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Resumen
El estudio de las aeronaves de ala rotatoria supone un reto dentro de la ingeniería, ya que
para dominar dicho campo del sector es necesario un conocimiento profundo de ciertas ma-
terias fundamentales como la aerodinámica o la mecánica del vuelo.
Es por ello, que a continuación, 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 helicóptero por medio de la Teoría del Elemento de Pala o teoría BEM, Blade Element
Momentum theory.
Dicha teoría 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 discretización de la pala
dividiéndola en perfiles alares y consiguiendo así una reducción del problema llevándolo al
plano de dos dimensiones.

Para llevar a cabo el proyecto, se partirá de un código BEM desarrollado en la asignatura
«Aeronaves de Ala Rotatoria», el cual cuenta con muchas simplificaciones. La principal
modificación que se hará, es permitir que reciba como inputs archivos externos de perfiles
con la información de sus coeficientes en función del número de Reynolds para adaptar los
valores al elemento de pala que corresponda.
Una vez desarrollado el código, se continuará con el estudio del vuelo a punto fijo para el
helicópteroMD 500E. Para ello, se tomará una selección preliminar de perfiles con el objetivo
de contrastarlos y llegar a una conclusión final de cuales son las características idóneas en
cuanto al perfil y forma de la pala para el caso de estudio.

Finalmente, se contrastarán los resultados obtenidos inicialmente para el rotor original con
los nuevos extraídos a partir de la configuración final de diseño a fin de apreciar las mejoras
y evidenciar el camino recorrido para llegar hasta ellas.
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Nomenclatura

Acrónimos

ADT Actuator Disc Theory

BEM Blade Element Momentum

CA Centro Aerodinámico

FOM Figure Of Merit

IGE In Ground E�ect

LSN Línea de Sustentación Nula

NACA National Advisory Committee for Aeronautics

NOTAR No Tail Rotor

OGE Out of Ground E�ect
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Símbolos

_m Gasto másico [kg/s]
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CQ Coe�ciente del par rotor

CT Coe�ciente de tracción

cd0 Coe�ciente de resistencia para� = 0

CD Coe�ciente de resistencia de la pala

cd Coe�ciente de resistencia del per�l

cl0 Coe�ciente de sustentación del per�l para� = 0

cl� Pendiente de la curva de sustentación

clmax Coe�ciente de sustentación máximo

cmca Coe�ciente de momentos respecto al centro aerodinámico del per�l

CQi Coe�ciente del par inducido

ctr Cuerda del per�l del rotor de cola [m]

D Fuerza de resistencia aerodinámica [N]

dmr � tr Distancia entre rotor principal y de cola [m]

Fcf Fuerza centrífuga [N]

H Resistencia del rotor BEM [N]

L Fuerza de sustentación [N]

Madiv Número de Mach de divergencia

P Potencia [kW]

Pf Potencia del fuselaje [kW]

Pi Potencia inducida [kW]

Pp Potencia parásita [kW]

p1 Presión atmosférica [Pa]

Pm�ax:cont: Potencia máxima en continuo [kW]
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Prat:power Potencia nominal del motor [kW]

Ptake� of f Potencia máxima al despegue [kW]

Ptr Potencia del rotor de cola [kW]

Q Par rotor [Nm]

Qi Par inducido [Nm]

Qp Par parásito [Nm]

R Radio del rotor pincipal [m]

r Posición del elemento de pala [m]

RHub� tr Distancia del eje del rotor de cola al inicio de la pala [m]

Rhub Distancia del eje rotor al inicio de la pala [m]

Rtr Radio del rotor de cola [m]

Re Reynolds

T Tracción del rotor principal [N]

Ttr Tracción del rotor de cola [N]

U Velocidad del �ujo BEM [m/s]

UN Velocidad normal del �ujo BEM [m/s]

UT Velocidad tangencial del �ujo BEM [m/s]

V3 Velocidad aguas abajo ADT [m/s]
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V1 Velocidad atmosférica [m/s]
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Símbolos griegos

� Ángulo de ataque [º]

� Factor de potencia inducida

� Ratio de avance


 Velocidad de giro del rotor [RPM]

� Ángulo de ataque inducido [º]

� Número pi

� Densidad [kg=m3]

� Solidez de la pala
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1 Introducción

1. Introducción

Los helicópteros representan una parte de las aeronaves en el mercado, cuyo volumen ha

crecido notablemente en los últimos años debido principalmente a la aparición de los drones.

Aunque este trabajo se centra en el estudio del rotor de un helicóptero a partir de la aero-

dinámica de sus palas, es cierto que se podría desarrollarse posteriormente una metodología

similar para el estudio de drones, que al igual que los helicópteros de gran tamaño, cuentan

con la ventaja esencial del vuelo estacionario y la capacidad de un despegue y aterrizaje

verticales.

1.1. Motivación

Una de las principales razones que se han tenido para la elaboración 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 teoría BEM, la cual permite predecir el rendimiento general del rotor de

un helicóptero, sin la necesidad de recurrir a métodos computacionales complejos de análisis

de �ujo desde un principio.

1.2. Alcance del proyecto

La característica fundamental de los helicópteros es sin lugar a dudas su capacidad de man-

tenerse estáticos en el aire, lo que los permite realizar una enorme cantidad de misiones que

requieran esta operación de vuelo.

Dicho esto, el principal punto de diseño a la hora de fabricar las palas del helicóptero, será el

vuelo a punto �jo, es por ello, que el presente proyecto basado en la teoría BEM, se centrará

en el análisis de los per�les de pala para esa con�guración de vuelo donde el empuje del rotor

compensará al peso, dejando para un futuro el análisis pertinente al vuelo axial ascendente

y vuelo en avance, que son las otras dos condiciones donde es válida la teoría empleada.

11



2 Estado de arte

2. Estado de arte

A lo largo de este capítulo, se recogerán todos los conocimientos necesarios que permitirán

obtener un punto de vista global del tema a estudio y así comprender cada uno de los

posteriores apartados del trabajo.

2.1. Características del helicóptero

El helicóptero es el tipo de aeronave de ala rotatoria más extendida en la actualidad, ya que,

aunque existen otros tipos como el autogiro, girodino o convertible, el helicóptero es el único

que presenta un rotor capaz de llevar a cabo las siguientes cuatro habilidades simultánea-

mente:

1. Proporcionar sustentación.

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

3. Proporcionar desplazamiento horizontal.

4. Posibilitar el despegue y aterrizaje vertical.

(Barcala Montejano y Rodríguez 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 helicóptero idóneo para misiones típicas

de búsqueda y rescate o patrullaje a muy bajas velocidades.

2.1.1. Evolución histórica

El primer indicio sobre el vuelo de alas giratorias se remonta al año 300 d. C. (Leishman,

2006, Cap. 1) aproximadamente cuando en China se construyeron las hélices volantes, un

pequeño juguete que consistía en hacer girar con la mano dos plumas sobre un eje central de

tal manera que se producía un cierto empuje el cual impulsaba el artefacto. Siglos más tarde

en Italia, nos encontramos con uno de los hitos más in�uyentes en la obra de Leonardo da

Vinci (1452-1519), que es lo que el denominó como"tornillo aéreo" (Leishman, 2006, Cap.

1) en uno de sus bocetos y para muchos es considerado a día de hoy como el precursor del

helicóptero moderno.
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Figura 1: Evolución histórica del helicóptero. Elaborado a partir de imágenes 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 helicóptero a tamaño real por Paul Cornnu en 1907 (Leish-

man, 2006, Cap. 1), los prototipos de Mumford y Brown en Inglaterra años más adelante, el

autogiro de Juan de la Cierva en España por los años 1920, que si bien, no es considerado

como helicóptero, pero fue una pieza crucial para el desarrollo posterior del mismo, ya que

tras muchos estudios aerodinámicos de las palas en túnel de viento, consiguió aplicar con

éxito la articulación de batimiento (véase sección 2.1.5) en las palas, con la cual se consiguió

solucionar el problema de asimetría en la sustentación durante el vuelo en avance.

Después de estos acontecimientos, se produjo un vertiginoso avance en el desarrollo e inves-

tigación de helicópteros, donde destacan nombres como los de Louis Breguet y Rene Dorand

que mejoraron la estabilidad con la adición de colas verticales, Heinrich Focke ideó los rotores

en támden, se comenzaron a fabricar helicópteros en serie por parte de Sikorsky, apareció el

famoso Chinook en 1961 y de este modo se fue mejorando en gran medida las habilidades y

seguridad de estas máquinas. (Seddon, 2011, Cap. 1)

A día de hoy, existen diseños de lo más 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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coaxiales. Además, estos últimos años está creciendo de manera exponencial la industria de

los drones debido principalmente a las numerosas ventajas que muestran frente a los helicóp-

teros convencionales (piloto remoto, pequeño tamaño o simplicidad entre otras), las cuales

los hacen idóneos para operaciones de búsqueda, 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 helicóptero

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

Antes de entrar en materia, conviene tener en mente las principales partes de un helicóptero

y como interactúan entre sí.

Por medio de la Fig. 2, se pueden diferenciar las zonas en cuestión, donde al igual que en

las aeronaves de ala �ja, se cuenta con fuselaje (alberga la cabina con la carga útil, el motor

y los sistemas de transmisión) y tren de aterrizaje que puede ser de tipo patín o con ruedas

en helicópteros más re�nados. Con respecto al motor (turboeje), este se suele ubicar detrás

de la cabina próximo al centro de gravedad.

Por otra parte, se encuentra el sistema rotor compuesto por el rotor principal, el cual se

corresponde con la parte más importante de la aeronave, ya que, a parte de generar la

sustentación principal con las palas, es el responsable de la mecánica de vuelo y su control

está 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 sucedería con el timón de dirección

en un avión.

Cabe mencionar, que el dibujo se corresponde con un helicóptero convencional, pero en la
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actualidad se pueden encontrar disposiciones de todo tipo como se ha visto en el anterior

apartado: helicóptero bimotor, con varios rotores principales y sin cola, con un único 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 helicóptero y cuáles son sus partes principales, se

procede a explicar una serie de nociones básicas acerca del funcionamiento del rotor que es

la parte más importante y sobre la cual se centrará el trabajo a posteriori.

Con respecto a las fuerzas, se tienen la resistencia y sustentación como más 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 centrífuga como la más

importante, ya que debido al peso de las palas genera mucha tensión en el eje rotor, que

tendrá que soportar cargas desde unas 6 toneladas en helicópteros ligeros hasta 40 en los

más pesados.

(a) En vuelo (b) En tierra

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

A parte de la fuerza centrífuga, también hay que tener en cuenta el peso y la sustentación.

En la Fig. 3(a) se puede observar como, obviando el peso, la resultante generada por la

fuerza centrífuga y la sustentación de la pala, da lugar a una forma cónica en el rotor, la

cual dependerá principalmente de la velocidad de giro, del peso bruto del helicóptero 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 ángulo

suponiendo un problema estructural serio y una caida importante de la sustentación debido

a la reducción del área efectiva que forma el disco rotor. (Cantrell, 2015, Pág 18)

Por otro lado, cuando el helicóptero se encuentra parado, Fig. 3(b), las palas caerán por

acción de su propio peso y estarán sometidas a las tensiones contrarias que experimentan

durante el vuelo, es decir contracción por debajo y tracción 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, será la de la corriente incidente

más la propia de giro del rotor. En el caso más sencillo donde la aeronave se mantiene estática,

se tiene:

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

Como se puede observar, debido a que la velocidad lineal esv = 
 r , donde
 se corresponde

con la velocidad de giro en RPM yr con el radio, a medida que un per�l se aleje del eje,

experimentará una velocidad mayor con respecto al aire, siendo está máxima en la punta

de pala. A causa de esto, la sustentación crecerá de manera exponencial al presentar en su

expresión una velocidad al cuadrado. Es por ello, que las palas deben tener una geometría

con mayor ángulo de paso en la raíz y menor en la punta, con el �n de que cerca del eje

se consiga sustentación por ángulo de ataque y así conseguir una distribución lineal de esta

fuerza en un caso ideal.

En el caso de vuelo en avance, habría que sumar la velocidad del �ujo de aire y las cosas

se complicarían, ya que en algunas palas esa velocidad sería positiva mientras que para

otras sería negativa formándose así zonas de muy diferentes velocidades. Sin embargo este

problema puede resolverse con la articulación de batimiento como se mostrará en el apartado

2.1.5

2.1.4. Condiciones de vuelo

Una de las principales ventajas que presentan los helicópteros frente a las aeronaves de ala

�ja, es la multitud de opciones de vuelo que tienen a su disposición al no depender de

un desplazamiento horizontal de la aeronave para conseguir sustentación. De este modo, se

presentan a continuación las tres condiciones de vuelo de mayor importancia a la hora de

estudiar el comportamiento de un helicóptero en el aire y su correspondiente aerodinámica.

Esto es, como se comporta el �ujo de aire alrededor del rotor.
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Vuelo a punto �jo ( Hover )

Se dice que un helicóptero está volando a punto �jo cuando se mantiene estático en el

aire, o lo que es lo mismo, la sustentación es igual al peso.

Este tipo de vuelo es el más simple, pero también el más 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 describirá un patrón en el �ujo del aire distinto en función

de si el helicóptero se encuentra cercano o no al suelo.

Como se acaba de mencionar, no es lo mismo estar volando a una altura considerable

que cerca del suelo, donde se tiene un efecto conocido como el efecto suelo oground

e�ect el cual se comienza a experimentar cuando la distancia del disco rotor al suelo

es la mitad de su diámetro.

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

Figura 5: Helicóptero en vuelo a punto �jo. (Cantrell, 2015, Pág 26)

Como se puede observar en la Fig. 5, cuando el helicóptero volando a punto �jo se

encuentra fuera del efecto suelo, el �ujo empujado por debajo del disco rotor provoca

unos torbellinos de recirculación en la punta de las palas que van creciendo y provo-

cando por tanto una reducción en la e�ciencia y mayores turbulencias. Por el contrario,

en efecto suelo, este patrón de �ujo es interrumpido y permite mantener limitado el

tamaño de estos torbellinos, cuya consecuencia es que la velocidad inducida de los per-

�les próximos a la punta de pala se reduce, generando así una reducción también de

la resistencia inducida, por lo que la potencia necesaria para mantener el helicóptero

en en vuelo a punto �jo será menor y podrá mantenerse un mayor tiempo en dicha

posición.
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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 será más caótico, el hecho de que exista un desplazamiento

horizontal hace que los torbellinos generados en punta de pala durante el vuelo en hover

queden atrás. De este modo, cuanta más velocidad de avance se alcance, mejor será 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, Pág 31)

En la Fig. 6 se puede apreciar como van quedando atrás los torbellinos de punta de

pala. Además, el torbellino generado aguas arriba, a medida que aumente la velocidad

se irá reduciendo y el �ujo será cada vez más horizontal. Aproximadamente a partir

de los 16-24 nudos (30-45 km/h) (Cantrell, 2015, Pág. 32) el helicóptero 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 asimetría en la sustentación, que combinada con el �ujo transversal hace que la

nariz del helicóptero 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 grá�cas más 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 helicópteros.
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Figura 7: Potencia necesaria en función del ratio de avance (Bramwell, 2001, Pág 129)

La curva mostrada en la Fig. 7 varía en función de la altitud y la con�guración del

helicóptero 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 máxima autonomía (punto B) donde la suma de potencias requeridas es

mínima y la velocidad de máximo alcance (punto C) donde al aumentar ligeramente la

potencia, la velocidad crece en gran medida y así se podrá 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 �jo y la máxima proporcionada por el motor

(puntos A y D respectivamente). Cabe mencionar, que en la situación de vuelo a punto

�jo, la mayor parte de la potencia necesaria vendrá dada por parte de la potencia

inducida.

Vuelo axial y autorrotación

A parte del vuelo enhover, otra de las peculiaridades del helicóptero en cuanto a sus

operaciones de vuelo, es la capacidad de ascenso y descenso sin necesidad de despla-

zamiento horizontal. De este modo, en función de su velocidad vertical, se tendrán

diferentes condiciones de vuelo.
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(a) Operación normal (b) Anillos turbillonarios (c) Estela turbulenta (d) Molinete frenante

Figura 8: Condiciones de operación del rotor principal. (Ull, 2011, Pág 9)

Como se puede observar, el �ujo más limpio se da para la condición de vuelo axial

ascendente u operación normal Fig. 8(a), ya que el helicóptero se desplaza en dirección

contraria al �ujo haciendo que este pase de una manera efectiva a través del disco rotor.

Después, se tiene la situación de anillos turbillonarios Fig. 8(b) y estela turbulenta Fig.

8(c) que hace referencia a la situación de vuelo axial descendente, donde aparecen de

manera signi�cativa los torbellinos en punta de pala y se hace más complejo el pilotaje.

Por último, 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 helicóptero esté

cayendo a plomo.

Dicho esto, cabe mencionar (aunque no sea objeto de estudio para este trabajo) la

situación de autorrotación que se da cuando el motor falla y la única manera de seguir

volando es desconectándolo del sistema rotor de manera que este gire libremente sin

involucrar a la estructura del helicóptero.

Obviamente, la e�ciencia en este caso va a ser pésima puesto que el rotor no ha sido

diseñado para trabajar en esta condición de vuelo, sino que simplemente se pretenderá

aterrizar de una manera controlada mediante un intercambio de energía. Esto signi�ca

que a medida que la aeronave baja intercambia la energía potencial que posee debido a

la altura con energía cinética en el rotor y conseguir así 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 situación puede

llegar a ser crítica. (Cantrell, 2015, Pág. 50)

La autorrotación 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 comprensión más sencilla.
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Figura 9: Articulaciones del rotor. Elaborado a partir de (Raletz, 2016, Pág. 60)

Durante una autorrotación 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, será la responsable de generar esa sustentación necesaria

para planear.

Con respecto a las fuerzas que actuan sobre los per�les en cada sección, se aprecia

que debido a que la velocidad relativa que experimentan las palas crece en función del

radio, la zona de desprendimiento no generará sustentación 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 sustentación, pero también un arrastre

que frena el giro del rotor.

Por último, en cuanto a la zona central, la fuerza propulsiva vence al arrastre y se

genera una resultante hacia delante permitiendo así conseguir sustentación 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 pequeño

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, Pág. 16)

Como se puede observar en la Fig. 10, un rotor no tiene por qué ser completamente rígido,

si no que puede contar con tres tipos de articulaciones asociadas cada una de ellas a un eje

de la pala o plano de movimiento.

Articulación 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 conservación del momento angular,

que daba lugar a que la palas se adelantasen o retrasasen respecto a la velocidad de

giro por la variación en la posición del centro de gravedad de las misma en sus subidas

y bajadas produciendo así tensiones en la raíz. (Rueda Monje, 2017)

Articulación de batimiento

El grado de libertad que permite a la pala girar alrededor del eje de batimiento, se

emplea para corregir la asimetría de sustentación producida durante el vuelo en avance.

Esto es, cuando el helicóptero avanza, no todas las palas observan la misma velocidad,

ya que unas irán a favor del viento (menor velocidad relativa) y otras en contra (mayor

velocidad relativa). De este modo, las palas que se encuentren en avance poseerán una

mayor velocidad y por ende su sustentación crecerá, mientras que para las palas en

retroceso sucederá lo contrario, puediéndose llegar a dar una recirculación del �ujo (la

pala va más lenta que el viento incidente) en las zonas cercanas a la raíz.

Con el batimiento, lo que se consigue es que las palas en avance suban, reduciendo su

ángulo de ataque efectivo y por ende la sustentación. Esto mismo sucederá a la inversa

en el lado de retroceso y se solucionará el problema de asimetría en gran medida.
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(Rueda Monje, 2017)

Articulación de paso

Este parámetro es el único 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-

rán o disminuirán su ángulo de ataque por igual con el �n de conseguir una mayor

sustentación 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 más compleja de la aeronave y

por tanto la que más tiempo y dinero consume durante el diseño. Por lo general, al igual que

en las aeronaves de ala �ja, lo que se busca es reducir el peso lo máximo posible siempre que

las características del helicóptero lo permitan. Por ello, la cantidad de palas varía desde una

(ensayo realizado en un prototipo alemán) hasta ocho (en el MIL MI-26 Halo considerado el

más grande del mundo).

Como regla general, si se incrementa el número de palas disminuirán los problemas de vibra-

ciones, pero aumentará el peso del rotor y la complejidad mecánica al igual que los costes de

mantenimiento, por lo que el número habitual de palas en la mayoría de helicópteros suele

ser de tres o cuatro. Además, no solo es importante el número de palas a la hora de diseñar

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 apareció y por ende el más 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 (hidráulicos, por fricción o de resorte). En él,

las palas se unen a la cabeza del rotor por medio de las articulaciones de batimiento y

arrastre, cuya ubicación varía en función 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 será el momento que impriman

sobre él dándose así una tendencia a verticalizarlo. (Ringegni, 2002, Pág 4)

Rotor semirrígido ( teetering rotor)

Este rotor también fue muy empleado en los inicios junto con el articulado. De hecho,

hoy día siguen siendo muy comunes en autogiros y helicópteros 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�guración típica 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 balancín, de tal manera

que cuando una �apee hacia arriba, la otra lo hará hacia abajo. (Ringegni, 2002, Págs

8, 9, 10)

Gracias a esta simplicidad, se consigue reducir en peso, coste y mantenimiento del sis-

tema. Además, este tipo de rotores no tienen problemas de resonancia en su interacción

con el suelo debido a su elevada rigidez en la dirección de la cuerda, pero el principal

inconveniente es que ahora ciertas vibraciones si que se transmitirán a la estructura de

la aeronave. (Ringegni, 2002, Págs 8, 9, 10)

Por último, cabe mencionar, que al haber únicamente dos palas unidas al eje, las cuales

�apean a la inversa, se generará cierto momento en la aeronave debido a las fuerzas

de inercia opuestas de cada pala. Por tanto, estos rotores requieren de mecanismos de

estabilización tales como los mostrados a continuación:
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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 semirrígido

La barra estabilizadora con dos pesos patentada por Bell de la Fig. 13(a) o el estabi-

lizador aerodinámico Hiller de la �gura 13(b), algo más laborioso puesto que en lugar

de masas en sus extremos, cuenta con dos pequeños per�les aerodinámicos, los cuales

modi�can su ángulo de ataque para controlar las perturbaciones.

Rotor �exible o sin articulaciones

Fue el último en desarrollarse, debido a que tras conocer los otros tipos de rotor, se

buscaba un diseño que combinase tanto la ausencia de esfuerzos en el encastre que

proporcionaba el rotor articulado, con la ligereza que se conseguía con un rotor semi-

rrígido. De este modo y tras una evolución en la industria de los materiales compuestos,

se llegó 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 comparación 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 elastómeros, mientras que el movimiento de arrastre se efectúa

por la �exión de la raíz de las palas.

Cabe mencionar que la clasi�cación de rotores realizada es meramente teórica, ya que

prácticamente ningún rotor es exclusivamente articulado, semirrígido o �exiblre, si no

que se pueden asemejar más a un tipo u otro. Por ejemplo, si se tiene un acoplamien-

to elástico para la articulación de batimiento y uno elástico-viscoso para el arrastre,

en un rotor articulado puro estas tres variables serían nulas, puesto que dichos movi-

mientos no generan resistencia, mientras que en un rotor �exible tenderían a in�nito.

Sin embargo se sabe que esto en la realidad no pasa, ya que aunque el rotor carezca

de articulaciones, la pala será �exible produciéndose así un movimiento de batimiento

efectivo.

2.1.7. Disposición 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 mención a su ubicación en la aeronave pudiéndose

dividir esta en dos tipos:

Rotor único

Obviando los drones, los helicópteros de un solo rotor principal son los más comunes

y estandarizados. La única diferencia entre ellos será la con�guración 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�cación de monorrotores. Elaborado a partir de (Domke, s f), (Security, s f)

y (Whomsley, 2019)

El primer tipo es de los más usados, ya que a pesar de su gran tamaño y el nivel de

ruido que genera, cumple perfectamente con su propósito de cancelación 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 versión silenciosa y segura del

anterior al introducir las palas dentro del carenado. Esto también permitirá mayores

velocidades de giro al no estar en contacto directamente con el aire. Sin embargo, como

es lógico el peso, coste y mantenimiento o serán 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 saldrá por unas ranuras aprovechándose del efecto Coanda

(Llanos, 2017) y actuando así como un rotor antipar.

Finalmente se tienen los helicópteros con motores tip jet, los cuales no son más que unos

pequeños motores a reacción ubicados en la punta de las palas. Su principal ventaja es

que al no contar con un eje de transmisión pueden prescindir de rotor de cola puesto

que no se le comunica ningún momento a la estrucutura de la aeronave. Sin embargo,
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presentan una alta complejidad, ya que las palas deberán ser parcialmente huecas para

dejar pasar el aire y tienen muy baja autonomía además de ser muy ruidosos, por lo que

los pocos que había de este tipo han caído en desuso. Actualmente se puede observar

esta tecnología de tip jets sobre rotores de helicópteros 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 helicópteros 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�cación de birrotores. Elaborado a partir de (BOEING, s f), (Bigstock, s f),

(MiBrujula, 2019) y (Goebel, 2023)

En los helicópteros con dos rotores principales, su ventaja más importante es la ausencia

de un rotor de cola, lo que permite una mayor libertad a la hora de diseñar la aeronave
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tal como se aprecia en la Fig. 16.

En primer lugar se tiene la disposición tipo tándem famosa por elChinook de Boeing.

Esta estrategia permite una gran estabilidad longitudinal dando a la aeronave una gran

versatilidad a la hora de operar. Otro tipo de colocación puede ser coaxial, es decir, un

rotor encima de otro, lo cual brinda la posibilidad de construir aeronaves más pequeñas

y maniobrables. No obstante, tendrán asociada una alta complejidad mecánica.

El siguiente tipo son los helicópteros con rotores entrecruzados, los cuales van de la

mano con los anteriores, ya que al tener las hélices juntas pueden operar en lugares

de difícil acceso, pero su estructura y mantenimiento seguirán siendo muy costosos, ya

que además de existir pocos modelos, se suma la escasa experiencia de trato con este

tipo de aeronaves.

Como último 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 así una gran variedad de operaciones de vuelo a mayores velocidades,

pero con un manejo más complejo para el piloto y un coste de fabricación y diseño

bastante altos. (Leishman, 2006, Cap. 6.9)

2.2. Modelo matemático

A la hora de estudiar el comportamiento aerodinámico en alas rotatorias, no es posible incor-

porar en los cálculos toda la complejidad necesaria para que el caso teórico sea igual que la

realidad. Por este motivo, es necesario simpli�car el problema y recurrir a diferentes modelos

entre los que destacan La teoría de la cantidad de movimiento o del disco actuador, ADT

(Actuator Disc Theory) y la teoría del elemento de pala, BEM (Blade Element Momentum).

2.2.1. Teoría ADT

Este modelo es el más simple de todos y se basa en considerar el rotor como un disco (una

discontinuidad) a través del cual se produce un salto de presión en el �uido. Las hipótesis

tomadas son:

1. Se considera el aire como �uido ideal.

2. Sobre el �uido no actúa 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 rotación de estala y efectos de punta de pala.

(Carbó Molina, 2021a)

29



2 Estado de arte

(a) Vuelo en hover (b) Vuelo axial ascendente

Figura 17: Zonas y régimenes de vuelo según ADT. (Carbó Molina, 2021a, Pág 15)

Esta teoría se centrará 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), además de las situadas

in�nítamente alejadas aguas arriba y aguas abajo, que en función de si se tiene un vuelo en

hover, Fig. 17(a) o axial ascendente, Fig. 17(b), los valores de velocidad verticalVv cambiarán

lógicamente.

A continuación se aplican las leyes de conservación de la masa (1) y conservación de la

energía en forma de ecuación de Bernoulli (2), que con las hipótesis tomadas son:

�V A = cte (1)

p +
1
2

�V 2 = cte (2)

Aplicando la ecuación (2) entre las zonas aguas arriba y aguas abajo con las zonas 1 y 2

respectivamente para la Fig. 17(b), se puede llegar a una expresión para la tracción del rotor

en vuelo axial ascendente.

T =
1
2

�A (V 2
3 + 2V3Vv) (3)

No obstante, también se puede obtener aplicando la conservación del momento a todo el

conjunto �uido:

T = _m[(Vv + V3) � Vv] = �A (Vi + Vv)V3 (4)

De esta forma se puede obtener el valor deV3 que inicialmente se desconocía, igualando

las expresiones (3) y (4), lo cual da lugar a una velocidad aguas abajo igual al doble de la

inducida por el disco rotorV3 = 2Vi .
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Sustituyendo este nuevo valor deV3 en cualquiera de las expresiones que de�nen la tracción,

se obtiene �nalmente:

T = 2�A (Vi + Vv)Vi (5)

Y multiplicando por la velocidad a la que se mueve el aire a través del rotor se puede

hallar también la potencia ideal, que se podrá dividir en dos partes: potencia inducida (TVi )

necesaria para mantener al helicóptero en el aire y potencia útil (TVv) encargada del ascenso

de la aeronave.

Pi = T(Vi + Vv) = TVi + TVv (6)

Tanto la ecuación (5) como la (6) son de extremada importancia en la teoría ADT, ya que

permiten conocer dos de los principales parámetros a la hora de dimensionar un helicóptero

y además servirán posteriormente para desarrollar también la teoría BEM.

Cabe mencionar también que estas dos expresiones son genéricas, es decir, que dependerán

del tipo de vuelo que esté llevando a cabo el helicóptero. Por tanto, si el vuelo es a punto

�jo las ecuaciones se simpli�carán debido a que se tendrá una velocidad verticalVv nula,

mientras que si el vuelo es en descenso bien sea con el motor activo o en autorrotación, dicha

velocidad será negativa y esta teoría no será adecuada para el estudio.

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

de la ecuación (5) queda:

Vi =

s
W

2�A
(7)

Como se puede observar, su distribución a lo largo de la pala no variará porque presenta un

valor constante. Por otro lado, sustituyendo dicha expresión en la ecuación (6), se obtiene

la potencia inducida necesaria para mantener el helicóptero a punto �jo, la cual será mayor

que en vuelo en ascenso por no contar con el segundo término de la ecuación.

Pi = TVi =

s
W 3

2�A
(8)

Obviamente no toda la potencia es aprovechada por el rotor para mantener el empuje, sino

que habrá ciertas pérdidas, que según está teoría 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 comúnmente llamadaFigure of Merit.:

FOM =
Pi

Preal
= 0;8 (9)

Puede verse un análisis y desarrollo de ecuaciones más detallado consultando la bibliografía.

(Carbó Molina, 2021a) (Ull, 2011, págs 7, 8) (Seddon, 2011, págs 9, 10)
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2.2.2. Teoría BEM

Cuando se quiere hilar más �no a la hora de estudiar el comportamiento del rotor en un

helicóptero, se recurre a la teoría BEM, la cual parte de las conclusiones obtenidas en la

teoría del disco actuador, para posteriormente llevar a cabo una discretización de la pala

dividiéndola en tantos elementos como se quiera de manera que el problema se reduce a

dos dimensiones para cada sección, donde las fuerzas aerodinámicas se calcularán según las

condiciones locales del �ujo.

Para desarrollar este modelo, las hipótesis que se toman son:

1. Se considera el aire como �uido ideal.

2. Comportamiento bidimensional.

3. Aplicación de la aerodinámica 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 rotación de estala y efectos de punta de pala.

(Carbó Molina, 2021b)

Para una mayor �abilidad del modelo, se comenzará estudiando las fuerzas que actúan 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 radioR, en el cual se podrá ubicar un elemento

diferencial dr a partir de la distancia al eje de giror y la cuerda de la palac. Además, se

de�nirá como 
 a la velocidad de giro del rotor, dando lugar a la velocidad radial máxima

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 actúan sobre cada elemento de pala se tienen principalmente

la sustentacióndL, la resistencia aerodinámicadD y sus respectivas proyecciones sobre las

direcciones perpendiculares respecto al plano de giro y tangencial al elemento de paladT y

dH.

dL =
1
2

�U 2cdrCL (10)

dD =
1
2

�U 2cdrCD (11)

dT = dL cos� � dD sin� (12)

dH = dL sin� + dD cos� (13)

Una vez establecidas las fuerzas, queda describir las velocidades, que son tres:

. . . . . . . . . . . . . . . . Velocidad tangencial! UT = 
 R

. . . . . . . . . . . . . . . . Velocidad normal! UN = Vv + Vi

. . . . . . . . . . . . . . . . Velocidad total ! U =
p

(
 R))2 + ( Vv + Vi )2 � 
 R

Cabe mencionar, que a la hora de calcular la velocidad totalU, se ha despreciado la normal

frente a la tangencial por ser de un orden bastante menor. Por otro lado, puesto que se está

trabajando con un modelo bidimensional, la velocidad radial no se tendrá en cuenta. De este

modo, queda solo por describir los ángulos implicados:

. . . . . . . . . . . . . . . . Ángulo de torsión! �

. . . . . . . . . . . . . . . . Ángulo de ataque inducido! � = arctan( UN =UT )

. . . . . . . . . . . . . . . . Ángulo de ataque! � = � � �
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Con respecto a los ángulos, se puede decir que la torsión cambiará a lo largo de la pala y el

ángulo de ataque destaca por ser igual a la diferencia de los dos anteriores.

Además de la simpli�cación tomada para el cálculo de la velocidad total, se deben seguir otras

para simpli�car el problema, las cuales son despreciar la resistencia frente a la sustentación

dD � dL y considerar un ángulo de ataque inducido muy pequeño� � 1.

De este modo, ya no tiene sentido comparar las expresiones (10) y (11), por lo que el análisis

se centrará en sus respectivas proyecciones:

dT = dL =
1
2

� (
 r )2cdrCL (14)

dH = dL� + dD = dHi + dHp !

(
1
2 � (
 r )2cdrCL � = �dT

1
2 � (
 r )2cdrCD = CD

CL
dT

(15)

Tras las simpli�caciones tomadas, aparece una resistencia inducidadHi y una parásitadHp

que no se tuvo en cuenta para la ADT. Además ahora, se podrían obtener fácilmente las

expresiones relativas al par motor simplemente multiplicando la expresión (15) por el radio

del rotor.

dQ = rdH = dQi + dQp (16)

Por último, quedan varios elementos importantes para poder entender del todo la teoría y

poder adimensionalizar las ecuaciones, los cuales son la solidez, que representa la relación

entre el área de las palas del helicóptero con respecto al del disco rotor y se representa con

la letra � , mientras que el otro es el radio adimensional,x que divide una medida de la pala

entre la dimensión total de la misma.

� =
bc
�R

(17)

x =
r
R

(18)

Finalmente, adimensionalizando la tracción y el par motor parab palas cumpliendo con

la teoría de per�les y suponiendo que la sustentación se mide a partir de la LSN (dCL =

cl0 + cl� � ) se llega a:

dCT =
�
2

(cl0 + cl� � ) x2dx (19)

dCQ = dCQi + dCQp =
�
2

Vv + Vi


 r
(cl0 + cl� � ) x3dx +

�
2

dCD x3dx (20)

Una vez conocidos los parámetros más importantes a la hora de seleccionar un rotor tal y

como se hizo en el apartado 2.2.1, se procede a combinar ambas teorías con el �n de obtener

una expresión que determine la distribución de velocidades inducidas a lo largo de la pala.

Para ello, se igualan la ecuaciones (5) y (14) parab palas.

bc
2

� (
 r )2 (cl0 + cl� � ) dr = 2�V i (Vi + Vv)2�rdr (21)
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Sustituyendo el valor de� por el de la diferencia del ángulo de torsión e inducido y adimen-

sionalizando mediante la inclusión de� y x, se pude llegar a una ecuación de segundo grado

cuya solución válida será la positiva y se corresponderá con la distribución de velocidades

inducidas a lo largo de la pala.

Vi


 R
=

1
2

2

4�
�

Vv


 R
+

�
8

cl�

�
+

s �
Vv


 R
+

�
8

cl�

� 2

�
�
2

�
Vv


 R
� cl0x � cl� �x

�
3

5 (22)

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

ecuación anterior para este caso, quedando:

Vi 0


 R
=

�
16

 r

1 +
32
�

(cl0x + cl� �x ) � 1

!

(23)

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

código de la asignatura.

La Fig. 20 muestra la distribución de la velocidad inducida para el caso particular que se

estudió en clase con las simpli�caciones pertinentes. Sin embargo, en el presente trabajo, la

forma de la curva deberá ser similar, puesto que la velocidad inducida depende de la raíz

cuadrada del radio considerando una variación pequeña en los coe�cientes de los per�les.

Llegados a este punto, la potencia se puede obtener ahora integrando la ecuación (20) a lo

largo de la pala para obtener el par inducido y parásito, que multiplicándolos por la velocidad

de giro del rotor, queda:

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

que el segundo se trata de la potencia parásita, es decir la generada por la resistencia del

aire.

Al igual que en la ADT, en esta teoría 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 %.

B = 1 �

p
2CT

b
(25)

La expresión (25) proviene de la corrección 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 tracción del rotor. (Seddon, 2011, Pág 34)

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

Preal;tr = 1;1Pi;tr (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 vendrá dada por la ecuación (8), pero sustituyendo

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

Pi 0;tr =

s
T3

tr

2�A tr
(27)

Dicha tracción Ttr , se obtiene dividiendo el valor de la potencia para vuelo a punto �jo del

rotor principal según la fórmula (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 5 y 10 por ciento según las caracterísiticas

del helicóptero en cuestión.

Puede verse un análisis y desarrollo de ecuaciones más detallado consultando la bibliogra-

fía.(Carbó Molina, 2021b) (Seddon, 2011)

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

FOM =
Pi

Preal
=

1
B Pi

1
B Pi + Pp + Pf + Ptr

(28)

Hasta ahora, la teoría se ha centrado en los cálculos para una pala recta con torsión cons-

tante. No obstante, estos dos parámetros (c y � ) se pueden modi�car con el objetivo de

mejorar la situación en vuelo del helicóptero. Es por ello, que según la teoría de alas de gran

alargamiento, para conseguir que la resistencia inducida (y por ende la potencia inducida)

sea mínima necesitamos una velocidad inducida constante, lo cual se obtiene modi�cando

los parámetros de cuerda y torsión anteriormente mencionados.
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Se parte de la ecuación (21), que reestructurada queda:

Vi


 R
Vi + Vv


 R
=

�
8

x (cl0 + cl� � ) (29)

A raíz de aquí, la distribución de velocidades será constante, cuando el término derecho de

la ecuación (29) así lo sea. Esto da lugar a dos tipos de rotor:

Rotor de torsión ideal

Atendiendo a la de�nición del ángulo de ataque como� = � � � , la parte derecha de

la ecuación (29) queda de la siguiente forma:

�
8

�
cl0x + cl�

�
�x �

Vi + Vv


 R

��
(30)

En este tipo de rotor, la solidez debe ser constante, por lo que asumiendo que los

cambios en los coe�cientes de los per�les serán pequeños con respecto a la torsión,

la única manera de conseguir una distribución contante de velocidad inducida es la

siguiente:

� t = �x =

" �
Vi 0


 R

� 2 8
�

� cl0x

#
1

cl�
+

Vi 0


 R
(31)

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

de torsión ideal como el óptimo se construirán a partir del vuelo a punto �jo con un

valor de la velocidad inducida extraído de la ecuación (7) de la ADT.

Por otro lado, como se puede apreciar en la expresión (31), aparece un nuevo parámetro

� t , el cual será constante, por lo que a la hora de representar la torsión a lo largo de la

pala, cabe esperar que su forma sea hiperbólica.

Figura 21: Torsión para el Bell 429 a lo largo de la pala en caso de rotor de torsión ideal.
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La grá�ca de la Fig. 21, ha sido obtenida del código desarrollado en la asignatura donde

no se tenía en cuenta la variación de coe�cientes en los per�les. No obstante, sirve para

rea�rmar el planteamiento del nuevo problema con coe�cientes cambiantes.

Rotor óptimo

Este tipo de rotor, permite no solo una distribución constante de velocidad inducida,

si no que también consigue que todos los elementos de pala trabajen al mismo ángulo

de ataque óptimo� �opt, que será un dato de diseño, por lo que la torsión en la pala

tendrá de nuevo una forma hiperbólica.

� = � � � ! � = � �opt + � = � �opt +
Vi + Vv


 r
= � �opt +

�
Vi + Vv


 R

�
1
x

(32)

Volviendo de nuevo a la expresión (29), para que la velocidad inducida sea constante

en este caso, puesto que el ángulo de ataque lo es, solo queda que�xc l0 y �xc l� también

sean términos constantes, lo cual es imposible ya que ambos coe�cientes de la curva de

sustentación cambiarán en función de la posición de la pala y el per�l que se tenga. No

obstante, como se ha mencionado antes, se deben suponer estos cambios de un orden

menor a los demás, por lo que la solidez tendrá la siguiente expresión:

� t = �x =
�

Vi 0


 R

� 2 8
cl0 + cl� � �opt

(33)

Al igual que antes, se ha tomado la velocidad inducida en vuelo a punto �jo mediante la

ADT en la ecuación (33) para establecer la geometría de la pala, cuya solidez y cuerda

describirán de nuevo una curva hiperbólica al estar relacionadas ambas por constantes

(véase la expresión (17)).

Figura 22: Cuerda para el Bell 429 a lo largo de la pala en caso de rotor óptimo.
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Como se puede observar, el valor de la cuerda disminuye rápidamente según se aleja

de la raíz de la pala al igual que sucedía con la torsión en la Fig.21.

Otro rasgo a mencionar, es que los valores de ambas representaciones son excesivamente

altos, lo que implica una geometría extremadamente compleja para su fabricación.

Por este motivo, los dos tipos de rotores presentados son modelos meramente teóricos,

cuyo punto de diseño es la operación de vuelo a punto �jo, donde conseguirán unos

mejores valores de potencia que en el caso de la pala recta con torsión constante u

otro tipo de con�guración. No obstante, en la FOM no tiene por qué existir un cambio

sustancial, ya que volviendo a la expresión (28), es de esperar que al minimizar la

potencia inducida, a parte de hacerse más pequeño el denominador, también lo hará

el numerador compensándose el valor de este modo.

Un aspecto muy importante que hay que presentar por su uso es esta teoría, es la denominada

sección característica, que no es más 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 cálculos.

Es por ello que tomando valores en dicha posición, se tendrá una idea bastante acertada del

valor promedio para según 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

que varían a lo largo de la pala puede usarse dicha sección en el caso de que simplemente se

quiera tener un primer dato aproximado de dichos coe�cientes.

Puede indagar más acerca de esta sección característica en (Carbó Molina, 2021b).

2.3. Per�les de pala

El per�l aerodinámico seleccionado para el rotor del helicóptero, es uno de los puntos clave

para hacer que éste trabaje de una forma óptima y mejorar así considerablemente su rendi-

miento.

En los inicios, las secciones más usadas eran pequeñas modi�caciones del per�l NACA 0012

y la serie de 5 dígitos 230 para sus diferentes espesores, ya que proporcionaban un buen com-

promiso entre seguridad y buen comportamiento aerodinámico. Sin embargo, más adelante

y gracias a los avances tecnológicos, se empezó 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 sección de punta de

pala en la zona de vuelo en avance puede experimentar velocidades transónicas, otra sección

en la zona de retroceso cerca de la raíz puede llegar a sufrir una recirculación de �ujo por

las bajas velocidades que se le presentan.

Como es lógico, ninguna sección de la pala cumplirá totalmente con los requisitos requeridos,

pero se pueden diseñar 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 útil.
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De manera general, se tratará de encontrar per�les que consigan equilibrar el efecto producido

en la parte de avance (alto número de Mach con bajos ángulos de ataque) con el que se

produce en la parte que retrocede (bajos números de Mach con un mayor ángulo de ataque)

manteniendo también una buena relación sustentación-resistencia. No obstante, cabe decir,

que por lo general la mayor e�ciencia del rotor se tiene que dar cuando este se encuentra

estático puesto que es una de las condiciones más restrictivas en cuanto a potencia necesaria,

como se puede observar en la Fig. 7 de la sección 2.1.4, donde el punto A que representa el

vuelo a punto �jo se corresponde con el que más potencia requiere obviando el punto D y

sus alrededores, donde rara vez se volará.

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 resistenciaCD , se puede expresar en función deCL =CD de la siguiente manera:

FOM =
1

� + 2;6p
�

�
C3=2

L
CD

� � 1 (34)

Como se puede observar, su valor será máximo cuando la relaciónC3=2
L =CD lo sea mante-

niendo una solidez y factor de potencia inducida constante� = 1=B, el cual es la corrección

de la potencia inducida debido a las pérdidas por punta de pala (véase la expresión (25)).

Dicha ecuación se puede reagrupar de tal manera que se obtenga una nueva en la cual quede

la relación de coe�cientes en función del factor de potencial, cuya resolución da lugar a la

siguiente grá�ca:

Figura 23: RelaciónC3=2
L =CD en función del factor de potencia inducida� , para diferentes

valores de solidez� . (Leishman, 2006, pág 297)
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Tal y como se había dicho anteriormente, la Fig. 23 muestra que cuanto más aumente la

relación de coe�cientesCL � CD (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 mejorará considerablemente

dentro de un margen de solidez, llegando a valores objetivo cercanos al 85 %.

Figura 24: Polar de un per�l de primera y segunda generación con respecto a valores cons-

tantes deC3=2
L =CD . (Leishman, 2006, pág 298)

La Fig. 24 es una representación más que justi�ca el empeño de los diseñadores en conseguir

una relaciónC3=2
L =CD lo más alta posible, aunque a medida que esta relación va creciendo,

su pendiente sufre una menor variación, por lo que existe la posibilidad de que en ciertos

casos sea más bene�cioso optimizar otras variables en lugar de buscar una mejor e�ciencia

del per�l.

Cabe mencionar, que generalmente, estos valores máximos de e�ciencia en los per�les, se

dan para un amplio rango de coe�cientes de sustentación (0; 7 � CL � 1; 2), lo cual permite

que el helicóptero pueda trabajar con una máxima e�ciencia del rotor para diferentes cargas

del disco.

Obviamente, esta relación entre sustentación y resistencia no se mantendrá máxima a lo

largo de toda la pala, además de que aparecerán efectos 3D que la reducirán. Sin embargo,

con estas explicaciones se trata de hacer ver el factor clave a la hora de seleccionar los per�les

aerodinámicos independientemente del realismo o no de la situación.

En las dos anteriores grá�cas, no se había tenido en cuenta el vuelo en avance, el cual afectará

al comportamiento de los per�les y también es de suma importancia estudiarlo. Sin embargo,

como se muestra a continuación, la estrategia a seguir sigue siendo la misma (maximizar la

e�ciencia del per�l) puesto que la operación en vuelo a punto �jo será a rasgos generales la

más empleada durante la misión.
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Desgraciadamente, hay otros factores necesarios como la necesidad de un momento de cabe-

ceo bajo y una sustentación máxima alta, que impide focalizar el diseño del per�l en cuanto a

la reducción de resistencia. Además en la realidad, la rugosidad, erosión del borde de ataque..

aceleran mucho la transición a �ujo turbulento.

Figura 25: MejorCL y e�ciencia del rotor en función del coe�ciente de resistencia. (Leishman,

2006, pág 301)

Para entender la Fig. 25, supongamos una familia de per�les que presenten un mismo valor

deCD , 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 avance� , es decir,

que el helicóptero irá más rápido, aumenta también la e�ciencia del rotor y el coe�ciente

CLbest , que indica elCL que maximiza la e�ciencia del rotor al completo.

De este modo, si se quiere un helicóptero con altas velocidades de avance (� > 0;4) a parte

de unas buenas condiciones en vuelo axial, se deberán seguir estudiando diferentes caminos

que incrementen la relacióncl=cd a lo largo de la pala, tratando de retrasar simultáneamente

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 máxima

sustentación,cLm �ax y el Mach de divergencia Madiv . (Leishman, 2006)
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Figura 26: Coe�ciente de sustentación frente a número de Mach y límites de operación para

un elemento de pala (Figure of eight). Elaborado a partir de: (Leishman, 2006, pág 349)

La Fig. 26 o �gura del ocho, es muy importante y representa muy bien el comportamiento

de una sección de la pala del rotor de un helicóptero para vuelo en avance. Esto es, cuando

se gra�ca el coe�ciente de sustentación frente al número de Mach, aparece una �gura muy

característica con forma de ocho, donde la parte izquierda (altocl y bajo Ma) se corresponde

con la zona en retroceso del rotor, mientras que la parte derecha (bajocl y alto Ma) hace

referencia a la pala en avance. De esta manera, sobrepasando las condiciones de pérdida y de

alta velocidad mostradas en la grá�ca pequeña, el rotor será cada vez más ine�ciente, ya que

como se puede observar en la línea roja, si loscl en la parte de retroceso superan el límite,

se producirá una entrada en pérdida dinámica (cercana a la raíz), mientras que en la parte

de avance, si la velocidad relativa al per�l es muy alta aparecerán efectos de compresibilidad

que aumentarán considerablemente la resistencia aerodinámica en la punta de la pala.

A parte de estas dos condiciones indeseadas, también puede existir una entrada en pérdida

estática por la parte central de la �gura. Sin embargo, esta situación es bastante más difícil

que se de en relación a las otras, por lo que la selección del per�l estará más enfocada en no

sobrepasar los límites a izquierda y derecha.

Cuando no hay problemas de compresibilidad, el principal factor a tener en cuenta para

describir las curvas del per�l es el número de Reynolds, el cual in�uirá en gran medida sobre

la resistencia parásita e indirectamente sobre la FOM.

Mientras que la resistencia inducida, se puede reducir empleando per�les aerodinámicos

delgados hasta cierto límite donde se compromete elclm �ax , la resistencia parásita, se puede

disminuir controlando la distribución de presiones y tratando que el �ujo laminar se mantenga

a lo largo de la cuerda. Por otro lado, el coe�ciente de resistencia parásita se puede expresar

en función del número de Reynolds a partir de la aproximación de la teoría de capa límite
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turbulenta de la siguiente manera:

cd0 = 0; 1166Re� 0;2 (35)

Como muestra la ecuación (35), al aumentar el número de Reynolds en zona turbulenta, el

coe�ciente de resistencia parásita disminuirá (al igual que en zona laminar), por lo que un

valor alto de Re permitirá mejorar la FOM ligeramente.

Las características aerodinámicas de los per�les deben evaluarse según su rango de Reynolds

de operación, por lo que antes de comenzar con la selección y diseño de per�les, es conveniente

conocer los valores mínimo y máximo que se alcanzarán durante el vuelo para así restringir

el estudio a ese intervalo de datos.

Figura 27: Rango de Reynolds y Mach de operación según el tipo de rotor. (Leishman, 2006,

pág 351)

La grá�ca de la Fig. 27 muestra una comparativa de los Reynolds y Mach de trabajo según

que tipo de rotor se tenga. De este modo, según se va aumentando el tamaño de la hélice, se

observa una curva con mayor pendiente, lo que indica que mientras que para micro UAVs y

pequeños modelos de rotores los per�les pueden trabajar prácticamente siempre en régimen

laminar por el dominio de esfuerzos viscosos, en el caso de helicópteros a escala real, su rango

de operación se encontrará en torno a los4 � 106 Re en la parte de retroceso y1;8 � 107 Re

durante el avance a muy altas velocidades.
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Figura 28: Coe�ciente de sustentación máximo en función del número de Reynolds para

diferentes per�les aerodinámicos.(Leishman, 2006, pág 412)

Observando el rango de Reynolds de operación bajo otro punto de vista, se puede estudiar

la Fig. 28, donde se aprecia que elclm �ax de per�les empleados para trabajar a bajo número

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�l por la

debilidad de la capa límite ante gradientes de presión adversos, la formación de burbujas de

separación laminares, que aumenta el grosor de la capa límite, etc. Es por ello que a día de

hoy sigue siendo un desafío el modelado de per�les en estos regímenes de Reynolds, siendo

fundamental el estudio experimental.
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