

Un ejemplo tipico reciente de aplicacién de este procedimiento,
previa representacién conforme de cada una de las seciones en pla-
nos transversales a la direccién del movimiento, con objeto de facili-
tar la red de discretizacién empleada para el cilculo numérico, ha sido
desarrollado por Marconi et al. de la NASA y aplicado al estudio del
movimiento en torno al transbordador espacial (57).

La dificultad en este tipo de movimientos radica generalmente en
que se forma a proa una onda de choque desprendida, detris de la
cual existe una zona de movimiento subsénica y transénica, hasta
llegar a la regi6én supersénica a la que puede aplicarse procedimientos
como el anterior.

Por el contrario, el tratamiento de la zona subsdnica, en donde la
onda de choque desprendida obliga a resolver un problema «inverso»

(67) F. Marcowt, L. Yaecer y H. H. Hamivron: Computation of High-Speed
Inviscid Flows About Real Configurations. NASA, SP-347, 1975.
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puesto que su forma inicial no es conocida, ofrece dificultades conside-
rablemente mayores, de cuyo tratamiento puede dar una idea el método
codificado, desarrollado hace algunos afios por Inouye et al. de la
NASA (58), para movimientos bidimensionales o con simetria de revo-
lucién, o el mas general de Moretti y Abbel (59) para movimientos en
ires dimensiones,

Ejemplos mas recientes de aplicacion de estos métodos de integra-
<ién paso a paso al problema del transbordador orbital han sido desa-
rrollados por Kutler (60) et al. y por Solomon (61) et al., con resulta-
dos excelentes cuando se comparan los valores obtenidos con los de las
mediciones experimentales.

Para terminar esta exposicién, desearia referirme brevemente a
algunos aspectos especificos del tratamiento numérico del problema tran-
sénico.

Particularmente por lo que se refiere a los movimientos transénicos
en que la corriente principal es subsénica, pero en el seno de la misma
aparecen regiones supersonicas contiguas a las superficies de los obs-
taculos que las limitan como las que se producen, por ejemplo, sobre
las alas de los aviones que vuelan a velocidades subsénicas elevadas;
en las tomas de aire de los motores; en los compresores, en las puntas
de las palas de los rotores de helicépteros, etc. (62).

Como ya se ha dicho, en general, cuando la regién supersénica al-
canza una extension suficiente, se produce en su seno una onda de

(58) M. Inouve, J. V. RaxicH y H. Lomax: 4 Description of Numerical Methods
and Computer Programs for Two-Dimensional and Axisymmetric Supersomic Flow
Over Blunt-Nosed and Flared Bodies. NASA, TND-2970, 1965.

(59) G. Morerr: y M. AsBeL: A Time-Dependent Computational Method for
Blunt Body Flow. «(AIAA Jour.», 1966, pag. 2136.

(60) P. Kutier, R.' F. Warmine y H. Lomax: Computation of Space Shuttle
Flowfields Using Noncentered Finite-Difference Schemes. «AIAA  Jour.,», 1978,
pag. 196.

" (61) J. M. Soromow, M. CiMer, R. E. FrreusoN y J. B. BerL: Inwviscid Flowfield
Calculations for Re-Entry Vehicles with Control Surfaces. «AIAA Jour., 1977,
pag. 1742.

(62) V., p. e; H. H. Pearcey y J. OsBorNe: Some Problems and Features of
Transonic Aerodynamics. «ATAA Professional Study Series», 1970.
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choque, cuya interferencia con la capa limite da lugar a efectos de per-
turbacion muy fuertes y, ademis, el efecto de pequefias oscilaciones
se amplifica mucho, todo lo cual hace que se trate de un caso tecnols-
gicamente critico.

Por lo que el tratamiento matemaitico de este problema transénico
de una zona supersoénica embebida en otra regidén subsénica (63) estad
siendo objeto de una gran atencidn, desde hace afios, que ha permitido
realizar progresos fundamentales en las dos tltimas décadas (64).

Analisis matemitico que se ve muy dificultado porque no admite
un tratamiento linealizado, y ademés la ecuacién del potencial de velo-
cidades es de tipo mixto, puesto que pasa de ser eliptica sobre la zona
subsénica a hiperbdlica sobre la supersénica.

La primera idea para controlar los efectos perjudiciales producidos
por la aparicién de la onda de choque en la regién supersédnica es la
de retrasar todo lo posible su presencia, lo que ha conducido al des-
arrollo de los perfiles de ala llamados supercriticos (65). '

Se trata de un problema «nversoy», en dos dimensiones, que puede
resolverse mediante la transformacién del movimiento al planoc hodé-
grafo, donde el sistema diferencial es lineal y ademés se resuelve por
aplicaciéon del método de las caracteristicas imaginarias (66).

El tratamiento numérico de los problemas transoénicos, inicialmente
para movimientos bidimensionales estacionarios, se ha llevado a cabo
bésicamente mediante dos procedimientos. Uno, analogo en su concep-
cién al de Moretti antes citado, consiste en obtener la soluciéon como
resultado asintdtico de un movimiento no estacionario para la ecuacion
exacta. Otro, mediante un método de diferencias finitas e iteracién por
relajacion, bien sea para la ecuacidén exacta o para una ecuacién apro-
ximada no lineal, obtenida por el método de perturbaciones pequefias.

(63) Ya nos hemos referido al caso contrario de una zona subsénica rodeada por
ctra supersénica, al tratar de las ondas de choque desprendidas en los movimientos
supersonicos o hipersénicos.

(64) Para una revisién del estado de la cuestion, ver el trabajo de H. YUSHIHARA:
Computational Methods for 8D and 3D Transonic Flows with Shocks. 1972. «Transonic
Aerodynamics», ATAA Professional Study Series.

(65) G. Y. NiewLanp: «Theoretical Design of Shock-Free Transonic Flow Around
Aerofoil Sections. 5.° Congreso ICAS, Londres, 1966. R. T. WrHitcomB: «Review of
NASA Supercritical Airfoils», 1974. Trans. Aerod. AIAA Prof. Series.

(66) P. R. Garapepian: Computational Transonics. NASA SP-347, 1975.

39



La referencia de Yoshihara antes citada, describe estos procedimientos
e incluye la bibliografia correspondiente, hasta 1972.

Una dificultad de los métodos de diferencias finitas se refiere a la
formacién de la onda de choque y ha sido subsanada posteriormente
por Murman (67). Otra dificultad se debe a la lenta convergencia del
proceso de iteraciéon que requiere cientos de pasos para alcanzar una
aproximacién satisfactoria, lo que también se ha subsanado reciente-
mente mediante el desarrollo de algoritmos més eficaces (68).

El paso siguiente ha sido la extensién de estos métodos al estudio
de movimientos con simetria de revolucién y a problemas en tres dimen-
siones, incluidos los de interferencias entre alas y fuselajes y otros.
En la referencia de Garabedian se encontrard alguna bibliografia.

Tinalmente, durante los Gltimos aflos se ha abordado el caso de los
movimientos estacionarios, particularmente importante en el régimen
transdénico por las razones aeroelisticas y de estabilidad y control a
las que ya se ha hecho referencia. En primer lugar, se han desarrollado
procedimientos de calculo para un sistema linealizado de ecuaciones
de perturbaciones, superpuesto a una corriente principal transémnica
(69), para proseguir con los efectos no lineales (70).

Un breve resumen del estado de la cuestién, en 1975, se encuentra
en un trabajo de revisién de Bland, ya citado, al cual hay que agregar
las mis recientes contribuciones de Ballhaus y Goorjian (71).

(67) E. M. MurMaN: Analysis of Embebbed Shock Waves Calculated by Rela-
xations Methods. «<AIAA Jour.», 1974, pag. 87.

(68) E. D. Martin: A Fast Semidirecs Method for Computing Transonic Aervo-
dynamic Flows. «AIAA Jour.», 1976, pig. 914. M. M. Harez y H. K. CrHENG: (Con-
vergence Acceleration of Relaxation Solutions for Transonic Flow Computations.
«ATAA Jour.», 1977, pag. 329.

(69) T. E. Eniers: A Finite-Difference Method for the Solution of the Transonic
Flow Avound Harmonically Oscillating Wings. NASA CR-2257, 1973.

(70) S. S. StaHARA y J. R. Seriter: Development of a Non-linear Unsteady
Transonic Flow Theory. NASA CR-2258, 1973. ' .

(71) W. F. BaiLuams y P. M. Goorjian: [Implicit Finite-Difference Computa-
tions of Unsteady Tramsonic Flows About Airfoils. «(AIAA Jour.», 1977, pig. 1728
y Computation of Unsteady Transonic Flows by the Inditial Method. «(AIAA Jour.»,
1978, pag. 117,
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Para terminar, debe sefialarse que frente a los importantes progre-
sos realizados durante los filtimos afios en la aplicacién del cilculo
numérico rapido a la resolucion de los problemas de la Aerodinidmica
Moderna, existen todavia cuestiones importantes que estin lejos de
haber alcanzado una situacién satisfactoria.

Algunas estin empezando a abordarse ahora con éxito y es de
esperar que se efecttien avances de consideracion durante los proximos
afios. Tal es el caso del célculo simultineo y combinado de corrientes
exteriores y de la capa limite, del que existen ejemplos recientes de
tratamiento numérico en movimientos bidimensionales (72).

Otras, se presentan todavia bajo una perspectiva mas oscura y dis-
tante. Entre todas, la mas importante y dificil, una de las cuestiones
basicas de la moderna Mecénica de Fluidos, de gran significacidén tec-
noldgica, atn pendiente de resolucion, es el tratamiento numérico sa-
tisfactorio de movimientos con corrientes de desprendimientos de las
capas limites (73).

(72) R. B. Kinvey y 2. M. Cimtar: Awnalysis of Unsteady Viscous Flow Past
an Airfoil. «AIAA Jour.», Part I: «Theoretical Development», 1977, pag. 1712.
Part II: «Numerical Formulation and Results», 1978, pag. 105.

(78) W. R. Sears: Unsteady Motion of Airfoils with Boundary-Layer Separation.
«AJAA Jour.», 1976, pag. 216. H. I.. Moses, R. R. Jones y W. F. O’Brien: Simul-
taneous Solution of the Boundary Layer and Freestream with Separated Flow. «AIAA
Jour.», 1978, pag. 71.
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