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Resumen

El estudio de las aeronaves de ala rotatoria supone un reto dentro de la ingenieria, ya que
para dominar dicho campo del sector es necesario un conocimiento profundo de ciertas ma-
terias fundamentales como la aerodinamica o la mecanica del vuelo.

Es por ello, que a continuacion, se presenta un trabajo mediante el cual se pretende facilitar
la toma de decisiones a la hora de seleccionar los perfiles y la forma de las palas para el rotor
de un helicdptero por medio de la Teoria del Elemento de Pala o teoria BEM, Blade Element
Momentum theory.

Dicha teoria permite un buen nivel de detalle en el estudio sin la necesidad de una com-
plejidad numérica extremadamente alta, puesto que se basa en la discretizacion de la pala
dividiéndola en perfiles alares y consiguiendo asi una reduccion del problema llevandolo al
plano de dos dimensiones.

Para llevar a cabo el proyecto, se partira de un cédigo BEM desarrollado en la asignatura
«Aeronaves de Ala Rotatoria», el cual cuenta con muchas simplificaciones. La principal
modificacion que se hara, es permitir que reciba como inputs archivos externos de perfiles
con la informacion de sus coeficientes en funcion del nimero de Reynolds para adaptar los
valores al elemento de pala que corresponda.

Una vez desarrollado el codigo, se continuara con el estudio del vuelo a punto fijo para el
helicoptero MD 500E. Para ello, se tomara una seleccion preliminar de perfiles con el objetivo
de contrastarlos y llegar a una conclusion final de cuales son las caracteristicas idoneas en
cuanto al perfil y forma de la pala para el caso de estudio.

Finalmente, se contrastaran los resultados obtenidos inicialmente para el rotor original con
los nuevos extraidos a partir de la configuracion final de disefio a fin de apreciar las mejoras
y evidenciar el camino recorrido para llegar hasta ellas.
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Nomenclatura

Acronimos

ADT Actuator Disc Theory

BEM Blade Element Momentum
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1 Introduccion

1. Introduccioén

Los helicOpteros representan una parte de las aeronaves en el mercado, cuyo volumen ha
crecido notablemente en los ultimos afios debido principalmente a la aparicion de los drones.
Aunque este trabajo se centra en el estudio del rotor de un helicoptero a partir de la aero-
dindmica de sus palas, es cierto que se podria desarrollarse posteriormente una metodologia
similar para el estudio de drones, que al igual que los helicépteros de gran tamafio, cuentan
con la ventaja esencial del vuelo estacionario y la capacidad de un despegue y aterrizaje
verticales.

1.1. Motivacion

Una de las principales razones que se han tenido para la elaboracién del trabajo, es ahondar
en el estudio de las aeronaves de ala rotatoria, puesto que objetivamente, cuentan con una
in nidad de posibilidades a la hora de operar y el hecho de que no sea el aire el que se mueva
con respecto al ala si no al revés, genera un ujo alrededor del rotor que es muy complejo

de entender sobre todo en el caso del vuelo en avance.

De este modo, el primer paso para familiarizarse con este tipo de aeronaves y su funciona-
miento es conocer la teoria BEM, la cual permite predecir el rendimiento general del rotor de
un helicéptero, sin la necesidad de recurrir a métodos computacionales complejos de analisis
de ujo desde un principio.

1.2. Alcance del proyecto

La caracteristica fundamental de los helicOpteros es sin lugar a dudas su capacidad de man-
tenerse estéticos en el aire, lo que los permite realizar una enorme cantidad de misiones que
requieran esta operacion de vuelo.

Dicho esto, el principal punto de disefio a la hora de fabricar las palas del helicéptero, sera el

vuelo a punto jo, es por ello, que el presente proyecto basado en la teoria BEM, se centrara

en el andlisis de los per les de pala para esa con guraciéon de vuelo donde el empuje del rotor

compensara al peso, dejando para un futuro el analisis pertinente al vuelo axial ascendente
y vuelo en avance, que son las otras dos condiciones donde es valida la teoria empleada.
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2 Estado de arte

2. Estado de arte

A lo largo de este capitulo, se recogeran todos los conocimientos necesarios que permitiran
obtener un punto de vista global del tema a estudio y asi comprender cada uno de los
posteriores apartados del trabajo.

2.1. Caracteristicas del helicoptero

El helicdptero es el tipo de aeronave de ala rotatoria mas extendida en la actualidad, ya que,
aungue existen otros tipos como el autogiro, girodino o convertible, el helicoptero es el Unico
gue presenta un rotor capaz de llevar a cabo las siguientes cuatro habilidades simultanea-
mente:

1. Proporcionar sustentacion.

2. Girar por la accion de una fuente de potencia.

3. Proporcionar desplazamiento horizontal.

4. Posibilitar el despegue y aterrizaje vertical.
(Barcala Montejano y Rodriguez Sevillano, 2008, Cap. 1)

De esta manera, el resultado es una aeronave extremadamente maniobrable, con algunas
ventajas importantes frente a las aeronaves de ala ja, como son el vuelo a punto jo o el
despegue y aterrizaje verticales, las cuales hacen al helicoptero idéneo para misiones tipicas
de bldsqueda y rescate o patrullaje a muy bajas velocidades.

2.1.1. Evolucién historica

El primer indicio sobre el vuelo de alas giratorias se remonta al afio 300 d. C. (Leishman,
2006, Cap. 1) aproximadamente cuando en China se construyeron las hélices volantes, un
pequefio juguete que consistia en hacer girar con la mano dos plumas sobre un eje central de
tal manera que se producia un cierto empuje el cual impulsaba el artefacto. Siglos mas tarde
en ltalia, nos encontramos con uno de los hitos mas in uyentes en la obra de Leonardo da
Vinci (1452-1519), que es lo que el denomind corftornillo aéreo" (Leishman, 2006, Cap.

1) en uno de sus bocetos y para muchos es considerado a dia de hoy como el precursor del
helicoptero moderno.
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2 Estado de arte

Figura 1: Evolucién histérica del helicoptero. Elaborado a partir de imagenes en red: (Alamy,
s f) (Wikipedia, s f) (Northern Kentucky Photos, 2013) (André Bour, 2017) (Amino, 2007)
(Airbus, 2017)

De este modo, se fueron sucediendo diferentes inventos como se muestra en la Fig. 1, entre
los cuales cabe destacar el primer helicptero a tamafio real por Paul Cornnu en 1907 (Leish-
man, 2006, Cap. 1), los prototipos de Mumford y Brown en Inglaterra afilos mas adelante, el
autogiro de Juan de la Cierva en Espafia por los afios 1920, que si bien, no es considerado
como helicéptero, pero fue una pieza crucial para el desarrollo posterior del mismo, ya que
tras muchos estudios aerodinamicos de las palas en tanel de viento, consiguio aplicar con
éxito la articulacién de batimiento (véase seccidn 2.1.5) en las palas, con la cual se consiguio
solucionar el problema de asimetria en la sustentacién durante el vuelo en avance.

Después de estos acontecimientos, se produjo un vertiginoso avance en el desarrollo e inves-
tigacion de helicopteros, donde destacan nombres como los de Louis Breguet y Rene Dorand
gue mejoraron la estabilidad con la adicion de colas verticales, Heinrich Focke ided los rotores
en tdmden, se comenzaron a fabricar helicdpteros en serie por parte de Sikorsky, apareci6 el
famoso Chinook en 1961 y de este modo se fue mejorando en gran medida las habilidades y
seguridad de estas maquinas. (Seddon, 2011, Cap. 1)

A dia de hoy, existen disefios de lo mas modernos y extravagantes como son el KMAN K1200
con rotores entrelazados, el Kamov ka-27 o el desarrollo del SB-1 De ant ambos con rotores
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2 Estado de arte

coaxiales. Ademas, estos ultimos afios esta creciendo de manera exponencial la industria de
los drones debido principalmente a las numerosas ventajas que muestran frente a los helicép-
teros convencionales (piloto remoto, pequefio tamafio o simplicidad entre otras), las cuales
los hacen idoneos para operaciones de busqueda, seguridad y vigilancia, apoyo audiovisual...
Cabe destacar el modelo chino DJI Mavic Air 2 o el CityAirbus por parte de Europa, que se
trata de un proyecto vanguardista con el n de descongestionar el tra co terrestre mediante
un taxi aéreo.

2.1.2. Partes del helicéptero

Figura 2: Partes del helicéptero. Elaborado a partir de (Shutterstock, s f)

Antes de entrar en materia, conviene tener en mente las principales partes de un helicoptero
y como interactdan entre si.

Por medio de la Fig. 2, se pueden diferenciar las zonas en cuestion, donde al igual que en
las aeronaves de ala ja, se cuenta con fuselaje (alberga la cabina con la carga util, el motor
y los sistemas de transmision) y tren de aterrizaje que puede ser de tipo patin o con ruedas
en helicopteros mas re nados. Con respecto al motor (turboeje), este se suele ubicar detras
de la cabina proximo al centro de gravedad.

Por otra parte, se encuentra el sistema rotor compuesto por el rotor principal, el cual se
corresponde con la parte mas importante de la aeronave, ya que, a parte de generar la
sustentacion principal con las palas, es el responsable de la mecéanica de vuelo y su control
esta sujeto al plato oscilante que maneja el piloto.

Debido al giro del rotor principal, se genera un momento en la estructura de la aeronave que
debe ser contrarrestado con el rotor secundario o rotor de cola. Esto permite controlar el
giro con respecto al eje vertical de la misma manera que sucederia con el timon de direccion
en un avion.

Cabe mencionar, que el dibujo se corresponde con un helicéptero convencional, pero en la
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actualidad se pueden encontrar disposiciones de todo tipo como se ha visto en el anterior
apartado: helicoptero bimotor, con varios rotores principales y sin cola, con un Unico rotor
y sistema NOTAR (No Tail Rotor) que sustituye al rotor secundario, cuatro hélices en los
drones...

2.1.3. Fuerzas y velocidades en el rotor

Una vez conocido el concepto general de helicoptero y cuales son sus partes principales, se
procede a explicar una serie de nociones basicas acerca del funcionamiento del rotor que es
la parte mas importante y sobre la cual se centrara el trabajo a posteriori.

Con respecto a las fuerzas, se tienen la resistencia y sustentacion como mas intuitivas, las
cuales se consiguen gracias al giro de las palas. Debido a ello y al peso de las mismas, también
aparecen otras fuerzas sobre el rotor, entre las que destaca la fuerza centrifuga como la mas
importante, ya que debido al peso de las palas genera mucha tension en el eje rotor, que
tendra que soportar cargas desde unas 6 toneladas en helicopteros ligeros hasta 40 en los
mas pesados.

(a) En vuelo (b) En tierra

Figura 3: Posiciones del rotor. Elaborado a partir de (Cantrell, 2015, Pag 19)

A parte de la fuerza centrifuga, también hay que tener en cuenta el peso y la sustentacion.
En la Fig. 3(a) se puede observar como, obviando el peso, la resultante generada por la
fuerza centrifuga y la sustentacion de la pala, da lugar a una forma cénica en el rotor, la
cual dependera principalmente de la velocidad de giro, del peso bruto del helicéptero y de
las fuerzas g experimentadas durante el vuelo, de tal modo que si las RPM bajan y el peso
bruto aumenta o se experimentan excesivas fuerzas g, el cono puede disminuir su angulo
suponiendo un problema estructural serio y una caida importante de la sustentacion debido
a la reduccién del area efectiva que forma el disco rotor. (Cantrell, 2015, Pag 18)

Por otro lado, cuando el helicoptero se encuentra parado, Fig. 3(b), las palas caeran por
accion de su propio peso y estaran sometidas a las tensiones contrarias que experimentan
durante el vuelo, es decir contraccion por debajo y traccion por arriba.
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Otro aspecto a tener muy en cuenta en el funcionamiento de un rotor, es el estudio de las
velocidades que experimentan sus elementos de pala. Esto es, serd la de la corriente incidente
mas la propia de giro del rotor. En el caso mas sencillo donde la aeronave se mantiene estatica,
se tiene:

Figura 4: Velocidades sobre el rotor en hover. Elaborado a partir de (Cantrell, 2015, Pag 21)

Como se puede observar, debido a que la velocidad lineaves r, donde se corresponde

con la velocidad de giro en RPM y con el radio, a medida que un per | se aleje del gje,
experimentara una velocidad mayor con respecto al aire, siendo esta maxima en la punta
de pala. A causa de esto, la sustentacion crecera de manera exponencial al presentar en su
expresion una velocidad al cuadrado. Es por ello, que las palas deben tener una geometria
con mayor angulo de paso en la raiz y menor en la punta, con el n de que cerca del eje
se consiga sustentacion por angulo de ataque y asi conseguir una distribucién lineal de esta
fuerza en un caso ideal.

En el caso de vuelo en avance, habria que sumar la velocidad del ujo de aire y las cosas
se complicarian, ya que en algunas palas esa velocidad seria positiva mientras que para
otras seria negativa formandose asi zonas de muy diferentes velocidades. Sin embargo este
problema puede resolverse con la articulacion de batimiento como se mostrara en el apartado
2.15

2.1.4. Condiciones de vuelo

Una de las principales ventajas que presentan los helicdpteros frente a las aeronaves de ala
ja, es la multitud de opciones de vuelo que tienen a su disposicién al no depender de
un desplazamiento horizontal de la aeronave para conseguir sustentaciéon. De este modo, se
presentan a continuacion las tres condiciones de vuelo de mayor importancia a la hora de
estudiar el comportamiento de un helicoptero en el aire y su correspondiente aerodinamica.
Esto es, como se comporta el ujo de aire alrededor del rotor.
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= Vuelo a punto jo ( Hover)
Se dice gue un helicéptero esta volando a punto jo cuando se mantiene estético en el
aire, o lo que es lo mismo, la sustentacion es igual al peso.
Este tipo de vuelo es el mas simple, pero también el mas importante de entender, ya
que al ser una particularidad que solo pueden cumplir las aeronaves de ala rotatoria, es
muy empleado para todo tipo de misiones tanto militares como civiles. En él, el piloto
ajusta el paso de las palas y la velocidad de giro para conseguir mantener la aeronave
en vuelo a punto jo, el cual describira un patron en el ujo del aire distinto en funcion
de si el helicoptero se encuentra cercano o no al suelo.

Como se acaba de mencionar, no es lo mismo estar volando a una altura considerable
gue cerca del suelo, donde se tiene un efecto conocido como el efecto sugiouad

e ect el cual se comienza a experimentar cuando la distancia del disco rotor al suelo
es la mitad de su diametro.

(a) Sin efecto suelo (b) Con efecto suelo

Figura 5: Helicoptero en vuelo a punto jo. (Cantrell, 2015, Pag 26)

Como se puede observar en la Fig. 5, cuando el helicoptero volando a punto jo se
encuentra fuera del efecto suelo, el ujo empujado por debajo del disco rotor provoca
unos torbellinos de recirculacion en la punta de las palas que van creciendo y provo-
cando por tanto una reduccion en la e ciencia y mayores turbulencias. Por el contrario,
en efecto suelo, este patron de ujo es interrumpido y permite mantener limitado el
tamafio de estos torbellinos, cuya consecuencia es que la velocidad inducida de los per-
les préximos a la punta de pala se reduce, generando asi una reduccion también de
la resistencia inducida, por lo que la potencia necesaria para mantener el helicoptero
en en vuelo a punto jo serd menor y podra mantenerse un mayor tiempo en dicha
posicion.
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= Vuelo en avance
Aunque parezca contradictorio la e ciencia del rotor mejora durante el vuelo en avance,
ya que a pesar de que el ujo sera mas cadtico, el hecho de que exista un desplazamiento
horizontal hace que los torbellinos generados en punta de pala durante el vuelo en hover
gueden atras. De este modo, cuanta mas velocidad de avance se alcance, mejor sera la
e ciencia y el rendimiento general de la aeronave.

Figura 6: Vuelo en avance a una velocidad de 1 a 5 nudos. (Cantrell, 2015, Pag 31)

En la Fig. 6 se puede apreciar como van quedando atras los torbellinos de punta de
pala. Ademas, el torbellino generado aguas arriba, a medida que aumente la velocidad
se ir4 reduciendo y el ujo serd cada vez mas horizontal. Aproximadamente a partir
de los 16-24 nudos (30-45 km/h) (Cantrell, 2015, Pag. 32) el helicbptero supera por
completo los torbellinos y comienza a operar en aire relativamente limpio.

Es cierto que el vuelo en avance acaba eliminando los torbellinos y mejora por tanto
el ujo alrededor del rotor, pero como consecuencia de ello también se genera una
cierta asimetria en la sustentacion, que combinada con el ujo transversal hace que la
nariz del helicoptero suba y si esto no se corrige, puede incluso tender a girar hacia la
derecha, por lo que el piloto tiene que compensar estos efectos si quiere aprovecharse
de las ventajas que brinda el vuelo en avance.

Una de las gra cas mas importantes en el estudio del vuelo en avance, es la que relaciona
la potencia necesaria para mantenerse en vuelo con respecto a la velocidad o el ratio
de avance, = V= R en helicopteros.
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Figura 7: Potencia necesaria en funcion del ratio de avance (Bramwell, 2001, Pag 129)

La curva mostrada en la Fig. 7 varia en funcion de la altitud y la con guracién del
helicoptero moviéndose hacia arriba o hacia abajo. No obstante, la forma siempre es la
misma y permite obtener entre otras cosas ciertas velocidades de interés, como son la
velocidad de méxima autonomia (punto B) donde la suma de potencias requeridas es
minima y la velocidad de maximo alcance (punto C) donde al aumentar ligeramente la
potencia, la velocidad crece en gran medida y asi se podra recorrer una mayor distancia.
Por otro lado, también se han marcado otros dos puntos, los cuales se corresponden
con la potencia necesaria en vuelo a punto joy la maxima proporcionada por el motor
(puntos Ay D respectivamente). Cabe mencionar, que en la situacion de vuelo a punto
jo, la mayor parte de la potencia necesaria vendra dada por parte de la potencia
inducida.

= Vuelo axial y autorrotacién
A parte del vuelo enhover, otra de las peculiaridades del helicoptero en cuanto a sus
operaciones de vuelo, es la capacidad de ascenso y descenso sin necesidad de despla-
zamiento horizontal. De este modo, en funcion de su velocidad vertical, se tendran
diferentes condiciones de vuelo.
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(a) Operacién normal (b) Anillos turbillonarios  (c) Estela turbulenta  (d) Molinete frenante

Figura 8: Condiciones de operacién del rotor principal. (Ull, 2011, Pag 9)

Como se puede observar, el ujo mas limpio se da para la condicion de vuelo axial
ascendente u operacion normal Fig. 8(a), ya que el helicéptero se desplaza en direccion
contraria al ujo haciendo que este pase de una manera efectiva a través del disco rotor.
Después, se tiene la situacion de anillos turbillonarios Fig. 8(b) y estela turbulenta Fig.
8(c) que hace referencia a la situacién de vuelo axial descendente, donde aparecen de
manera signi cativa los torbellinos en punta de pala y se hace mas complejo el pilotaje.
Por ultimo, en el molinete frenante Fig. 8(d), el ujo vuelve a quedar bastante uniforme
debido a la excesiva velocidad de descenso dada en caso de que el helicoptero esté
cayendo a plomo.

Dicho esto, cabe mencionar (aunque no sea objeto de estudio para este trabajo) la
situacion de autorrotacion que se da cuando el motor falla y la tnica manera de seguir
volando es desconectandolo del sistema rotor de manera que este gire libremente sin
involucrar a la estructura del helicéptero.

Obviamente, la e ciencia en este caso va a ser pésima puesto que el rotor no ha sido
disefiado para trabajar en esta condicién de vuelo, sino que simplemente se pretendera
aterrizar de una manera controlada mediante un intercambio de energia. Esto signi ca
gue a medida que la aeronave baja intercambia la energia potencial que posee debido a
la altura con energia cinética en el rotor y conseguir asi vencer la resistencia de las palas
y mantener de este modo una velocidad de giro que permita nalizar la maniobra de
manera satisfactoria, aunque si no se cuenta con la su ciente altura la situacién puede
llegar a ser critica. (Cantrell, 2015, Pag. 50)

La autorrotacion se suele llevar a cabo con cierta velocidad de avance. Sin embargo,
a la hora de explicar lo que sucede en los per les de para del rotor, se va a eliminar
dicho avance para hacer la comprension mas sencilla.
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Figura 9: Articulaciones del rotor. Elaborado a partir de (Raletz, 2016, Pag. 60)

Durante una autorrotacion completamente vertical, se pueden diferenciar claramen-
te tres zonas como se observa en la Fig. 9, las cuales se pueden dividir en la zona
de desprendimiento (hasta un cuarto de la pala aproximadamente) y la zona anti-
autorrotativa (desde los dos tercios de la pala), que causan resistencia, mientras que
la zona autorrotativa central, seré la responsable de generar esa sustentacion necesaria
para planear.

Con respecto a las fuerzas que actuan sobre los perles en cada seccion, se aprecia
gue debido a que la velocidad relativa que experimentan las palas crece en funcion del
radio, la zona de desprendimiento no generara sustentacion alguna, solo resistencia,
mientras que la zona externa, debido a que llega un punto donde la velocidad vertical
se invierte, esto permite que si se genere cierta sustentacion, pero también un arrastre
gue frena el giro del rotor.

Por ultimo, en cuanto a la zona central, la fuerza propulsiva vence al arrastre y se
genera una resultante hacia delante permitiendo asi conseguir sustentacion y propulsar
las palas. (Raletz, 2016)

2.1.5. Articulaciones del rotor

Debido a la gran complejidad inmersa en el rotor principal, se va a dedicar este pequefo
apartado a explicar por encima los mecanismos de movimiento que lleva consigo un rotor
para compensar ciertas fuerzas y momentos.
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Figura 10: Articulaciones del rotor. (Rueda Monje, 2017, P4ag. 16)

Como se puede observar en la Fig. 10, un rotor no tiene por qué ser completamente rigido,
si o que puede contar con tres tipos de articulaciones asociadas cada una de ellas a un eje
de la pala o plano de movimiento.

= Articulacion de arrastre
Se trata de un movimiento controlado mediante amortiguadores que tienen las palas
del rotor sobre el plano del mismo pudiéndose adelantar o retrasar en cierta medida. De
esta manera se consigue solucionar el problema de la conservacion del momento angular,
gue daba lugar a que la palas se adelantasen o retrasasen respecto a la velocidad de
giro por la variacion en la posicién del centro de gravedad de las misma en sus subidas
y bajadas produciendo asi tensiones en la raiz. (Rueda Monje, 2017)

= Articulacion de batimiento
El grado de libertad que permite a la pala girar alrededor del eje de batimiento, se
emplea para corregir la asimetria de sustentacién producida durante el vuelo en avance.
Esto es, cuando el helicoptero avanza, no todas las palas observan la misma velocidad,
ya que unas irdn a favor del viento (menor velocidad relativa) y otras en contra (mayor
velocidad relativa). De este modo, las palas que se encuentren en avance poseeran una
mayor velocidad y por ende su sustentacidén crecera, mientras que para las palas en
retroceso sucedera lo contrario, puediéndose llegar a dar una recirculacion del ujo (la
pala va mas lenta que el viento incidente) en las zonas cercanas a la raiz.
Con el batimiento, lo que se consigue es que las palas en avance suban, reduciendo su
angulo de ataque efectivo y por ende la sustentacién. Esto mismo sucedera a la inversa
en el lado de retroceso y se solucionara el problema de asimetria en gran medida.
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(Rueda Monje, 2017)

= Articulacién de paso
Este pardmetro es el Unico de los tres descritos que el piloto puede controlar mediante
la palanca de control de paso colectivo, a partir de la cual, todas las palas aumenta-
ran o disminuirdn su angulo de ataque por igual con el n de conseguir una mayor
sustentacion y elevarse o por el contrario reducir esta fuerza y hacer que la aeronave
disminuya de altura. (Rueda Monje, 2017)

2.1.6. Tipos de rotor

Como ya se ha mencionado antes, el rotor principal es la parte mas compleja de la aeronave y
por tanto la que mas tiempo y dinero consume durante el disefio. Por lo general, al igual que
en las aeronaves de ala ja, lo que se busca es reducir el peso lo maximo posible siempre que
las caracteristicas del helicéptero lo permitan. Por ello, la cantidad de palas varia desde una
(ensayo realizado en un prototipo aleman) hasta ocho (en el MIL MI-26 Halo considerado el
mas grande del mundo).

Como regla general, si se incrementa el nUmero de palas disminuiran los problemas de vibra-
ciones, pero aumentara el peso del rotor y la complejidad mecanica al igual que los costes de
mantenimiento, por lo que el nimero habitual de palas en la mayoria de helicopteros suele
ser de tres o cuatro. Ademas, no solo es importante el nimero de palas a la hora de disefiar
un rotor, si no también las articulaciones que presente. De este modo, los rotores pueden
clasi carse en tres grupos:

= Rotor articulado

Es el primer tipo de rotor que aparecid y por ende el mas empleado a lo largo de la
historia.

Figura 11: Rotor del SA 330 Puma (Domke, s f)
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Como se puede observar en la Fig. 11, normalmente luce bastante pesado y complejo,
ya que suelen contar con amortiguadores (hidraulicos, por friccion o de resorte). En él,
las palas se unen a la cabeza del rotor por medio de las articulaciones de batimiento y
arrastre, cuya ubicacion varia en funcion del fabricante por cuestiones de estabilidad y
control con el n de solventar los problemas descritos en el apartado anterior. Se puede
decir, que cuanto mas alejadas estén del eje, mayor sera el momento que impriman
sobre él dandose asi una tendencia a verticalizarlo. (Ringegni, 2002, Pag 4)

= Rotor semirrigido ( teetering rotor)
Este rotor también fue muy empleado en los inicios junto con el articulado. De hecho,
hoy dia siguen siendo muy comunes en autogiros y helicdpteros ultraligeros bipala
debido a su simplicidad y bajo coste.

Figura 12: Rotor del SA 330 Puma (Domke, s f)

La Fig. 12 muestra la con guracion tipica de este tipo de rotor, en el cual ya no es
necesario el uso de amortiguadores para permitir el arrastre de las palas, ya que estas
se encuentran unidas solidariamente al eje por medio de un balancin, de tal manera
gue cuando una apee hacia arriba, la otra lo hara hacia abajo. (Ringegni, 2002, Pags
8, 9, 10)

Gracias a esta simplicidad, se consigue reducir en peso, coste y mantenimiento del sis-
tema. Ademas, este tipo de rotores no tienen problemas de resonancia en su interaccion
con el suelo debido a su elevada rigidez en la direccidon de la cuerda, pero el principal
inconveniente es que ahora ciertas vibraciones si que se transmitiran a la estructura de
la aeronave. (Ringegni, 2002, Pags 8, 9, 10)

Por ultimo, cabe mencionar, que al haber Unicamente dos palas unidas al eje, las cuales
apean a la inversa, se generara cierto momento en la aeronave debido a las fuerzas
de inercia opuestas de cada pala. Por tanto, estos rotores requieren de mecanismos de
estabilizacion tales como los mostrados a continuacion:
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(a) Rotor Bell H-13 Sioux (Domke, s f) (b) Rotor Hiller UH-12B (Bazzani, 2018)

Figura 13: Barra estabilizadora en rotor semirrigido

La barra estabilizadora con dos pesos patentada por Bell de la Fig. 13(a) o el estabi-
lizador aerodinamico Hiller de la gura 13(b), algo mas laborioso puesto que en lugar

de masas en sus extremos, cuenta con dos pequefios per les aerodindmicos, los cuales
modi can su angulo de ataque para controlar las perturbaciones.

= Rotor exible o sin articulaciones
Fue el dltimo en desarrollarse, debido a que tras conocer los otros tipos de rotor, se
buscaba un disefio que combinase tanto la ausencia de esfuerzos en el encastre que
proporcionaba el rotor articulado, con la ligereza que se conseguia con un rotor semi-
rrigido. De este modo y tras una evolucién en la industria de los materiales compuestos,
se llegd al modelo de rotor exible, el cual funciona como un rotor articulado en el que
dichas articulaciones han sido remplazadas por palas de materiales exibles que per-
miten simular el movimiento de batimiento y arrastre

Figura 14: Rotor del EC665 Tiger (Domke, s f)

A simple vista, el rotor de la Fig. 14 se ve bastante ligero en comparaciéon con el rotor
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articulado del Puma (ver Fig. 11). En él, tanto el cambio de paso como el batimiento es
permitido gracias a los elastomeros, mientras que el movimiento de arrastre se efectia
por la exion de la raiz de las palas.

Cabe mencionar que la clasi cacion de rotores realizada es meramente tedrica, ya que
practicamente ningan rotor es exclusivamente articulado, semirrigido o exiblre, si no
gue se pueden asemejar mas a un tipo u otro. Por ejemplo, si se tiene un acoplamien-
to elastico para la articulacion de batimiento y uno elastico-viscoso para el arrastre,
en un rotor articulado puro estas tres variables serian nulas, puesto que dichos movi-
mientos no generan resistencia, mientras que en un rotor exible tenderian a in nito.

Sin embargo se sabe que esto en la realidad no pasa, ya que aunque el rotor carezca
de articulaciones, la pala sera exible produciéndose asi un movimiento de batimiento
efectivo.

2.1.7. Disposicion del rotor principal

En el apartado anterior se han explicado los cuatro principales grupos donde se pueden
clasi car los rotores, pero no se ha hecho mencién a su ubicacion en la aeronave pudiéndose
dividir esta en dos tipos:

= Rotor unico
Obviando los drones, los helicopteros de un solo rotor principal son los mas comunes
y estandarizados. La Unica diferencia entre ellos sera la con guracion de su cola para
compensar el par generado por el rotor principal. De esta manera, se pueden dividir
en cuatro subgrupos:
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Figura 15: Clasi cacion de monorrotores. Elaborado a partir de (Domke, s f), (Security, s f)
y (Whomsley, 2019)

El primer tipo es de los mas usados, ya que a pesar de su gran tamafo y el nivel de
ruido que genera, cumple perfectamente con su propdsito de cancelacion de momento
de manera simple y sin la necesidad de un alto mantenimiento. Después se tiene el rotor
de cola encapsulado o rotor fenestron, que se trata de la version silenciosa y segura del
anterior al introducir las palas dentro del carenado. Esto también permitira mayores
velocidades de giro al no estar en contacto directamente con el aire. Sin embargo, como
es légico el peso, coste y mantenimiento o seran mayores.

Por otro lado, se encuentra el sistema NOTAR, cuyo funcionamiento consiste en desviar
una corriente de aire proveniente del rotor principal hacia la cola por medio de un
ventilador. Después este aire saldra por unas ranuras aprovechandose del efecto Coanda
(Llanos, 2017) y actuando asi como un rotor antipar.

Finalmente se tienen los helicopteros con motores tip jet, los cuales no son mas que unos
pequefios motores a reaccion ubicados en la punta de las palas. Su principal ventaja es
gue al no contar con un eje de transmisién pueden prescindir de rotor de cola puesto
gue no se le comunica ningln momento a la estrucutura de la aeronave. Sin embargo,
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presentan una alta complejidad, ya que las palas deberan ser parcialmente huecas para
dejar pasar el aire y tienen muy baja autonomia ademas de ser muy ruidosos, por lo que
los pocos que habia de este tipo han caido en desuso. Actualmente se puede observar
esta tecnologia de tip jets sobre rotores de helicopteros convencionales para ser usados
en fases concretas del vuelo donde se requiera de un impulso extra. (Leishman, 2006,
Cap. 6.9)

Rotores gemelos

Este tipo engloba a los helicopteros que hacen uso de dos rotores principales iguales
y contrarrotativos para sustentar y dirigir la aeronave. Normalmente se emplean en
aeronaves pesadas y pueden diferenciarse entre los rotores que comparten eje de giro y
los que poseen ejes independientes. De este modo, las con guraciones posibles son las
siguientes:

Figura 16: Clasi cacién de birrotores. Elaborado a partir de (BOEING, s f), (Bigstock, s f),
(MiBrujula, 2019) y (Goebel, 2023)

En los helicopteros con dos rotores principales, su ventaja mas importante es la ausencia
de un rotor de cola, lo que permite una mayor libertad a la hora de disefiar la aeronave
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tal como se aprecia en la Fig. 16.

En primer lugar se tiene la disposicién tipo tandem famosa por €hinook de Boeing.

Esta estrategia permite una gran estabilidad longitudinal dando a la aeronave una gran
versatilidad a la hora de operar. Otro tipo de colocacion puede ser coaxial, es decir, un
rotor encima de otro, lo cual brinda la posibilidad de construir aeronaves mas pequefas

y maniobrables. No obstante, tendran asociada una alta complejidad mecanica.

El siguiente tipo son los helicopteros con rotores entrecruzados, los cuales van de la
mano con los anteriores, ya que al tener las hélices juntas pueden operar en lugares
de dificil acceso, pero su estructura y mantenimiento seguiran siendo muy costosos, ya
gue ademas de existir pocos modelos, se suma la escasa experiencia de trato con este
tipo de aeronaves.

Como ultimo modelo se encuentran los de rotores transversales, que destacan sobretodo
por su gran versatilidad gracias al grado de libertad que les permite mover las hélices
consiguiendo asi una gran variedad de operaciones de vuelo a mayores velocidades,
pero con un manejo mas complejo para el piloto y un coste de fabricacién y disefio
bastante altos. (Leishman, 2006, Cap. 6.9)

2.2. Modelo matematico

A la hora de estudiar el comportamiento aerodindmico en alas rotatorias, no es posible incor-
porar en los célculos toda la complejidad necesaria para que el caso tedrico sea igual que la
realidad. Por este motivo, es necesario simpli car el problema y recurrir a diferentes modelos
entre los que destacan La teoria de la cantidad de movimiento o del disco actuador, ADT
(Actuator Disc Theory) y la teoria del elemento de pala, BEMBlade Element Momentun.

2.2.1. Teoria ADT

Este modelo es el mas simple de todos y se basa en considerar el rotor como un disco (una
discontinuidad) a través del cual se produce un salto de presion en el uido. Las hip6tesis
tomadas son:

1. Se considera el aire como uido ideal.
2. Sobre el uido no actia ninguna fuerza externa.

3. El rotor no induce velocidades azimutales ni radiales en el uido, de tal modo que en
vuelo axial el movimiento es unidimensional.

4. La velocidad inducida es uniforme en todo el plano rotor.
5. Se desprecian efectos de rotacion de estala y efectos de punta de pala.

(Carb6 Molina, 2021a)
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(a) Vuelo en hover (b) Vuelo axial ascendente

Figura 17: Zonas y régimenes de vuelo segun ADT. (Carb6 Molina, 2021a, Pag 15)

Esta teoria se centrara en el estudio del aire alrededor del rotor principal. De este modo,
se consideran las zonas 1 (encima del disco) y 2 (debajo del disco), ademas de las situadas
in nitamente alejadas aguas arriba y aguas abajo, que en funcidén de si se tiene un vuelo en
hover, Fig. 17(a) o axial ascendente, Fig. 17(b), los valores de velocidad vertigacambiaran
|6gicamente.

A continuacion se aplican las leyes de conservacion de la masa (1) y conservacion de la
energia en forma de ecuaciéon de Bernoulli (2), que con las hipétesis tomadas son:

VA = cte (1)

1
p+ EVZ:cte (2)

Aplicando la ecuacion (2) entre las zonas aguas arriba y aguas abajo con las zonas 1y 2
respectivamente para la Fig. 17(b), se puede llegar a una expresién para la traccion del rotor
en vuelo axial ascendente.

T= % A (V& +2VsV,) (3)

No obstante, también se puede obtener aplicando la conservacion del momento a todo el
conjunto uido:
T= m[(vv + V3) Vv] = A (Vl + VV)V3 (4)

De esta forma se puede obtener el valor d& que inicialmente se desconocia, igualando
las expresiones (3) y (4), lo cual da lugar a una velocidad aguas abajo igual al doble de la
inducida por el disco rotorVz = 2V,.
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Sustituyendo este nuevo valor d¥; en cualquiera de las expresiones que de nen la traccion,
se obtiene nalmente:
T=2A M+ WV (5)

Y multiplicando por la velocidad a la que se mueve el aire a traves del rotor se puede
hallar también la potencia ideal, que se podréa dividir en dos partes: potencia inducidg\{)
necesaria para mantener al helicoptero en el aire y potencia ufil{,,) encargada del ascenso
de la aeronave.

P=TM+W)=TV+TV (6)

Tanto la ecuacion (5) como la (6) son de extremada importancia en la teoria ADT, ya que
permiten conocer dos de los principales parametros a la hora de dimensionar un helicoptero

y ademas serviran posteriormente para desarrollar también la teoria BEM.

Cabe mencionar también que estas dos expresiones son genéricas, es decir, que dependeran
del tipo de vuelo que esté llevando a cabo el helicoptero. Por tanto, si el vuelo es a punto

jo las ecuaciones se simpli caran debido a que se tendra una velocidad vertidgl nula,
mientras que si el vuelo es en descenso bien sea con el motor activo o en autorrotacion, dicha
velocidad sera negativa y esta teoria no sera adecuada para el estudio.

Si se esta volando a punto jo(T = W y V, =0), el valor de velocidad inducida despejando

de la ecuacion (5) queda: s

W
Vi: I

oA (7)

Como se puede observar, su distribucion a lo largo de la pala no variara porque presenta un
valor constante. Por otro lado, sustituyendo dicha expresion en la ecuacion (6), se obtiene
la potencia inducida necesaria para mantener el helicoptero a punto jo, la cual ser4 mayor
gue en vuelo en ascenso por no contar con el segundo término de la ecuacion.

P=TVi= _— (8)
Obviamente no toda la potencia es aprovechada por el rotor para mantener el empuje, sino
qgue habra ciertas pérdidas, que segun esta teoria pueden estimarse como:
10% por el rotor de cola. 5% por el fuselaje. 10% por la resistencia de las palas.

De este modo, se de ne la e ciencia comunmente llamadigure of Merit.:

Pi
I:)real

FOM = =0;8 9)

Puede verse un analisis y desarrollo de ecuaciones mas detallado consultando la bibliografia.
(Carbo6 Molina, 2021a) (Ull, 2011, pags 7, 8) (Seddon, 2011, pags 9, 10)
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2.2.2. Teoria BEM

Cuando se quiere hilar mas no a la hora de estudiar el comportamiento del rotor en un
helicéptero, se recurre a la teoria BEM, la cual parte de las conclusiones obtenidas en la
teoria del disco actuador, para posteriormente llevar a cabo una discretizacion de la pala
dividiéndola en tantos elementos como se quiera de manera que el problema se reduce a
dos dimensiones para cada seccion, donde las fuerzas aerodinamicas se calcularan segun las
condiciones locales del ujo.

Para desarrollar este modelo, las hipétesis que se toman son:
1. Se considera el aire como uido ideal.
2. Comportamiento bidimensional.
3. Aplicacion de la aerodinamica de per les.
4

. Ejes jos al elemento de pala, donde uno de ellos ha de ser perpendicular al plano del
rotor.

5. Se desprecian efectos de rotacion de estala y efectos de punta de pala.
(Carb6 Molina, 2021b)

Para una mayor abilidad del modelo, se comenzara estudiando las fuerzas que actian sobre
un elemento de pala durante el vuelo a punto jo para considerar cuales son predominantes
y hacer la simpli caciones pertinentes.

Figura 18: Partes de la pala (Seddon, 2011)

Antes de comenzar a plantear ecuaciones, se han de describir los diferentes elementos de la
pala mostrados en la Fig. 18, es decir, el rad®, en el cual se podra ubicar un elemento
diferencial dr a partir de la distancia al eje de girar y la cuerda de la palac. Ademas, se

de nird como a la velocidad de giro del rotor, dando lugar a la velocidad radial maxima

en la punta de pala, R.
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Figura 19: Fuerzas sobre el elemento de pala. (Seddon, 2011)

Con respecto a las fuerzas que actian sobre cada elemento de pala se tienen principalmente
la sustentaciondL, la resistencia aerodinamicalD y sus respectivas proyecciones sobre las
direcciones perpendiculares respecto al plano de giro y tangencial al elemento de gaély

dH.

dL = % U 2cdrC,. (10)

1
ddD = Z U 2cdrCp (11)
dT = dLcos dDsin (12)
dH = dLsin + dD cos (13)

Una vez establecidas las fuerzas, queda describir las velocidades, que son tres:
Velocidad tangencial Ur = R

Velocidad normal! Uy = WV, + V,

Velocidad total! U = P ( R)Z2+ (W + V)2 R

Cabe mencionar, que a la hora de calcular la velocidad totdl se ha despreciado la normal
frente a la tangencial por ser de un orden bastante menor. Por otro lado, puesto que se esta
trabajando con un modelo bidimensional, la velocidad radial no se tendra en cuenta. De este
modo, queda solo por describir los angulos implicados:

Angulo de torsion!
Angulo de ataque inducidd = arctan( Uy =Ur)

Angulo de ataquel =
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Con respecto a los angulos, se puede decir que la torsién cambiara a lo largo de la pala y el
angulo de ataque destaca por ser igual a la diferencia de los dos anteriores.

Ademas de la simpli cacion tomada para el calculo de la velocidad total, se deben seguir otras
para simpli car el problema, las cuales son despreciar la resistencia frente a la sustentacion
dD dL y considerar un angulo de ataque inducido muy pequefio 1.

De este modo, ya no tiene sentido comparar las expresiones (10) y (11), por lo que el andlisis
se centrard en sus respectivas proyecciones:

dT = dL = % ( r)?cdrC_ (14)
1 2 -
dH=dL +dD= dH| + de| 12 ( r)z CdrCL - dT (15)
5 ( r)cdrCp = &dT

Tras las simpli caciones tomadas, aparece una resistencia inducidd; y una parasitadH,
gue no se tuvo en cuenta para la ADT. Ademas ahora, se podrian obtener facilmente las
expresiones relativas al par motor simplemente multiplicando la expresion (15) por el radio
del rotor.

dQ=rdH = dQ + dQ, (16)

Por ultimo, quedan varios elementos importantes para poder entender del todo la teoria y
poder adimensionalizar las ecuaciones, los cuales son la solidez, que representa la relacion
entre el area de las palas del helicéptero con respecto al del disco rotor y se representa con
la letra , mientras que el otro es el radio adimensionat, que divide una medida de la pala
entre la dimension total de la misma.

(17)

X = (18)

i~ 2|8

Finalmente, adimensionalizando la traccién y el par motor paréd palas cumpliendo con
la teoria de per les y suponiendo que la sustentacién se mide a partir de la LS8C( =
Cot g )sellegaa:
dCr = 5 (Go+ @ ) x%dx (19)
W+ Vi
r

dCq = dCqi + dCop = 5

Una vez conocidos los parametros mas importantes a la hora de seleccionar un rotor tal y
como se hizo en el apartado 2.2.1, se procede a combinar ambas teorias con el n de obtener
una expresion que determine la distribucion de velocidades inducidas a lo largo de la pala.
Para ello, se igualan la ecuaciones (5) y (14) pabgoalas.

(Co+ g )x3dx+ EdCDx3dx (20)

%? ( 1)2(Go+ ¢ )dr=2V,(V + V)2 rdr (21)
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Sustituyendo el valor de por el de la diferencia del angulo de torsion e inducido y adimen-
sionalizando mediante la inclusién de y x, se pude llegar a una ecuacion de segundo grado
cuya solucién valida sera la positiva y se correspondera con la distribucion de velocidades

inducidas a lo largo de la pala.
2 s 3

Vi_l, M, Ve

+ S I - L S 22
R 2 R 8¢ R 8¢ 7 TR GoX G X (22)

Sabiendo que en vuelo a punto jo la velocidad vertical es nula, se puede particularizar la

ecuacion anterior para este caso, quedando:
|

Vio _ 32
R 16 1+ —(cox+¢g x) 1 (23)

Figura 20: Velocidad inducida para el Bell 429 a lo largo de la pala. Elaborado a partir del
codigo de la asignatura.

La Fig. 20 muestra la distribucién de la velocidad inducida para el caso particular que se
estudio en clase con las simpli caciones pertinentes. Sin embargo, en el presente trabajo, la
forma de la curva debera ser similar, puesto que la velocidad inducida depende de la raiz
cuadrada del radio considerando una variacion pequefia en los coe cientes de los per les.

Llegados a este punto, la potencia se puede obtener ahora integrando la ecuacion (20) a lo
largo de la pala para obtener el par inducido y parasito, que multiplicandolos por la velocidad
de giro del rotor, queda:

P=Q + Qp (24)
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El primer término hace referencia a la potencia necesaria para mantener el vuelo, mientras

qgue el segundo se trata de la potencia parasita, es decir la generada por la resistencia del
aire.

Al igual que en la ADT, en esta teoria se consideran unas pérdidas del 5% por fuselaje

aproximadamente, mientras que para las generadas por punta de pala se recurre al coe ciente

B, que ronda valores en torno al 2-3 %.

pﬁ

b

B=1 (25)

La expresion (25) proviene de la correccion de Prandtl de pérdida por punta de pala, mediante
la cual se supone un aumento de velocidad inducida en la punta, lo cual hace que la potencia
necesaria sea mayor y disminuye la traccion del rotor. (Seddon, 2011, Pag 34)

Para las generadas por el rotor de cola se procede de la siguiente forma:

Preatr = 1;1Piy (26)

El 1.1 hace referencia a la resistencia de las palas y la potencia inducida por el rotor secun-
dario, en caso de que se esté a punto jo vendra dada por la ecuacion (8), pero sustituyendo

el peso en este caso por la traccion que compensa el par del rotor principal.
s

Ty
2A ¢

Piowr = (27)
Dicha traccion Ty, se obtiene dividiendo el valor de la potencia para vuelo a punto jo del
rotor principal segun la férmula (7) de la ADT, entre la velocidad de giro del mismo.
Finalmente, comparando ambas potencias, se puede extraer el porcentaje de la destinada pa-
ra el rotor de cola, cuyo valor debe rondar entre el 5y 10 por ciento segun las caracterisiticas
del helicéptero en cuestion.

Puede verse un analisis y desarrollo de ecuaciones méas detallado consultando la bibliogra-
fia.(Carbo Molina, 2021b) (Seddon, 2011)

Una vez estimadas todas las pérdidas, se puede de nir la FOM, que en este caso queda:

Pi zPi

FOM = =
I:)real Bipi + I:)p + Pf + I:)tr

(28)

Hasta ahora, la teoria se ha centrado en los célculos para una pala recta con torsién cons-
tante. No obstante, estos dos pardmetrox(y ) se pueden modicar con el objetivo de
mejorar la situacion en vuelo del helicoptero. Es por ello, que segun la teoria de alas de gran
alargamiento, para conseguir que la resistencia inducida (y por ende la potencia inducida)
sea minima necesitamos una velocidad inducida constante, lo cual se obtiene modi cando
los parametros de cuerda y torsién anteriormente mencionados.
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Se parte de la ecuacion (21), que reestructurada queda:

V. Vi +V,
- = _ +
R R 8X(C|o G ) (29)

A raiz de aqui, la distribucion de velocidades sera constante, cuando el término derecho de
la ecuacion (29) asi lo sea. Esto da lugar a dos tipos de rotor:

» Rotor de torsion ideal
Atendiendo a la de nicion del angulo de ataque como = , la parte derecha de
la ecuacion (29) queda de la siguiente forma:

C oex 4 « Vi+V,
8Clo G R

En este tipo de rotor, la solidez debe ser constante, por lo que asumiendo que los
cambios en los coe cientes de los perles seran pequefios con respecto a la torsion,
la Unica manera de conseguir una distribucién contante de velocidad inducida es la
siguiente: " #

Vio *8 1V

t= X = R CioX C|_+_R (31)

Como se puede observar, se ha eliminado la velocidad vertical puesto que tanto el rotor

de torsién ideal como el éptimo se construiran a partir del vuelo a punto jo con un

valor de la velocidad inducida extraido de la ecuacién (7) de la ADT.

Por otro lado, como se puede apreciar en la expresion (31), aparece un nuevo parametro
¢, €l cual sera constante, por lo que a la hora de representar la torsién a lo largo de la
pala, cabe esperar que su forma sea hiperbdlica.

(30)

Figura 21: Torsion para el Bell 429 a lo largo de la pala en caso de rotor de torsion ideal.

37



2 Estado de arte

La gra ca de la Fig. 21, ha sido obtenida del codigo desarrollado en la asignatura donde
no se tenia en cuenta la variacion de coe cientes en los per les. No obstante, sirve para
rea rmar el planteamiento del nuevo problema con coe cientes cambiantes.

= Rotor optimo
Este tipo de rotor, permite no solo una distribucion constante de velocidad inducida,
si no que también consigue que todos los elementos de pala trabajen al mismo angulo
de ataque Optimo oy, que serd un dato de disefio, por lo que la torsion en la pala
tendra de nuevo una forma hiperbdlica.

VitV _ Vi+V, 1
- opt + o (32)

r R X

Volviendo de nuevo a la expresion (29), para que la velocidad inducida sea constante
en este caso, puesto que el angulo de ataque lo es, solo quedaxgugy xc, también

sean términos constantes, lo cual es imposible ya que ambos coe cientes de la curva de
sustentacion cambiaran en funcién de la posicion de la pala y el per | que se tenga. No
obstante, como se ha mencionado antes, se deben suponer estos cambios de un orden

menor a los demas, por lo que la solidez tendra la siguiente expresion:

mx= Vo 8 @)
R Got G opt
Al igual que antes, se ha tomado la velocidad inducida en vuelo a punto jo mediante la
ADT en la ecuacion (33) para establecer la geometria de la pala, cuya solidez y cuerda
describiran de nuevo una curva hiperbdlica al estar relacionadas ambas por constantes

(véase la expresion (17)).

= ! = opptT = optt

Figura 22: Cuerda para el Bell 429 a lo largo de la pala en caso de rotor 6ptimo.
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Como se puede observar, el valor de la cuerda disminuye rapidamente segun se aleja
de la raiz de la pala al igual que sucedia con la torsién en la Fig.21.

Otro rasgo a mencionar, es que los valores de ambas representaciones son excesivamente
altos, lo que implica una geometria extremadamente compleja para su fabricacion.

Por este motivo, los dos tipos de rotores presentados son modelos meramente tedricos,
cuyo punto de disefio es la operacién de vuelo a punto jo, donde conseguiran unos
mejores valores de potencia que en el caso de la pala recta con torsidon constante u
otro tipo de con guracion. No obstante, en la FOM no tiene por qué existir un cambio
sustancial, ya que volviendo a la expresion (28), es de esperar que al minimizar la
potencia inducida, a parte de hacerse mas pequefio el denominador, también lo hara
el numerador compensandose el valor de este modo.

Un aspecto muy importante que hay que presentar por su uso es esta teoria, es la denominada
seccion caracteristica, que no es mas que el punto ubicado a un 70 % de la longitud de la pala,
el cual se toma como referencia a la hora de integrar con el n de simpli car los calculos.

Es por ello que tomando valores en dicha posicidn, se tendra una idea bastante acertada del
valor promedio para segun que variables a lo largo de la pala.

De este modo, a la hora de integrar las ecuaciones (19) y (20), para todos aquellos valores
gue varian a lo largo de la pala puede usarse dicha seccion en el caso de que simplemente se
guiera tener un primer dato aproximado de dichos coe cientes.

Puede indagar mas acerca de esta seccidn caracteristica en (Carb6 Molina, 2021b).

2.3. Perles de pala

El per | aerodinamico seleccionado para el rotor del helicéptero, es uno de los puntos clave
para hacer que éste trabaje de una forma Gptima y mejorar asi considerablemente su rendi-
miento.

En los inicios, las secciones mas usadas eran pequefias modi caciones del per | NACA 0012
y la serie de 5 digitos 230 para sus diferentes espesores, ya que proporcionaban un buen com-
promiso entre seguridad y buen comportamiento aerodinamico. Sin embargo, mas adelante
y gracias a los avances tecnolégicos, se empez6 a ampliar la paleta de per les y estos ya iban
variando también su forma a lo largo de la pala del rotor, ya que las condiciones de vuelo en
cada zona pueden ser totalmente distintas. Esto es, mientras que una seccion de punta de
pala en la zona de vuelo en avance puede experimentar velocidades transoénicas, otra seccién
en la zona de retroceso cerca de la raiz puede llegar a sufrir una recirculacion de ujo por
las bajas velocidades que se le presentan.

Como es légico, ninguna seccion de la pala cumplird totalmente con los requisitos requeridos,
pero se pueden disefiar o seleccionar per les que satisfagan de una manera global todas las
condiciones de vuelo a las que va a ser sometido durante su vida Uutil.

39



2 Estado de arte

De manera general, se tratara de encontrar per les que consigan equilibrar el efecto producido
en la parte de avance (alto nUmero de Mach con bajos angulos de ataque) con el que se
produce en la parte que retrocede (bajos nimeros de Mach con un mayor angulo de ataque)
manteniendo también una buena relacion sustentacion-resistencia. No obstante, cabe decir,
qgue por lo general la mayor e ciencia del rotor se tiene que dar cuando este se encuentra
estatico puesto que es una de las condiciones mas restrictivas en cuanto a potencia necesaria,
como se puede observar en la Fig. 7 de la seccion 2.1.4, donde el punto A que representa el
vuelo a punto jo se corresponde con el que mas potencia requiere obviando el punto D y
sus alrededores, donde rara vez se volara.

De acuerdo a (Leishman, 2006, pag 297), la FOM, es decir, la e ciencia considerando palas
rectangulares y asumiendo que todos los elementos de pala operan con el mismo coe ciente
de resistenciaCp, se puede expresar en funcion dg =C, de la siguiente manera:

1
FOM = . (34)

T

Co

Como se puede observar, su valor sera maximo cuando la relacﬁ?fﬁzch lo sea mante-
niendo una solidez y factor de potencia inducida constante= 1=B, el cual es la correccion
de la potencia inducida debido a las pérdidas por punta de pala (véase la expresion (25)).

Dicha ecuacién se puede reagrupar de tal manera que se obtenga una nueva en la cual quede
la relacién de coe cientes en funcién del factor de potencial, cuya resolucion da lugar a la
siguiente gréa ca:

Figura 23: Relaciéan:Z:CD en funcién del factor de potencia inducida, para diferentes
valores de solidez . (Leishman, 2006, pag 297)
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Tal y como se habia dicho anteriormente, la Fig. 23 muestra que cuanto mas aumente la
relacion de coe ciente<C, Cp (o dicho de otra manera, la e ciencia de los per les) y menos
pérdidas de resistencia por punta de pala se tengan, la FOM mejorara considerablemente
dentro de un margen de solidez, llegando a valores objetivo cercanos al 85 %.

Figura 24: Polar de un per | de primera y segunda generacion con respecto a valores cons-
tantes deC ?=C,. (Leishman, 2006, pag 298)

La Fig. 24 es una representacién mas que justi ca el empefio de los disefiadores en conseguir
una reIacic’mezZ:CD lo més alta posible, aunque a medida que esta relacién va creciendo,
su pendiente sufre una menor variacion, por lo que existe la posibilidad de que en ciertos
casos sea mas bene cioso optimizar otras variables en lugar de buscar una mejor e ciencia
del per .

Cabe mencionar, que generalmente, estos valores maximos de e ciencia en los per les, se
dan para un amplio rango de coe cientes de sustentaciof;7 C,. 1,;2), lo cual permite

que el helicoptero pueda trabajar con una maxima e ciencia del rotor para diferentes cargas
del disco.

Obviamente, esta relacion entre sustentacion y resistencia no se mantendra maxima a lo
largo de toda la pala, ademéas de que apareceran efectos 3D que la reduciran. Sin embargo,
con estas explicaciones se trata de hacer ver el factor clave a la hora de seleccionar los per les
aerodindmicos independientemente del realismo o no de la situacién.

En las dos anteriores gré cas, no se habia tenido en cuenta el vuelo en avance, el cual afectara
al comportamiento de los per les y también es de suma importancia estudiarlo. Sin embargo,
como se muestra a continuacion, la estrategia a seguir sigue siendo la misma (maximizar la
e ciencia del per|) puesto que la operacién en vuelo a punto jo serd a rasgos generales la
mas empleada durante la misién.
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Desgraciadamente, hay otros factores necesarios como la necesidad de un momento de cabe-
ceo bajo y una sustentacion maxima alta, que impide focalizar el disefio del per | en cuanto a

la reduccion de resistencia. Ademas en la realidad, la rugosidad, erosion del borde de ataque..
aceleran mucho la transicion a ujo turbulento.

Figura 25: MejorC, y e ciencia del rotor en funcion del coe ciente de resistencia. (Leishman,
2006, pag 301)

Para entender la Fig. 25, supongamos una familia de per les que presenten un mismo valor
deCp, por ejemplo 0.01. De este modo, con unos valores dados de solidez y factor de potencia
inducida, se observa con claridad que a medida que aumenta el ratio de avances decir,

qgue el helicoptero ird mas rapido, aumenta también la e ciencia del rotor y el coe ciente
Ciroest, que indica elC_ que maximiza la e ciencia del rotor al completo.

De este modo, si se quiere un helicoptero con altas velocidades de avanee Q;4) a parte

de unas buenas condiciones en vuelo axial, se deberan seguir estudiando diferentes caminos
gue incrementen la relacidémm=¢ a lo largo de la pala, tratando de retrasar simultdneamente

los efectos de compresibilidad en la zona de avance del rotor y la pérdida en la zona de
retroceso. Esto se puede conseguir poniendo el foco en el aumento del coe ciente de maxima
sustentacion,c m ax Y €l Mach de divergencia Mg, . (Leishman, 2006)
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Figura 26: Coe ciente de sustentacion frente a numero de Mach y limites de operacion para
un elemento de palaigure of eight). Elaborado a partir de: (Leishman, 2006, pag 349)

La Fig. 26 o gura del ocho, es muy importante y representa muy bien el comportamiento
de una seccion de la pala del rotor de un helicéptero para vuelo en avance. Esto es, cuando
se gra ca el coe ciente de sustentacion frente al numero de Mach, aparece una gura muy
caracteristica con forma de ocho, donde la parte izquierda (akkoy bajo Ma) se corresponde

con la zona en retroceso del rotor, mientras que la parte derecha (bajoy alto Ma) hace
referencia a la pala en avance. De esta manera, sobrepasando las condiciones de pérdida y de
alta velocidad mostradas en la gra ca pequefia, el rotor sera cada vez mas ine ciente, ya que
como se puede observar en la linea roja, si lgsen la parte de retroceso superan el limite,

se producira una entrada en pérdida dinamica (cercana a la raiz), mientras que en la parte
de avance, si la velocidad relativa al per | es muy alta apareceran efectos de compresibilidad
que aumentaran considerablemente la resistencia aerodinamica en la punta de la pala.

A parte de estas dos condiciones indeseadas, también puede existir una entrada en pérdida
estatica por la parte central de la gura. Sin embargo, esta situacion es bastante mas dificil
gue se de en relacion a las otras, por lo que la seleccién del per | estara mas enfocada en no
sobrepasar los limites a izquierda y derecha.

Cuando no hay problemas de compresibilidad, el principal factor a tener en cuenta para
describir las curvas del per | es el nimero de Reynolds, el cual in uira en gran medida sobre
la resistencia parasita e indirectamente sobre la FOM.

Mientras que la resistencia inducida, se puede reducir empleando per les aerodinAmicos
delgados hasta cierto limite donde se comprometeag) .«, la resistencia parasita, se puede
disminuir controlando la distribucion de presiones y tratando que el ujo laminar se mantenga

a lo largo de la cuerda. Por otro lado, el coe ciente de resistencia parasita se puede expresar
en funcion del nimero de Reynolds a partir de la aproximacion de la teoria de capa limite
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turbulenta de la siguiente manera:
Cao = 0;116Re %2 (35)

Como muestra la ecuacion (35), al aumentar el nimero de Reynolds en zona turbulenta, el
coe ciente de resistencia parasita disminuira (al igual que en zona laminar), por lo que un
valor alto de Re permitira mejorar la FOM ligeramente.

Las caracteristicas aerodinamicas de los per les deben evaluarse segun su rango de Reynolds
de operacidn, por lo que antes de comenzar con la seleccion y disefio de per les, es conveniente
conocer los valores minimo y maximo que se alcanzaran durante el vuelo para asi restringir
el estudio a ese intervalo de datos.

Figura 27: Rango de Reynolds y Mach de operacion segun el tipo de rotor. (Leishman, 2006,
pag 351)

La gra ca de la Fig. 27 muestra una comparativa de los Reynolds y Mach de trabajo segun
gue tipo de rotor se tenga. De este modo, segun se va aumentando el tamafio de la hélice, se
observa una curva con mayor pendiente, lo que indica que mientras que para micro UAVs y
pequefios modelos de rotores los per les pueden trabajar practicamente siempre en régimen
laminar por el dominio de esfuerzos viscosos, en el caso de helicdpteros a escala real, su rango
de operacion se encontrara en torno a lgs 10° Re en la parte de retroceso ;8 10’ Re
durante el avance a muy altas velocidades.

44



2 Estado de arte

Figura 28: Coe ciente de sustentacibn maximo en funcién del nimero de Reynolds para
diferentes per les aerodinamicos.(Leishman, 2006, pag 412)

Observando el rango de Reynolds de operacion bajo otro punto de vista, se puede estudiar
la Fig. 28, donde se aprecia que el,ax de perles empleados para trabajar a bajo nimero

de Reynolds es considerablemente menor que en per les que operan a mayores valores.

Esto se debe principalmente al complejo comportamiento del ujo alrededor del per | por la
debilidad de la capa limite ante gradientes de presion adversos, la formacion de burbujas de
separacion laminares, que aumenta el grosor de la capa limite, etc. Es por ello que a dia de
hoy sigue siendo un desafio el modelado de per les en estos regimenes de Reynolds, siendo
fundamental el estudio experimental.
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