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1. Aerodinamica del helicéptero

1.1. Teoria de la cantidad de movimiento para vuelo axial

La teoria de la cantidad de movimiento supone una buena aproximacién inicial al
comportamiento aerodinamico del rotor, aunque mas adelante se vera que necesita ser
mejorada. Las hipdtesis a partir de las que se aplica esta teoria son:

En vuelo axial, el movimiento es unidimensional.

El movimiento es casi estacionario, se pueden despreciar las variables temporales.
Fluido incompresible.

Fluido no viscoso.

La estela del rotor no tiene movimiento de rotacidon, Unicamente vertical.

La velocidad inducida es uniforme en todo el plano del rotor.

Sobre el fluido no se aplica ninguna fuerza externa.

O N Uk W

Las ecuaciones se plantean en ejes ligados al rotor.

Para aplicar estas ecuaciones se toma como volumen de control el de la figura 1.1. El volumen
de control empieza en el infinito aguas arriba, y se extiende en la direcciéon z positiva, hacia
abajo. El fluido se acelera a medida que se acerca al disco rotor.

A la salida del rotor el fluido tiene una velocidad igual a la suma de la velocidad de entrada Vy,
que es la velocidad de vuelo vertical, y la velocidad inducida por el rotor v;. A la salida del
volumen de control, la velocidad es V}, + v;,, donde v;, considera el aumento de la velocidad
inducida en el rotor a la salida del volumen de control.

W=vey v bbby

N

Figura 1.1. Volumen de control.

Los ejes en los que plantearan las ecuaciones son Xx;, y; y z;, ligados al rotor. La velocidad del
helicoptero en estos ejes es vy, vy, U, y en ejes globales es Vy, V,, Vy,. Para vuelo axial v, = Vy,
pero para otros modos de vuelo debe considerarse la inclinacion del rotor y de la trayectoria.
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Las ecuaciones que se consideraran se desarrollan a continuacion. La primera es la ecuacién de
conservacioén de la masa.

.(fpﬁds_z 0=m=pS(v,+v;)
La segunda es la ecuacion de conservacion de la cantidad de movimiento.
F=—T=§pd§+j€pﬁ(ﬁ-d§)
El primer término del miembro de la derecha es nulo, pues se considera la misma presién en
toda la superficie de control, de modo que particularizando para este caso
T = pS; (v, + v2)? — pSevZ = m(v, + vy) — M, = My

La tercera ecuacion es la de conservacion de la energia. La potencia que el motor aplica al
rotor se esta consumiendo en incrementar la energia del aire que pasa por el rotor.

1 _
E= fzp(ﬁdswz

Se considera la potencia ideal P;; como la potencia que se esta aplicando sobre el rotor, y es
igual a la diferencia de energias cinéticas a la entrada y salida del volumen de control.

1 3 1 3 1 3 3 3
Py = EPSZ(UZ +v33)° — EPSzUz = Em[(vz +v;2)° —v7]

Otra forma de ver la ecuacion de la energia es considerando que la potencia ideal es la fuerza
obtenida por la velocidad a la que se mueve el aire a través del rotor.

Py = T(v, +v;) = mv, (v, + v;)

Igualando con la ecuacién de la energia cinética se puede “eliminar” una de las variables del
problema.

Viz = 2v;
1.2. Salto de presiones en el rotor

La presion de entrada y de salida en el rotor se considera como
1, 1 2
pot5pvz =p+5p(z+vi)

T
1 1 = P —p=2pvi(v,tv) =<
p'+5pW, +v)® =po +5p0; +2v)*)

Este Ultimo parametro se llama carga discal. Resumiendo, las ecuaciones que quedan son
T =2pS(v, + vy, Py = 2pS(v, + v)*v;

m = pS(v, +v;)

ol B

p'—p=2pv;(v; +v;) =
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1.3. Estados de operacion del rotor

El flujo a través del rotor y en sus inmediaciones se comporta de forma diferente segun la
velocidad vertical del helicoptero. En algunos casos no es posible aplicar la teoria de la
cantidad de movimiento y es necesario recurrir a soluciones experimentales. Se distinguen
principalmente cuatro estados de operacion del rotor.

e Operacion normal

En vuelo ascensional y hasta el limite de vuelo a punto fijo (v, = 0) el flujo en el rotor es
altamente periddico. Los vértices de punta de pala estan libres de perturbaciones, y siguen
trayectorias helicoidales suaves y bien definidas.

e Anillos turbillonarios

Para velocidades de descenso bajas, del orden de —v; < v, < 0 los vértices de punta de pala
se desplazan hacia el plano del rotor y hacia el exterior de las palas, generando una situacién
no estacionaria y aperiédica, donde se acumulan los vértices formando una serie de anillos.

No es posible distinguir una superficie que defina la estela, lo que impide aplicar la teoria de la
cantidad de movimiento. Ademas en estas condiciones aumentan las vibraciones y se dificulta
el pilotaje.

e Estela turbulenta

Para velocidades de descenso medias, del orden de —2v; < v, < —v; la estela se vuelve aln
mas turbulenta, y el flujo es similar al de un cuerpo no aerodinamico. Tampoco se puede
identificar la estela, de forma que tampoco se puede aplicar en este caso la teoria de la
cantidad de movimiento.

e Molinete frenante

Si la velocidad de descenso es elevada (v, < —2v;) la estela vuelve a estar definida, y la teoria
de la cantidad de movimiento se puede volver a aplicar. En esta situacion el rotor extrae
energia del flujo.

La figura 1.2 esquematiza el flujo para los cuatro modos de operacion

S - | . ‘-.\ "g. /

—_— b =2 LV W S A
VAL . \ . VAL
‘ / \ / \ |
H'“ b\ rl[ / “.‘“

Figura 1.2. De izquierda a derecha los cuatro estados de operacion del rotor.
Operacion normal, anillos turbillonarios, estela turbulenta y molinete frenante.
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1.4. Vuelo a punto fijo

El vuelo a punto fijo o hovering es un caso particular del vuelo axial en el que v, = 0. Entonces,
para vuelo a punto fijo las ecuaciones del empuje y de la potencia ideal quedan

To = 2pSvj Piao = 2pSviy

El subindice 0 hace referencia a que se trata de vuelo a punto fijo. Combinando ambas
ecuaciones se puede obtener

W= 25 T T T (28

El parametro T /P, se llama carga de potencia.

1.5. Adimensionalizacion de las ecuaciones

Para los problemas se suponen dos casos. El problema se adimensionaliza con las condiciones
de vuelo a punto fijo. En el primer caso se conocera el empuje para el vuelo vertical, que sera
igual al peso. Las variables con una barra son variables adimensionalizadas para el problema de
traccidn conocida.

T 205w, +v)v; v, +v; v

T 2pSvj Vio  Vio (72 + 7)7

P; 2pS(v, +v)%v;  _ _ 1
0 _ 230 31) “ = Pig = (0, + 7)*0; = Py = —
Piqo 2pSvy, 2]

La solucidn para este caso es

b= (VT E-,) Pu=5 (VT3 +7,)

En el caso de potencia conocida se obtendrd una aceleracidon que invalidard la teoria de
conservaciéon de la cantidad de movimiento en instantes posteriores a la aplicacion de la
potencia. Las variables con sombrero son variables adimensionalizadas para el problema de
potencia conocida.

T 2pS(v, +v)v; Py 2pS(v, +v,)%v;
—=—" - ST =(0,+7;)7; — = = 1= (D, + 9;,)D;
TO ZpSvizo ( z 1) i Pi ZPSUL-BO ( z l) i
Y la solucidn, que no es trivial, es

~ 2 45 . 1 . 3v3

T = ﬁvz/ Slnhf f = §asmh (W)

z

-10 -
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1.6. Coeficientes adimensionales

Se consideran los coeficientes de traccion ¢y, de momento cy;4 Y de potencia ideal cp;q como

Qia B

T
—_ Co,., = — Cp., =—
Tu Qia Qidu i

C =
T P idu

Donde u hace referencia a “unitario”

T,=pS(QQR)? Qg = pS(QR)’R  Pigy = pS(QR)?

Donde ) es la velocidad angular y R es el radio del rotor. Los coeficientes de momento y
potencia ideal son idénticos, pues

eoo—_ Qa _ Qu _ Pa _
Q™ HS(QR)2R ~ pS(QR)3 ~ pS(QR)3 ~ P

Y el coeficiente de traccidn puede desarrollarse como

B T _2pSvi(v+v) v vty
TTOS@R? T pS(QR)? “OR QR

A partir de aqui se definirdn los coeficientes de velocidad normal A, velocidad inducida 4; y
velocidad vertical A, como

A—vZ_l_vi U 7
~ OR YT QR 27 QR

Entonces el coeficiente de traccion puede escribirse en funcion de estos coeficientes
CT = 2)1.1)1
Y el coeficiente de potencia se puede escribir en funcién de éste

o =T(vz+vi): T v, +v;
Pid = "HS(QR)? ~ pS(QR)? QR

= CTA

Las soluciones para el caso de traccién conocida se pueden expresar mediante estos
coeficientes. Ahora se tiene ¢ conocida y de valor

W
T = S(QR)?

Y la solucién queda

cpl-d=%T( 2er + 22 +1,) ,11-=%( 2er + 2= 1)

-11 -
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1.7. Potencia ideal y potencia real

Si se supone un caso de traccion nula T = 0 (y por tanto conocida) la teoria de la cantidad de
movimiento predice que la potencia ideal también es nula P;; = 0. Sin embargo esto no es asi
en la realidad, porque siempre hay un nivel de resistencia parasita que hay que vencer antes
de proporcionar tracciéon, producida por efectos viscosos. La potencia real del rotor es

P, =Pz + P

Donde P, es la potencia parasita. Si se considera la potencia ideal como P;; = T(v; + v,) se
puede separar una parte de potencia asociada a ascender Tv, y otra destinada a vencer la
velocidad inducida Tv;. Entonces la potencia del rotor es

P. =P, +P,+P,

Donde P; es la potencia inducida. Pero ocurre que la teoria de la cantidad de movimiento
predice valores de potencia menores que los reales a medida que aumenta la traccion, debido
a las hipétesis que se han hecho respecto a la velocidad inducida, la estela del rotor, etc. Por
eso la potencia inducida incluye una pequefia correccidn con respecto a la potencia ideal

Pi:k'TUl' PZ:TUZ

Donde k es el coeficiente de correccion de potencia inducida k > 1, aproximadamente
k ~ 1,15. También puede aproximarse a partir del coeficiente de pérdida en punta de pala B

| -

Se define la figura de mérito FM como la relacién entre la potencia ideal y la real en vuelo a
punto fijo (v, = 0), es decir

Pigo
FM = — 40
Pio + Py

1.8. Vuelo axial descendente

La teoria de cantidad de movimiento sélo serd valida en vuelo descendente mientras se
cumpla que |v,| > 2v;. Matematicamente se puede entender porque, de no cumplirse esta
condicidn, entraria aire en el volumen de control detallado en la figura 1.1 por la superficie
inferior, sin embargo en el rotor la velocidad del aire se invertiria y no saldria por la superficie
superior. En la realidad se forma una turbulencia que no se puede resolver por teoria de
cantidad de movimiento.

El desarrollo de la ecuacion de conservacion de la masa para este caso es el siguiente

jgpﬁ-ds::O = = pﬁ-d§=—fp13-d5_ =
S

0
m = p(=|v,| + vi)k - S(=k) = —plv, |k - Sok

m = pSolv,| = —pSy(—|v,| + vi3)

-12 -
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Donde k es el vector unitario que apunta en la direccién z. Para la conservacion de la cantidad
de movimiento se tendrd

F=—T=j§pﬁ-d§-ﬁ+3€pd§
=0
F = =T = pS;(—k) (= |v,| + vi2)k (—|v| + vi)k + pSokl|v,|(=k) [v,|(—k)
m m
= m(—|v,| + vi)k + 1it|v, |k

T = _mvizk T = mviz

Finalmente la ecuacién de conservacion de la energia queda, si se considera que la potencia
del motor se emplea en aumentar la energia cinética del fluido

L a2
Pia = [ 300 -d$)IvP? =

1 - - 1 - -
= EPSZ(_k)(_lvzl + Uiz)(k)(—|17z| + Viz)z +Ep50(k)(—|vzl)(k)|vzlz =

|? = 1n'w- 2v, + v;5)
- i2 z i2

1 , 1.
= S(=lv,| +v)? = S1ilv, 2 = 2

2 2

[v2]2>=|v,|+vi,

La potencia ideal en este caso es negativa, se trata del caso del molinete frenante, el rotor
debe “robar” energia al fluido. Para encontrar la velocidad inducida en el plano de salida hay
que buscar una ecuacién alternativa para la potencia

Pig = T(=|v | + vy)
Combinada con el resultado anterior, se obtiene
Vip = 2v;
En resumen, las ecuaciones que quedan son
T = =2pSv;(v, + v;) Py = —2pSv;(v, + v;)?
Vip = 2v; m = —pS(v, + v;)

Considerando ahora que T es conocida, y adimensionalizando

1
(T, +0)=-1 = 7= —E(w/ﬁg —4+7,)
_ 1
Py=v,+v; = Pid=§(ﬁz— 1722—4)

Se distinguen entonces el caso en que v, < 2v; y el de v, > 2v;. Como ya se indicé al
comienzo de este apartado, en el primero la solucién no tiene sentido. La expresion
experimental de la velocidad inducida adimensional U; para este caso es

U; = k4 kU, 4 kU2 + k373 + kv (7,1 < 2)

-13 -
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Con los parametros
k, =—-1,125 ks =—1,718 k= 1,15
k, =-1,372 ks = —0,655

A partir de la velocidad inducida ya se puede obtener la potencia ideal como

Py =7+ 7, Pyg =T(; +v,)
Esto se puede aplicar excepto en la condicién de vuelo de autorrotacion. En este tipo de vuelo
el helicéptero es capaz de generar traccion al descender a una cierta velocidad Unica. Esto es
muy importante porque permite salvar situaciones de emergencia dejando caer el helicdptero
a una velocidad determinada, sin aceleracién. En este modo de vuelo la traccidn es igual al
peso, pero la potencia ideal es 0 y por lo tanto

Pid=0=>l72=_ﬁi

Lo habitual en este tipo de problema es definir la velocidad vertical para la cual se consigue
este modo de vuelo. Una aproximacién experimental para vuelo axial en descenso es

(k 3 8k <5 <0
i 4 4"z dk+1°> 7=
VU =
k(7 + 3v,) 2<7,< Bk
L Ve =V2S Tkt 1
Para la autorrotacién, ; = —¥, y entonces
_ 7k
YT T 3k
Para el caso ideal k=1, ¥, =—1,75y para un caso mas realista k = 1,15 entonces
v, = —1,8. En la realidad los valores de 7, oscilan entre —1,85 < 7, < —1,9. Esto es porque

solo se han corregido algunas de las hipétesis realizadas durante este desarrollo, pero no otras
como la ausencia de resistencia viscosa.

1.9. Teoria del elemento de pala para vuelo axial

Es habitual utilizar la teoria del elemento de pala como complemento de la teoria de cantidad
de movimiento. Se asumen las siguientes hipétesis para el desarrollo de la teoria:

Comportamiento bidimensional de cada elemento de pala
La velocidad inducida, que es perpendicular al plano del rotor, se considerard como
una modificacion del dngulo de ataque del rotor.
3. El término de velocidad radial Ug es despreciable. (Esto no es del todo cierto en vuelo
axial, y menos aun en vuelo horizontal. Esta velocidad genera resistencia.)
4. Uyl < |Up|l =2 U = Uy = ¢ =atan(Uy/Uy) = Uy/Ur L 1,cos¢p = 1,sing = ¢.
5. L>»D.
En régimen de trabajo ¢; = ¢jp - @y ¢g = Cgo + Cq1 * @ + Cgz - @

-14 -
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Las componentes de la velocidad que ve un elemento de pala son

e U:Velocidad total U = \/U§ + U% + U
e Up: Velocidad normal.

e Ur:Velocidad tangencial.

e Ug: Velocidad radial

En una seccion de la pala la velocidad tangencial y la velocidad normal valdran
Ur =Qr Uy = v, +v;(r)

Nétese que la velocidad inducida en el rotor es una funcién del radio al cual se encuentra la
seccién considerada.

Los angulos que intervienen en el problema son

e 0:Angulo de torsién (paso), que puede ser funcidn del radio (torsién geométrica).
e ¢: Angulo de ataque inducido ¢ = atan(Uy /Uy).
e a:Angulo de ataque de la seccién @ = 8 — ¢.

Cuando a un perfil se le somete a una corriente incidente con un cierto angulo aparecen las
fuerzas de sustentacion y resistencia.

1 1
dL=EpUZC-cldr dD=§pUzc-cddr

La velocidad total U, la cuerda c y los coeficientes de sustentacién y resistencia ¢; y ¢4
dependen del radio al que se encuentra la seccién r. Para el caso del rotor es mas practico
proyectarlas en el eje vertical y el horizontal (traccién y fuerza tangencial)

{dT =dL-cos¢ —dD -sing
dFy =dL-sin¢ +dD - cos ¢

Aplicando las hipétesis 4,5y 6

{dedL—dD-cpzdL
dFy ~dL - ¢ +dD

Entonces
1 1 1
dT = EpU%c s dr = Ep(Qr)Zc cCyradr = Ep(Qr)zc €10 (0 — @) dr

Y se puede considerar que

¢=atanU—~@:vZ+vi 2 HuiR_AR 4
Ur Ur Qr QR r T

=

Donde x = /R representa la posicidn de la seccion de la pala de forma adimensional.

Para la fuerza tangencial se tiene que dF; = dL - ¢ + dD. Esta fuerza producird un par que
habrda que vencer para hacer girar el rotor.
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La potencia necesaria para vencerlo serd
dP =dF; - Qr =dL - ¢pQr +dD - Qr

El primer término se considera como la potencia inducida dP; (que en vuelo ascendente
siempre es positiva, en vuelo descendente dependera) y el segundo como la potencia parasita
dP, (siempre positiva). Sustituyendo

( 1

J dp; = EP(QT)BCzaw — ¢)pcdr
1

LdPO = Ep(Qr)3c cq dr

Para obtener los valores totales del rotor habra que integrar para todo el radio y nimero de
palas b. Al ser vuelo axial se trata de un problema axilsimétrico, por lo tanto bastard con

multiplicar por b.
b (R R
r= [ [ar=s[far
1 Jo 0
Se considera ahora el coeficiente de traccién ¢ como

dT  b-c(x) AN
dCT:T_u:TCl“(g_;)x dx

Donde T, es la traccién unitaria definida como
T, = pS(Qr)?
Y se definen también la solidez local o (x) y la solidez global o como

_b-c(x)

7(x) R

1
o= fo o(x) dx

Si la cuerda c es constante cabe destacar la relacidn
bcR = omR? = ¢S

Idénticamente a la traccion se procede entonces con la potencia inducida y la parasita
R R 1
P, = bj dP; ; dcp; = A-dcy Py = bf dP, ; dcpy = Ea(x)cd(x)x3 dx
0 0

Parad = cte, 0 = ctey 8 = 8, + 0,x la solucién que se obtiene integrando es

1 6y 6; A
cT=§crcla<—+———) cpp=A-cr

oc c 4 4 c 2 8 8
Cpy = 2280 (1 +ﬂ(90 +20, ——,1) +Cd—2(eg +222 4507 +2000; — 5002 - 291/1)>

-16 -



Alejandro Roger Ull Disefo de helicopteros y aeronaves diversas

1.10. Teoria combinada para vuelo axial

Las ecuaciones de la teoria de cantidad de movimiento son
m = pS(v, + v;)
T = 2pSv;(v, + v;)
Pig = 2pSv;(v, + v;)?

Y las de la teoria del elemento de pala son

1
der = Eo(x)cl(x)x2 dx
1
dep = p(x)x der + Ea(x)cd (x)x3 dx

Considerando pequefios volimenes de control de anillos diferenciales de radio r que en
conjunto cubren todo el rotor de radio R, la teoria de cantidad de movimiento queda

dm = 2nrp(v, + v;) dr
dT = 4nrpv;(v, + v;) dr
dP,y = 4nrpv;(v, + v;)? dr

En este caso las velocidades inducidas pueden ser funcién de la posicion del elemento
diferencial considerado, es decir v; = v;(r). Para combinar ambas teorias, la traccion obtenida
en cada una de ellas debe ser igual a la de la otra

dTrem = dTrgp
1 A
Anrpv;(v, + v;) dr = 50Cla (9 — ;) x2(pS(QR)?) dx
De forma adimensional
1 A 5
4A4;x dx = Eacla (9 - ;) x“ dx

Por lo tanto

1 A
4AA —A,) = 59Cla (9 — ;) X

Donde A; = A — A, v; =v;(r), A= A(x), 0 = a(x), c;q = C15(x) y 8 = B(x). Esta ecuacidn
de segundo grado se resuelve para 1

2
_ 0Clq _ &) 0Clq _ (Ucla _ &)
A= ( 6 2) v 3 %% (16 2

Si el problema cumple que v; = cte y no se necesita obtener la distribucién en el rotor de
ningun parametro se puede aplicar la teoria de cantidad de movimiento. Si no, se resuelve
mediante esta ecuacién y con esta solucidon, mediante la teoria del elemento de pala, se
obtieneA; =1 —1,, ¢, a, ¢;, dcr y dep.
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La torsion 6 es el angulo de la cuerda de la pala con la horizontal. Se puede escribir
0(x) =6y +6,(x)

El paso que el piloto aplica a la pala esta incluido en 8, y la torsién geométrica de la pala estd
incluida en 8;(x). El paso se varia para obtener una variacion en la traccién, ya sea de
magnitud o de direccion.

La teoria combinada tampoco predice que en la punta del ala no puede haber sustentacion ni
traccidn. Esto es porque los perfiles no tienen informacién de que la pala es finita. Para ello se
aplica la correccion de Prandtl de pérdida en punta de pala (Prandt! Tip Loss Correction). Se
interpreta como un aumento de la velocidad inducida en la punta de la pala, lo que aumenta la
potencia necesaria y disminuye la traccidon obtenida, y este efecto estad representado por el
factor de pérdida en punta de pala B. Este factor serd constante para todo el rotor, y es un
promedio que corrige la pérdida de traccidon de forma global, en todo el rotor y no sélo en la
punta. Una aproximacién que permite calcular B si no se dispone de su valor es

1,386 4; 1,386 Ver

b

b b "
/1+/1$

Donde se ha considerado A; < 1, A; = Ao =+/cr/2 y 1,386 ~+/2. Otra aproximacion
diferente es

co(1+0,77,)

B =
1,5R

Donde T, = ¢;/cy. Una vez se dispone de este factor, se corrige 1; como 1;/B = A%. Nétese
queB <1y Af > J;. Esta correccidn sélo afecta a la potencia inducida, no a la parasita.

1.11. Rotores de velocidad inducida uniforme

Aungue no se demostrara aqui, los rotores cuya geometria permiten mantener la velocidad
inducida uniforme necesitan la minima potencia inducida para generar una traccion
determinada. En vuelo axial, |la traccién es

dT = 4mprv;(r) (vZ + v; (r)) dr = %pb(ﬂr)zcl (r)c(r) dr

Para que la velocidad inducida sea uniforme (v;(r) = v;) entonces se debe de cumplir que

_ 1p@)?ame

Vi (vz + vi) 2 47tpT'

r-c(r)-c(r) =cte
O en forma adimensional

x-cx)-ogx)=cte=x-¢y-a-a(x)

-18 -



Alejandro Roger Ull Disefo de helicopteros y aeronaves diversas

Es decir, hay que encontrar una distribucién de cuerdas para que se cumpla esta propiedad.
Existen dos casos sencillos, el rotor de torsion ideal y el rotor éptimo. El primero es un rotor
que cumple que

cte
a-cla=cte=>a=7

Por lo tanto si consideramos que en la punta de pala el angulo de ataque vale a(x = 1) = a;
entonces a(x) = a;/x y del mismo modo
ar A o+ 6,

bR =a—¢="+T=——=1

Donde se ha considerado A = cte puesto que la velocidad inducida es constante. Entonces se
tiene que la torsién debe ser una funcidn hiperbdlica. Aunque la torsidn deberia ser infinita en
la raiz de la pala, en posiciones cercanas al eje los mecanismos de ajuste de la pala impiden
que la pala se acerque al eje. Aun asi, la torsion en la parte de la pala mas cercana al eje seria
demasiado alta, y supondria la entrada en pérdida en modos de vuelo diferentes del vuelo
axial.

Para otras aplicaciones como aerogeneradores o hélices donde el flujo acostumbra a ser axial
si se puede aplicar, pero para helicépteros se acostumbran a tomar distribuciones de torsion
lineales que se aproximan mejor a la distribucidn hiperbdlica cerca de la punta de pala, donde
mas efectivo resulta.

El coeficiente de traccion queda

1
der = —ocpax? dx = =ocj a, x dx
2 2 ——

cte

Integrando esta expresidn

11 1
Cr = Eaclaatx dx = ZUCza“t
0

Y para los coeficientes de potencia inducida y parasita
dep; = p(x)x der = cp; = Acy
1 ) 1 a; an’?\ ,
dey = Ecrcdx dx = EG (Cdo + cdl? + ca (?) )x dx
Integrando la segunda expresion

1

1
4
Cpo = f deyo = ga(cdo +3 Cartte + ZCdzatz)
0

La A; se obtiene a partir de la teoria de la cantidad de movimiento como

A = %(,/ZcT +22-1,)
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El caso del rotor 6ptimo, ademds de conseguir la potencia inducida minima, hace que todos los
perfiles de la pala trabajen a su dngulo de ataque dptimo. Si los perfiles de la pala son todos
iguales, el angulo de ataque serd uniforme. Por lo tanto

a(x) = opt

ax)=cq a :{
Cl(x) = Cla
Por lo tanto o - x = cte y entonces

O A(x) At

o (x) = a(x) X Topt X

La distribucion vuelve a ser hiperbdlica, y de nuevo se aproxima de forma lineal, como en el
caso anterior. Para este problema se tiene a,,; dato, y 4; y g; a determinar. Como en el caso
anterior, A; se obtiene a partir de la teoria de cantidad de movimiento, y para o; se trabaja con
el coeficiente de traccion

1 1 1
der = 70C1a@ " x?dx = 2 0tCla® " X dx = ¢p = 2 9tCla%opt
Y finalmente los coeficientes de potencia quedan

dcp; = Ader = cp; = Aecp dcpg = Eacdx?’ dx = Eatcdxz dx = cpg = 0t

1.12. Seccion caracteristica

Se trata de realizar un rotor cuya geometria mantenga el coeficiente de tracciéon equivalente
igual al original de uno de los dos tipos de rotores anteriores (rotor de torsion ideal o rotor
6ptimo), o que el coeficiente de potencia parasita equivalente sea igual al original. Nunca
podran mantenerse los dos.

Supdngase un rotor cuyo coeficiente de traccion debe ser equivalente a uno de torsién ideal,
pero para el cual se quiere un dngulo de ataque a(x) = a,4 uniforme. Entonces para el rotor
original de torsion ideal

Ct = —0CqQt

Para el equivalente

1
dep = Eaclaxz dx = cp = £ 9Ctateq

Para que ambos coincidan

3
aeq = Eat

La seccidn caracteristica del rotor original serd aquella que tenga a(x) = 3a;/2.
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1.13. Teoria de la cantidad de movimiento para vuelo de avance

Igual que se hizo en el caso de vuelo axial, en vuelo de avance es posible aplicar la teoria de la
cantidad de movimiento para establecer la relacién basica entre la potencia ideal necesaria
para producir una determinada traccion a través de la velocidad inducida por el rotor.

Se realizan las mismas hipdtesis que en el caso de vuelo axial, excepto el hecho de que el flujo
ahora pasa a ser bidimensional. De nuevo se utiliza un sistema de ejes ligado al rotor. Aunque
en una situacion real seria necesario que el rotor se inclinase respecto a la horizontal para
vencer a las fuerzas de arrastre, lo que generaria una velocidad vertical v, en el rotor, esto no
es necesario en la teoria de la cantidad de movimiento.

Una vez mas se aplican las ecuaciones de conservacion. La ecuacion de la masa es

m = pSlv,| = pS\/vf + (v, + v)?

Donde v, es el mdédulo de la velocidad en la seccion perpendicular al eje del volumen de
control en la posicion del rotor. Definir v; de esta manera permite reducir el problema de
vuelo de avance al caso de vuelo axial.

La ecuacién de la cantidad de movimiento queda
T = m(v, + v;p) — mv, = mv;,

Y para la energia

1 J 2 1 s 1,2
Pig = 51 (v, +v32)" — 5 1hv;
Pero la potencia aplicada también se puede obtener como

Py =T (v, +v;)

De modo que, como en el caso de vuelo axial, puede obtenerse que v;; = 2v;. Por lo tanto las
expresiones finales para la traccién y la potencia quedan

T = 2mv; = 2pSvi\/v§ + (v, + v;)?

Pyg = 2mw;(v; + v,) = 2pSv; (v, + vy) _[vE + (v, + v;)?

1.14. Adimensionalizacion de las ecuaciones

Adimensionalizando las ecuaciones anteriores, particularizadas para el caso de traccién
conocida, con las variables de vuelo a punto fijo como ya se hizo en el caso de vuelo axial, se
obtiene

ﬁi\/ﬁf + (@ +7)? =1 Piq = 0i(7, + ﬁi)\/ﬁ,% + (7, +9)? = Pig = 0, +
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La expresidn anterior permite determinar la velocidad inducida en vuelo de avance, pero es
una ecuacién de cuarto grado y habitualmente se recurre a métodos numéricos para su
resolucién. A modo de inciso, considerando el caso irreal en que v, =0, es decir, el
helicéptero avanza con el rotor en un plano horizontal, la solucién analitica obtenida es

- 1 ’
Pidzﬁiz E( 173?4‘4‘—17;)

Cabe destacar que, por un lado, si se hace v, = 0 se recuperan las expresiones para vuelo

axial, y que, por otro lado, esta teoria implica que el rotor ideal se comporta del mismo modo
para vuelo de avance y para vuelo de retroceso, algo que es completamente irreal.

Manipulando las expresiones anteriores se puede llegar a una ecuacidon que permite obtener
de forma implicita la potencia necesaria para una determinada condicion de vuelo

Py —v,)(v2+P%) =1

La expresion de la potencia obtenida anteriormente puede reescribirse en funcién de los
coeficientes de velocidad como

_ L A
Pid =V, + Vi = —
Aio
Esta expresidon puede desarrollarse ain mas
_ Aio

7

Py =—tana, + ———
o SN R

Donde u = v, /QR es el coeficiente de velocidad horizontal, 4;, es el coeficiente de velocidad

inducida en vuelo a punto fijo, y a, es el angulo de ataque del rotor. El primer término de esta

ecuacion corresponde a la potencia que se ha de aplicar al rotor para propulsar y hacer

ascender al helicéptero, el segundo es la potencia inducida.
El angulo de ataque del rotor puede determinarse a partir del equilibrio de fuerzas

YFy = Tsin(a, —yp) —Dcosy, =0 YFy, =Tcos(ay —yp) —W —Dsiny, =0
Donde y}, es el dngulo de ascenso, entonces considerando angulos pequefiosy D < T

+D
a, = —
T Yn W

1.15. Teoria del elemento de pala en vuelo de avance

Respecto al caso de vuelo axial, la teoria del elemento de pala tiene dificultades afiadidas. La
aerodinamica ya no es estacionaria, cada pala del rotor ve una velocidad diferente, es decir, las
variables ya no dependen sdélo de la posicién radial, sino también de la posicidn azimutal.
Tampoco sera sencillo combinarla con la teoria de la cantidad de movimiento para encontrar la
velocidad inducida, por lo que en general se utiliza un modelo de velocidad inducida.
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El desarrollo de las ecuaciones es como sigue

Vplano = V COS Q. Ur=v C(.)S a,siny + QR
= psi Uy = vsina, + v;
Vnormal = VSIN &

Ur = vcosa, cosy
El efecto de Uy no sera considerado en este estudio

_vsina, +v; v+ Ur Qr+wvcosa,sinyd Qr+wv,siny i
A= TR QR R~ QR =T qr X tusiny
U= /U%+U,3

Uy
= atan— = atan——— 0 =0(x,
¢ = aanUT atan X sing (x, )

a=0—¢=alxy)
A partir de aqui se toma la hipdtesis de que |Ur| > |Uy|. Las dos consecuencias de esto son
U U U A
R Q;;—x+,usm1/) ¢ = =

UT X+ usiny
Para el calculo de la sustentacion

1
dL(r ) = 3p - URG ) - () - cy(r, ) dr

Se considera que la sustentacidn varia linealmente con el dngulo de ataque ¢; = ¢;,a y por lo
tanto

dL(T ll)) =5pP" U72~(T', 71[)) ' C(T‘) ' Cla’(r' lp) ’ (0(7", lp) - ¢(rl¢)) dr

Para la resistencia se asume el modelo de curva polar parabdlica

dD = ZpU%c(ch + cg1a + cgpa?) dr
Respecto a las fuerzas que interesan para el vuelo del helicéptero

{dT =dLcos¢ —dDsin¢ = dL
dfr =dLsin¢g +dDcos¢p = dL-¢ +dD

Y para el momento y la potencia, recordando que Uy - ¢ = Uy

{dQ =rdF;(r, )
dP = Up(r,¢) - dFp(r,yp) =dL - Uy +dD - Up = dP; + dP,

Para obtener los valores totales hay que integrar

21 Rdel
21 Rde Pi f f 2T
T=f —— dy P=P, + Py 0 0
o Jo 2m

2T Rb dpP
5=, ), =
0 0
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Donde b es el nimero de palas. Si se tomase por ejemplo una simplificacién con ¢4, 8, Ay ¢
constantes entonces la solucion seria

r=2 (QR)?cR 9(1+3 2) ~
=3P CReiq (3 SH ) =5

b 7] 1 1
P; = —p(QR)3cR [—AB —— 1B + - 280 2]
i 2.0( )°cRciq 3 > + > u

b 3 2
P, = §p(QR) cRego1 + K, u?] K, ~5

Sin embargo, como 4 = A, + 4; habra que imponer A; para poder resolverlo, porque mediante
la teoria de la cantidad de movimiento no sera posible, como se indicé al introducir este tema.
Habra que aplicar los mismos factores de correccién B que ya se vieron anteriormente.
Ademads en esta potencia parasita se ha tomado Unicamente c,q Yy, por no considerar Uy, el
valor obtenido es inferior al real. Al considerar U, también se retrasa la entrada en pérdida. Es
debido a la correccion de este efecto que se toma K, ~ 5, pues sin esta correccion deberia ser
K, = 3.

Las fuerzas en el plano horizontal se determinan como
dH = dF; - siny dY = dF; - cosy

Son fuerzas dependientes de r y de . Integrando para la longitud de la pala y el giro
completo, y multiplicando por el nimero de palas se obtiene

2 (R} . dH 2t rRp .4y
P S
o Jo 2m v o Jo 2m v

En el caso de que todos los coeficientes sean constantes las fuerzas resultantes son

b
H = Hi + HO = Ep(.QR)ZCRg(Cla . 0/13 + CdO) Y=0

1.16. Modelos de velocidad inducida

Como ya se ha indicado, no resulta sencillo combinar la teoria del elemento de pala en vuelo
de avance con la teoria de la cantidad de movimiento para encontrar la velocidad inducida, por
lo que en general se utiliza un modelo de velocidad inducida.

El mds sencillo consiste en suponer v; = cte y se trataba con la teoria de la cantidad de
movimiento.

Ligeramente mas complejo es el modelo de velocidad inducida lineal en x y en y, para
velocidades de avance con u > 0,15, que consiste en expresar la velocidad inducida como

A= Ao(l + kyxcosy + kyy sint/;)
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1.17. Rotores coaxiales

Algunas ventajas del rotor coaxial son que toda la potencia se aplica para obtener traccién y
ademas se permite el disefio de rotores mas compactos. A cambio, los inconvenientes son que,
al trabajar el rotor inferior bajo la estela del superior aumentara la potencia inducida, ademas
de que el sistema de acoplamiento de las palas al eje (buje) es mucho mas complejo y generara
mas resistencia. Por lo general el control de estos helicdpteros es mas complejo.

Aplicando la teoria de la cantidad de movimiento y considerando que la distancia que separa a
ambos rotores h < R, en vuelo a punto fijo

ViT 1258

Se considerara que ambos rotores generan la misma traccion, es decir
TT = TU + TL = ZT

Entonces la velocidad inducida y la potencia inducida quedan

2T
V; = ZPTS Pi:TT'vi:

3
(2T)2
\2pS
Para un rotor aislado la velocidad inducida es

T

V; = Z’TS

Y la potencia inducida para dos rotores aislados es

N|w

2T
\2pS

Se define entonces el factor de interferencia kyy, que relaciona la potencia consumida por los

Z'Pi:

rotores coaxiales comparada con la consumida por ambos rotores por separado

P Picoax _ V7 ~ 141
i 2XAIS
Mediante este analisis se obtiene que la potencia inducida para los rotores coaxiales seria un
41% mayor que para los dos rotores aislados. Sin embargo, si se considera que en el centro
del rotor inferior la velocidad del aire viene dada por 2v;, debido al chorro procedente del
rotor superior, es como si el centro del rotor inferior trabajase en vuelo ascendente, y la
potencia inducida en vuelo ascendente es menor que en vuelo a punto fijo.

Ahora se considerardn otras hipdtesis. El rotor inferior se vera influenciado por la velocidad
gue induce el superior, pero el rotor superior se comportara aisladamente.

-25-



Alejandro Roger Ull Disefo de helicopteros y aeronaves diversas

Para el rotor superior las ecuaciones de la teoria de la cantidad de movimiento son

My, = pSvy
T, = 21my,v, = 2pSv?
Py, =T, v, =2pSv3

Para el rotor inferior
(. S S
|my = PE(UI + 21) +P§Vl = pS(vy +vp)

T, = iyw; — T, = pS(v, — v))w; — 2pSv]

1
Py=T-(v,+v)= EpS(vu + v)wf — 2pSv3

Ahora es necesario suponer o T,, = T; 6 bien P, = P;. Suponiendo que las potencias de ambos
rotores son iguales P, = P; = P, se obtiene una ecuacidén de tercer grado en v;/v, con una
Unica solucion real

v;\3 v;\2 v v 2v2 (2, + v
2(—1) +5<—’) +2(—l>—2=0=>—l=0,4376 wl=“(—”21)
Uy Uy Vy Uy (vl + vu)

Las potencias que consumirian los rotores si estuviesen aislados serian

Tu Tl

(Poais =Ty, -vy, = 2P5U3 =T, ZITS (Plais =T, - Wais =T - Z;TS

Las tracciones se pueden calcular mediante las expresiones

_ 2pSvg

T, = 2pSv? T, = ———
u

Entonces el factor de interferencia de potencia inducida es (con la solucién de v; /v,)

P, +P,

" _ _ 2P,
N (B ais + (P ars T, T,
Tu M ZPTS + Tl M ZPTS

Esta es la relacion entre lo que consumen los rotores conjuntamente frente a lo que

= 1,266

consumirian por separado. Realizando el mismo proceso para tracciones iguales se obtiene
kint = 1,281. En la realidad estos factores son menores, del orden de kit = 1,16.

La potencia de los rotores en coaxial es

3/2
Pcoax = k- kint - —
v 2pS

La potencia parasita es el doble de la de un solo rotor por separado. Puede considerarse como

+ pS(QR)3

O0Cqp
- 2
8

si el rotor coaxial tuviese una solidez doble. La potencia inducida también es el doble, pero
ademas se aplican los factores de correccion y de interferencia.
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1.18. Rotores en configuracion tandem

Se definen los parametros m’, que es la fraccién de superficie del rotor inferior afectada por el
rotor superior (aerodindmicamente)) y m como la fraccion de area solapada
(geométricamente) m = S,y,/S. Si h < R entonces m' = m. Este es el caso que se considera a
continuacién

2
m=———— ; 6 =acos—

n(@—%sin@) D

3
_ , (1-m)T, _(A-m)T?
P,=(1-m)T,- /ZpS(l e R 1

3
2

m'(T. +T)% T3 4T
P, —t Pov:—1 2 PizxAIS:—1 2
\/2pS \/2pS \/2pS

Pi TAND _ (1 — m,)T13/2 + (1 — m')T23/2 + m,(Tl + T2)3/2

P; 2xa1s T13/2 + T23/2

_@-m)rT, 3/2

koy =

Como ambas tracciones seran iguales
koy =1+ (V2 -1)m’
Considerando ahora el caso h = R entonces m’ = m’(m)
Para el rotor superior
T, = 2pSv?: (1) my,, = 2pSv,m’ + 2pSv,(1—m') (3)
Para el inferior
T, = (mw), — (mw),,  (2) my = (1 —m')pSv; +m' (v, + 2v,)pS (4)
El desarrollo para estas cuatro ecuaciones es el siguiente

(D + @)= v2(dm' +2) =w, (v, +2m'v,) (5)

1
P=T(A-mDv +m Qv +v)) = EpS(vl + 2m'v)v? — 4pm’Svd (6)

1
(D) + (6) = 2v2 (v, + 2m'y,) = E(Ul +2m'v )wE —4m'vd @)

)+ (7) 8m'vy, + 2y, ®)
= =
O T
(5)+(8) Lo am' —2 )z + (2 +(—2 ) f=0
=> — —_— =
m+1 o Vu T\ o+ 1) T oy 1) v
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Esta ultima es una ecuacidn de segundo grado en términos de v;/v,. Se puede escribir la
solucién como

v = G(m,)vu

Donde G(m") es la funcién solucién de la ecuacion (9). El factor de potencia inducida debido
al solapamiento Ky, se define de forma similar al factor de interferencia Kyt

_ Pitanp
Koy = 35—
i 2XAIS

Las potencias del tdndem y de ambos rotores por separado son
Pitanp = P + Py =T(G(M) + 1+ 2m')v,  Pioxais = 2T 1y
Finalmente

Gm")+1+2m’
2

Koy =

1.19. Equilibrio de momentos y rotor de cola

El rotor de cola es el encargado de contrarrestar el momento provocado por el giro del rotor
principal, ademas de proporcionar estabilidad y control direccional. Los helicdpteros con
rotores coaxiales o en configuraciéon tdndem no requieren de ningun dispositivo que
contrarreste este momento porque cada rotor gira en una direccion diferente.

Existen tres conceptos de dispositivos que contrarrestan el momento del rotor principal.
e Rotor de cola convencional

Opera en un entorno aerodindmico complejo,
influido por el rotor principal y las superficies
estabilizadoras. El estabilizador vertical ayuda a
disminuir la fuerza lateral necesaria, pero aumenta
la potencia parasita del fuselaje. Inclinando un
poco el rotor de cola, éste puede colaborar
también con la traccion global.

Figura 1.3. Equilibrio de momentos.
Existen dos tipos de rotor de cola convencional

A Rotores de traccion o tractors: El estabilizador vertical induce un efecto suelo en el
rotor, pero el flujo sobre el estabilizador provoca una fuerza en direccidn contraria
a la deseada.

A Rotores de empuje o pushers: Debido al estabilizador vertical el fluido que llega al
rotor no es uniforme, lo que hace aumentar la potencia inducida y aumenta las
vibraciones.

Por lo general los rotores tipo pusher son mas eficaces.

-28 -



Alejandro Roger Ull Disefio de helicépteros y aeronaves diversas

e Rotor de hélice guiada o Fenestron
Las principales ventajas del Fenestron son:

¢ Requiere una menor potencia para generar una determinada traccién, o lo que es
lo mismo, permite utilizar rotores mas pequenos.

Menor efecto de la estela del rotor principal.

Disminuye el riesgo de rotura o dafios.

Disminuye la pérdida en punta de pala del rotor de cola.

* & & o

El estabilizador vertical proporciona parte de la fuerza lateral en vuelo de avance.
Y sus desventajas son:

¢ Problemas de separacién de flujo a la entrada del rotor.
¢ Frecuencias de sonido mas altas y molestas (mayor nimero de palas).
¢ Eltamafio del estabilizador vertical aumenta la potencia parasita del fuselaje.

Figura 1.4. Helicoptero de los U.S. Coast Guard con Fenestron.
e NOTAR® (NO TAil Rotor)

El sistema NOTAR® consiste en generar una fuerza lateral a lo largo del cono de cola mediante
control por circulacién (efecto Coanda). La fuerza depende de la velocidad de salida dl fluido
por las ranuras distribuidas a lo largo del cono de cola. El flujo sobrante se expulsa por la
tobera de cola y proporciona una fuerza adicional.

Desaparece por completo el riesgo de rotura o dainos personales y el ruido disminuye en gran
medida, pero tiene la desventaja de perder eficacia en vuelo de avance.

Downwash
.

B —— Air
Jet N

: / ~ @/ﬁm
R y_4
N
’Aurlntake

Rotating
Nozzle

Figura 1.5. Sistema NOTAR®.
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2. Actuaciones del helicoptero

2.1. Método de la energia

Las actuaciones tratan de determinar la potencia necesaria para una determinada condicién de
vuelo. Ademas, haciendo un balance entre la potencia necesaria y la disponible se podra
definir una serie de valores como velocidades maximas de vuelo o ascenso, el alcance, la
autonomia, el techo, etc.

La potencia necesaria es la potencia que se requiere para realizar un vuelo determinado
(condiciones de velocidad) con unas ciertas condiciones externas. La potencia necesaria estara
formada por diferentes componentes

e Potencia asociada al rotor principal

¢ Potencia inducida

¢ Potencia parasita

¢ Potencia ascensional (en ejes rotor)
e Potencia asociada al rotor antipar

¢ Potencia inducida

¢ Potencia parasita

¢ Potencia ascensional (en ejes rotor)
e Potencia parasita del helicoptero
e Pérdidas mecanicas

Por otro lado, la potencia disponible depende de la potencia que el fabricante indica que
genera el motor (potencia instalada), pero montado en el helicoptero, debido a una serie de
defectos, esta potencia disminuird. Estos efectos son

e Pérdidas en la entrada

¢ Aumento de temperatura

¢ Disminucion de presion
e Pérdidas en la salida

¢ Modificacion del flujo de salida debido al rotor
e Pérdidas por extraccion de aire

¢ Utilizacidn para sistemas auxiliares

Las actuaciones del helicoptero se llevan a cabo en un modelo de atmdsfera ISA. Puesto que la
variable mas interesante es la densidad, bastara con utilizar

6,5-1073 - h>4’252

p(h) = ps;, (1 - 28815

No se debe confundir la altitud h sobre el nivel del mar con la altura z a la que se encuentra el
helicéptero, que sera la referencia para el estudio del efecto suelo. La altitud h acostumbra a
darse en ft, de modo que es importante recordar que 1 ft = 0,3048 m.
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Puede encontrarse una relacion de la potencia disponible con la densidad como

m<1

Pdmp(h) _ <p(h))nl

Paisp st PsL

El valor de m dependera del helicdptero, pero suele estar cerca de m = 0,85.

Por lo general el problema es casi estacionario, de modo que la traccion del rotor principal serd
normalmente igual al peso de la aeronave, y la del rotor antipar contrarrestara el momento del
rotor principal.

P,

T=W Q=5=ltTt

Las potencias de aplicacion en el problema de actuaciones seran las siguientes:

e Potencia inducida P; = kWv;
e Potencia de velocidad vertical P, =WV,
. - 3 0Cq 2
e Potencia parasita Py = pS(QR) 5 (1+5u*)
1
e Potencia parasita del fuselaje Por = Epfvf

La velocidad inducida v; se calcula de forma general como

w

Ui\/UJ? + (v, +v;)? = v Vip = 205

Y la velocidad en el plano del rotor v; se calcula de forma general como

vy = Jv% + (v, + v)?

El drea de placa plana equivalente f se puede aproximar como f = cpr-Syer Yy serd
habitualmente un dato del helicéptero.

Para el rotor de cola la potencia se calcula igual que para el rotor principal, aunque serd
habitual expresarla como una fraccion k; de la potencia del rotor principal. Las pérdidas
mecdanicas se expresan como rendimientos del rotor principal y el antipar. La potencia
necesaria para el vuelo serd entonces

PP (1 Ky
B.=P,+ Py + Py + Py P, = Py + Py, pnec=_+_:(_+_>pr
Nr Mt Nr Nt

Por ultimo, es importante diferenciar las velocidades ligadas a los ejes del rotor v,, v,, v;, v;
con las velocidades del movimiento del helicéptero V, Vy, Vi, que se relacionan entre ellas a
través de los angulos de inclinacién del rotor, que habitualmente seran pequenos.
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2.2. Actuaciones en vuelo axial

El problema axial tratard en determinar el techo de vuelo y la maxima velocidad ascendente.
Para equilibrar la traccién generada por el rotor antipar, el rotor principal debera tener una
pequefia inclinacién lateral § de forma que la componente lateral de la traccién principal se
encargue de equilibrarla.

Sumando las fuerzas laterales y las verticales se obtiene

EP =0 - ind =0 5~—t~—t
= = T 1 = = =~ =~

L t St T w
EFV_—O = ZCOSS—W—Df——O > T=W

La potencia se calculard con las expresiones resumidas en el apartado anterior particularizadas
para vuelo axial, es decir, u = 0y v; = 0. En el caso de vuelo axial se despreciara el término
de potencia parasita del fuselaje.

Si se esta tratando un caso de vuelo descendente habra que recurrir a las expresiones para la
velocidad inducida encontradas en el apartado “1.8. Vuelo axial descendente”.

e Techo del helicéptero

Se define el techo como la altitud maxima de vuelo a punto fijo. El techo se obtiene para la
altura a la que la potencia necesaria es igual a la disponible en vuelo a punto fijo.

h=hpe = PneCZPdisp ;o v, =0

A modo de paréntesis cabe destacar que éste es un punto asintético, de modo que el
helicéptero no puede llegar hasta él. Se define de un modo mas practico el techo en servicio,
que es el punto donde la velocidad ascendente no puede superar 0,3 m/s.

Ademas la potencia necesaria depende de la velocidad de avance, y disminuye a medida que la
velocidad aumenta, hasta cierto valor, a partir del cual vuelve a aumentar. De este modo, el
techo a una cierta velocidad puede ser mayor que el techo en vuelo a punto fijo. Se define el
techo absoluto como el techo a la velocidad de vuelo de minima potencia necesaria y con el
peso minimo de la aeronave.

e Maxima velocidad de ascenso

La potencia necesaria depende de la velocidad de ascenso v,. Igualando la potencia necesaria
con la disponible se obtiene una relacidn que permite encontrar la maxima velocidad de
ascenso.
Pnec(vz) = Pdisp = Vzmax = VV max
Esto no es sencillo, pues las dependencias con v, son implicitas. Por este motivo esta ecuacion
debe resolverse mediante iteracion. Un método sencillo para iterar es
(n) (n+1) (n)
Pi(vz )+sz +PO+Pt(vz )
Nr Nt

- Pdisp
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Si se expresa la potencia del rotor antipar como una fraccién k; de la potencia del rotor
principal se puede escribir

1 Kk
(5+2) - Wi+ o, + Py) = Passy

Ny Mt

. . . . s s s u . 0

Aun asi seria necesario iterar para obtener la solucién. Puede iniciarse el cdlculo con UZ( ) = 0.
Puede entonces realizarse la hipotesis de que U, < 1. En este caso se puede aproximar la
velocidad inducida como

1 1 1
ﬁizz(\/4+ﬁzz—ﬁz)z 1—5172 = V=V oV,

Sustituyendo en la ecuacidn anterior el valor de v; ya se puede resolver v, directamente sin
iteraciones. Sin embargo serd necesario comprobar la hipdtesis realizada de 7, << 1. De forma
practica, bastard con que 7, < 1.

Se puede realizar otra suposicion diferente, que es v, > 1. Ahora se puede aproximar la
velocidad inducida como

1 1 vA
_ - _ 0
viz—(\/4+vzz—vz)z7 > v =—

2 U, v,
De este modo también se puede resolver analiticamente la ecuacién en v,. De nuevo serd
necesario comprobar la hipdtesis, aunque de forma practica bastara con tener v, > 1.

Igual que el techo a punto fijo puede aumentar con la velocidad de avance, puesto que
disminuye la potencia necesaria, la velocidad de ascenso también aumentara con la velocidad
de avance.

2.3. Actuaciones en vuelo de avance horizontal

Considerando la figura 2.1 que esquematiza un caso general de vuelo de avance inclinado,
para el vuelo horizontal se toma que el angulo de ataque del viento ay, = 0 (mds adelante se
conocera este angulo por dngulo de subida 65 o de descenso ;) y por lo tanto el dngulo de
ataque del rotor respecto al viento a, es igual al dngulo de ataque respecto a la horizontal
a, = ag.

Se puede descomponer la velocidad V de la corriente incidente en los ejes del rotor
vy =V cosa, v, = Vsina,

En el rotor ademas aparece una velocidad inducida v;, y la velocidad total en el plano del rotor
v, se definia, como ya se vio en el apartado “1.13. Teoria de la cantidad de movimiento para
vuelo de avance”

v, = \/vf + (v, + v;)?
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Figura 2.1. Caso general de vuelo de avance inclinado.

El angulo de esta velocidad respecto a la horizontal es a1, y la resistencia del fuselaje seguird
esta direccidn, y serd de valor

1 2
Dy = E.val

Se aplicara ahora el equilibrio de fuerzas para este caso en que a, = ay. Se toma la hipdtesis
de angulos pequefios, es decir @, K 1y a,,; < 1y se considera también H <« Dy.

e

Fpb=0 = Tar—H-D=0 =
XFy ag f ag T W

k=0 = T-W-Dray;+Ha,=0 = T=W
La velocidad vertical que ve el rotor es
v, = Vsin(ag + ay) =Vag + Vay,
La potencia del rotor era, del apartado “1.7. Potencia ideal y potencia real” P. = P; + P, + P,.
P,=k-Wyv; P,=Wv,=WVagr + WVay

El primer término de la potencia ascensional, recordando el resultado obtenido para el angulo
de ataque, se puede considerar como la potencia parasita del fuselaje. Se corrige la potencia
parasita al alza mediante v;.

VWaR = DfV = val = Pof

El segundo término es la potencia de velocidad vertical Py, y se emplea para aumentar la
energia potencial del helicdptero.

WVCZW = WVV = PV

Finalmente la potencia ascensional del rotor es P, = Py + Py, y la potencia del rotor principal
en vuelo de avance es B. = P; + Py + Py + Pys. Como en vuelo de avance horizontal V, = 0

entonces Py = 0.
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En resumen, estas potencias son
30Cd 2 1 3
P; = kWv; Py, =WV, =WVay Py, = pS(QR) ?(1 + 5u°) Pof = Epfv1

Y las velocidades de las que dependen son

vi\/vﬁ + (v, +v)? = v vy = \/v,? + (v, +v)?

En vuelo de avance horizontal ay = 0, y por lo tanto v, = 0. Entonces la expresién para la

—vZ + ’v,‘f + 4vj
2
L

Vi 2

velocidad inducida queda

En el caso en que 7, < 1 las expresiones se simplifican como

n vy 3.3 +3 2
V; = V; —_— Vi R U; — Uy V;
i i0 4‘vi0 1 i0 4 x Yi0

En caso contrario, 7, > 1y entonces las expresiones son
Vi ®—— V1 = Uy

De forma similar a las simplificaciones del apartado “2.2. Actuaciones en vuelo axial”, de forma
practica bastard con que U, < 1 o bien 7, > 1, de modo que casi siempre se podra emplear
alguna de estas dos simplificaciones.

2.4. Velocidades caracteristicas

Las velocidades caracteristicas de vuelo horizontal son la maxima velocidad de vuelo, la
minima de vuelo, la de potencia minima, la de maxima autonomia y la de maximo alcance.

e Velocidades maximay minima

La velocidad mdaxima de vuelo siempre existird, pero no tiene por qué ser asi con la velocidad
minima, pues si el peso es pequefio, y la altitud es suficientemente baja, se podra volar a
punto fijo. Las condiciones para la velocidad maxima y la minima serdn, respectivamente

Pdisp = Prec (ﬁx > 1) Pdisp = Prec (Ex «1)

La primera condicién resulta en una ecuacion de cuarto orden a resolver de forma iterativa.
La segunda condicién es una ecuacién de segundo orden de resolucion directa.

Se define también el margen de velocidades como la diferencia entre la velocidad maxima vy la
velocidad minima

AV = Vpax — Unmin
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e Potencia minima

Para determinarla velocidad de minima potencia necesaria basta con derivar la expresién de la
potencia necesaria respecto a la velocidad e igualar a cero.

dpP,
PBrec = nec(vx) dr;ec =0 = P=Pypy

Para ello se aplicara la hipotesis de velocidad de vuelo elevada 7, > 1. La expresidn que se
obtiene es

ap 0 w? —+10 S(Q.R) += e=0
_—= = - —
dv, 2p5 p Ux vax

De esta expresion se puede obtener la velocidad de minima potencia.
e Maxima autonomia

La velocidad de maxima autonomia, es decir, la de maximo tiempo de vuelo, puede obtenerse
a partir de la expresién para el tiempo de vuelo
My
~ SFC-P

Donde My es la masa de combustible y SFC es el consumo especifico de combustible, en
kg/Ws, que en principio depende de la potencia y de la densidad, pero conocida la altitud a la
que se estd volando, y por lo tanto la densidad del aire, se considerard un consumo especifico
contante.

De la expresiéon anterior puede deducirse que la autonomia maxima se dard a la minima
potencia, y se ha calculado ya a qué velocidad se consigue esta potencia minima. Aunque el
peso (que aparece en la expresidn de la potencia) varia a lo largo del vuelo, se supondra un
peso constante para todo el vuelo, que habitualmente serd despreciando el peso de
combustible, pero también se puede hacer una media entre la masa inicial y la final.

e Maximo alcance

El alcance méaximo se da para el punto de la curva P, contra v, que es tangente a una recta
que pase por el origen. Esto es porque el alcance vendra dado por d = v,t, y sustituyendo la
expresion para el tiempo de vuelo

De donde se deduce que el valor de P /v, debera ser minimo para obtener el maximo alcance.

dP/v, w2 acd 5v,§
=0 > ——+pS(QR)? $=0
dvx p +p ( ) (QR)Z vx +pfvx

Resolviendo esta ecuacidn por iteracion se obtendra la velocidad de maximo alcance.

-36-



Alejandro Roger Ull Disefo de helicopteros y aeronaves diversas

En la figura 2.2 se pueden apreciar las diferentes velocidades caracteristicas que se acaban de
definir, determinadas graficamente

P,

PTlEC

Figura 2.2. Velocidades caracteristicas en vuelo de avance.
El exceso de potencia es la diferencia entre la potencia disponible y la potencia necesaria.
AP = Pdisp — Prec

Varia con el peso W y también con la altitud h tal y como se representa en la figura 2.3.

P | P

- U

Figura 2.3. Variacidn del exceso de potencia.
TW = Vaw, T Vmin, L AV, VAP, T vp T 0 Ty
Th=Elp T == Ve, T Vin, L AV, AP, Tvp T 0y Tvg,

La potencia disponible disminuye, recordando la expresion

Paisp(h) _ (p(h))’”
PsL

m=085; m<1
PdispSL

2.5. Actuaciones en vuelo de avance inclinado

Las bases para el vuelo inclinado son las mismas que para vuelo horizontal, pero el dngulo de
inclinacion de la velocidad ay, ya no es cero. Este angulo se denominara 8 cuando sea de
subida, y 8, cuando sea de descenso. Se considera inicialmente el caso de ascenso. El angulo
de ataque del rotor serd a,, = ap + 6;.
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La velocidad del helicoptero V se puede descomponer en una componente vertical V;, y una
componente horizontal Vy mediante el dngulo 8;. El equilibrio de fuerzas resulta en

YFy=0 = Tsinag —Hcosag — Dycos(0s + a,1) = Tag = Dy
YF, =0 = Tcosag+Hsinag —Dssin(6s+ay,) = T=W

Donde se ha considerado que H < Dy y que los angulos son pequefios, es decir agp <1,
0, K 1yay, < 1.

Los angulos del problema se pueden relacionar entonces como

D D
ZWf ar=—f+05

ar W

La potencia necesaria para este vuelo sera

P P
Pnec:_+_ PT:PL+P0+PV+P0f
Ny Mt

Las velocidades del problema en el rotor principal son

vi\/v,g + (v, + )% = v v, =Vcosa, =Vcos(ag+065) =V

v, = \/v,? + (v, + v;)? v, = Vsina, = Vsin(ag + 0) = Vag + Vo,
Y las potencias seran determinadas por las expresiones siguientes
3 0Cq 2
P; = kWv; Py = pS(QR) ?(1 + 5u°)
1
P0f=§pfv13 PV=WVV=WVBS

La potencia utilizada para ascender P, se obtendra a partir del exceso de potencia AP para
vuelo de avance horizontal. Sera el exceso de potencia lo que permita el ascenso, pues para
tener vuelo estacionario, sin aceleracién, la traccidn seguira siendo equivalente al peso.

La potencia consumida por el rotor antipar se acostumbra a expresar como una fraccién k; de
la potencia consumida por el rotor principal. La potencia disponible se puede escribir entonces
como

P P (1 + kt)

 isp = — 4t

P "\ne e

Las potencias inducida y parasita del fuselaje dependen de la velocidad vertical, por lo tanto

esta ecuacion implicita se resuelve por iteracién, despejando la potencia de velocidad vertical

P .
Wy = 1 dzs;;{t — P — Py — Ry
_+_

Nr Mt
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Si el vuelo es con trayectoria descendente a, = ar — 6,4. Si a,, < 0 entonces la velocidad
perpendicular al rotor v, es hacia arriba, y la teoria de la cantidad de movimiento deja de ser
valida, aunque si se trata de un angulo pequefio, y aunque conceptualmente sea incorrecto,
puede aplicarse la teoria de la cantidad de movimiento, en vuelo ascendente, para determinar
la velocidad inducida v;.

Si por el contrario a, > 0 el problema es muy similar al de vuelo inclinado ascendente y las
ecuaciones son exactamente las mismas y se resuelven mediante la misma iteracién, salvo
porque V;, < 0. Ahora se vuela con un defecto de potencia, en lugar de un exceso de potencia,
pues se hace que la potencia aplicada sea inferior a la necesaria para mantener las condiciones
de vuelo horizontal, de forma que el helicéptero descienda.

P ay =0
T8, "W

o 16,

T - __es max vma_x /7

e S A — Pgisp

E.. — £ Ux
Vauto ~Bamin Vauto
auto

Figura 2.4. Variacidn de la potencia necesaria con el dngulo de ascenso o descenso.

En la figura 2.4 puede encontrarse un angulo de descenso minimo para el cual es posible volar
sin aplicar potencia. Este es el dngulo de descenso minimo en autorrotacion, y a partir de este
angulo se dan dos velocidades de avance que permiten volar en autorrotacion.

2.6. Efecto suelo

La modificacion del flujo de la estela del rotor, que tiene que extenderse por el suelo en lugar
de seguir contrayéndose, modifica las condiciones de vuelo y las actuaciones. En general, para
una traccion dada disminuird la potencia necesaria, y para una potencia dada, la traccién
maxima aumentara. Hay muchos modelos para el efecto suelo, aqui se usard un modelo muy
basico, el modelo de Cheeseman — Bennett.

Se consideraran variables no afectadas por el efecto suelo, OGE (Out of Ground Effect) y las
afectadas por el efecto suelo, o IGE (In of Ground Effect). Para vuelo axial, considerando la
traccion como dato, la potencia inducida en efecto suelo P; g se relaciona con la potencia
fuera de efecto suelo como

Pi1GE Vi IGE

kg > Uy,
P; oGE Vi OGE

Para potencia conocida se tendrd
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Donde el factor k; modeliza la reduccion de la velocidad inducida y vale

ko =1-(5;)
¢ 4z

Donde z es la altura de vuelo respecto al suelo, y no debe confundirse con la altitud h.

2

Para vuelo de avance el efecto suelo es menor, pues a bajas velocidades aumenta la velocidad
inducida en la parte frontal del rotor, debido a que se encuentra con la estela rebotada en el
suelo a medida que avanza, hecho que hace aumentar la potencia inducida. Por otro lado, para
velocidades elevadas las estela se hace horizontal y el efecto suelo es minimo. Esto Se
modelara corrigiendo el factor k; para velocidades de avance lentas como

te ()

2.7. Actuaciones en vuelo de autorrotacion axial

kG:]‘_

La autorrotacidon es una configuracién de vuelo en que el régimen de giro del rotor es
autosostenido. Es la frontera entre los regimenes en que se aplica potencia al rotor y aquellos
en que el rotor extrae potencia del fluido.

En estas condiciones el rotor se encuentra en condiciones de estela turbulenta, de modo que
no se pueden aplicar teorias de cantidad de movimiento, pero ya se han visto desarrollos
empiricos para este modo de vuelo.

La energia potencial que pierde el helicdptero se emplea en hacer girar el rotor de forma que
el helicéptero descienda sin aceleracidon. Por lo general hay zonas del rotor que estdn
generando un par a partir del flujo de aire, y otras zonas del rotor lo absorben.

La velocidad de descenso en autorrotacion es aproximadamente v, ® —1,9, que supone una
velocidad de v, = —35 m/s. Esta velocidad es muy elevada para impactar con el suelo, pero se
vera que en autorrotacidn en avance puede reducirse hasta casi la mitad.

El angulo de ataque en la raiz del rotor es muy elevado, el aire entra en el rotor por la
superficie inferior, y la fuerza resultante esta inclinada en la direccion de giro del rotor. En la
punta del rotor el aire entra por la superficie superior, y la fuerza resultante estd inclinada en
sentido contrario al giro del rotor.

Las secciones de la raiz son las secciones que generan el par, y en la punta se consume ese par.
Entonces alguna de las secciones centrales tendra una fuerza resultante completamente
perpendicular a la superficie del rotor. Esta es la seccién que esta realmente en condiciones de
autorrotacion.

Habitualmente esta seccion se encuentra a x = 0,7, y recibe el nombre de seccion
caracteristica de autorrotacion.
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Para que haya autorrotacién en una seccién la fuerza tangencial en esa seccidon debera ser
nula.

dD Ca

df =¢pdL+dD=0 = ¢p=——F7=——

dL (o}
El angulo de ataque de la seccion caracteristica sera ag; = 67 — ¢ 7, donde el subindice 0,7
hace referencia a la seccidn caracteristica de autorrotacion (aunque esta seccion no siempre se
encuentre en este punto). Puede escribirse entonces

Cdo,7
o7 =007 +
Cro7
Los coeficientes ¢; g7 Y €g 0,7 SON
— — 2
Cro,7 = Cla * Xo,7 Cdao,7 = Cqo t Ca1o7 T Cq2Qq,7

Existe un angulo de paso 6y, maximo a partir del cual el rotor nunca puede entrar en
autorrotacién, pues experimenta una fuerza de deceleracién que le hace parar, de forma que
el helicoptero cae sin remedio al suelo.

Por debajo de ese maximo la condicién de autorrotaciéon serd estable, es decir, ante una rafaga
vertical el rotor tiende a evolucionar hacia la situacion inicial.

La velocidad de giro en autorrotacién es desconocida. No se considerara el rotor antipar, pues
si se entra en autorrotacidn generalmente se debe a la pérdida del rotor antipar o a la perdida
completa de potencia. La potencia del rotor principal en vuelo axial es,

Pr=Pi+P0+PV=kWUi+P0+WVV
Se desprecia la potencia parasita del fuselaje, pues se ha considerado vuelo axial. Entonces
B=0 = ©,=—ki;—P

La teoria de la cantidad de movimiento no se puede aplicar para determinar v;, y por ello se
emplea la expresion lineal v; = 7 + 37y, de modo que

_ Py +7k
T T T 3k
Por lo general la potencia parasita es
oc
Py = pS(QR)3—?30’7

Pero la velocidad angular del rotor Q y el coeficiente de resistencia de la seccién caracteristica
de autorrotacion ¢y o 7 son desconocidos. Integrando la expresion para dT tomando ¢; = ¢; ¢ 7
e igualando la traccidn resultante al peso, puede obtenerse

(174

R Rb
W=fde=f—ch2c dr == QR= | —/———=
. . 2/3 Qr)*cro7 pSO’ClO‘7B3
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Si cerca del suelo se aumenta el paso 6, aumentara temporalmente la traccion T lo que
permite contactar con el suelo mas suavemente, aunque esto frenara al rotor.

2.8. Actuaciones en vuelo de autorrotacion en avance

La velocidad de avance hace que se pierda la simetria axial de las zonas que generan potencia
y consumen potencia. De nuevo, la teoria de cantidad de movimiento no deberia usarse para
calcular la velocidad inducida, pues se trata de vuelo de descenso, pero se utilizard igualmente
para obtener una estimacion.

La ecuacién que define la autorrotacion es la de potencia nula en el rotor
PT =P1+P0+Pv+P0f=0
La potencia parasita se obtiene de

0Cq 0,7 1
Py ZPS(QR)3T(1+5M2) Por :Epfvf
Aungue la distribucién de cuerdas o el coeficiente de resistencia dependiesen de la seccién del

rotor, se trabaja con la seccién de referencia. La velocidad inducida se obtendra de

2 2 — 1,2
vi\/vx + (vz + Ui) = Vip
Es una buena aproximacion considerar ap = 0 de modo que a,, = =04, v, = Vyyv, = V.

Dado que la traccidon sera igual al peso, pues se trata de un vuelo no acelerado, se puede
obtener la siguiente expresion de forma similar al caso de autorrotacion axial.

(6174 1

pSacior p3 +%BM2

QR =

Para encontrar el coeficiente de sustentacién de la seccidn caracteristica

Cdo,7

o7 = 6oz +
Cro,7

Iterando en todas estas ecuaciones se podrd obtener la velocidad vertical V/;,. Hay que recordar
que el dngulo de paso de la seccidon caracteristica es

807 = 6o + 01x07
Y que los coeficientes ¢; g7 y €4 9,7 SON

— _ 2
Cro,7 = Ciq " Qo7 Ca0,7 = Cqo T Ca1®o7 T Cq2Q0,7
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En el punto B de la figura 2.5 la velocidad total es minima, en el punto C la velocidad de
descenso es minima, y en el punto D el angulo de descenso es el minimo. Para cualquier
velocidad de descenso hay dos velocidades horizontales posibles (puntos E; y E5).

I i
_rr'edmin
~-auto

Figura 2.5. Velocidad de descenso en autorrotacion en funcion de la de avance.

Para que el piloto pueda descender en autorrotacién, deberd establecer el dngulo de paso
colectivo por debajo del maximo para autorrotacion que se vio en el punto anterior. El dngulo
de descenso debera superar el minimo angulo de descenso de la figura anterior y, una vez en
autorrotacién, modificando el dngulo de paso ciclico se pueden modificar las condiciones de la
autorrotacion.

De nuevo, al acercarse al suelo, incrementar el angulo de paso colectivo disminuird la
velocidad vertical, pues la traccidén aumentard temporalmente, hasta que se frene el rotor y se
pierda. Por esto hay que realizar la maniobra a suficiente distancia del suelo como para poder
frenar, pero suficiente bajo como para no caer cuando se frene el rotor.

Para eliminar la velocidad de avance y no contactar con el suelo con velocidad horizontal se
realiza una maniobra de recogida que inclina el rotor, y por lo tanto la traccién, hacia atras.
Esta ultima maniobra es critica, pues la cola del helicéptero podria golpear con el suelo.

Si se disminuye la carga discal T /S disminuyen los requisitos de potencia, y en autorrotacién el
rotor se frenard menos.

2.9. Actuaciones en despegue

En un helicéptero con ruedas se puede realizar rodadura antes del despegue y después del
aterrizaje. En comparacién con un avién, un helicéptero tiene un centro de gravedad mas
elevado en términos relativos, de forma que la aeronave es mas inestable y puede volcar
facilmente.

Dado que el helicéptero se tiene que propulsar hacia adelante mediante su rotor, enseguida
genera traccién que hace disminuir la fuerza de contacto con el suelo y el agarre de los
neumaticos. Para poder avanzar hay que inclinar el rotor principal hacia adelante, lo que
produce un momento de picado en el fuselaje, de modo que la parte delantera se solicita mas
gue la parte trasera del tren de aterrizaje.
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El fuselaje del helicdptero es mucho menor que el de un avién, y la distancia entre las ruedas
es menor, otro factor que afecta a la estabilidad ante el vuelco. El viento cruzado hace que el
rotor antipar trabaje en vuelo de avance inclinado, lo que hace variar su traccion T;.

Por todos estos motivos, hace falta un terreno de rodadura liso, con viento cruzado minimo vy a
bajas velocidades de rodadura. El despegue se clasifica en cuatro estilos

e Despegue estilo helicéptero

Consiste en un despegue vertical hasta unos pocos metros de altura y, una vez en vuelo a
punto fijo, se avanza en trayectoria inclinada. Debe vigilarse que al inclinar el rotor hacia
adelante, variando el paso ciclico, no se caiga el helicdptero por desequilibrio de fuerzas. Para
ello se aumenta la traccién aumentando el paso colectivo.

Este tipo de despegue no sera realizable si la altitud o la temperatura hacen que disminuya la
densidad, ni si el helicoptero es demasiado pesado.

e Despegue estilo avion

Si se tiene un tren de aterrizaje con ruedas y una superficie adecuada, puede despegarse
ganando velocidad con el rotor inclinado rodando por la pista, de forma que la potencia
necesaria para elevarse disminuya gracias a la velocidad de avance.

e Despegue con efecto suelo

Es muy similar al despegue estilo avidn, con la salvedad de que se realiza un pequefio ascenso
inicial que permita aprovechar el efecto suelo para disminuir la potencia necesaria. Este modo
puede realizarse con un tren de aterrizaje de patines.

e Despegue con multiples motores

Con la posibilidad de que se produzca un fallo de motor. La decisién de continuar el despegue
tras el fallo del motor se basa en dos conceptos, segun si se despega estilo helicdptero o estilo
avion. Si se estd despegando en modo avidn existe una velocidad v; a partir de la cual es
necesario seguir adelante con el despegue.

d [1000ft |
| ACEL—PARADA

I
] () | .ZOOﬂ | | \
PCD 35 ft
5-10ft

I B
(AN N7 %
| 100 ft/min 150 ft/min
i | 200 ft/min 175 ft/min/,‘—
|
| | v, Vsp1 | IVSDz ‘ ‘
: i I | | | |
| ;
| PDESP | PMU | PINT URGENCIA ‘ PMC

i 5 min | 2,5 min l
. _OK Fallo de 1 motor
[

30 min

Figura 2.6. Senda de despegue estilo avion con fallo de un motor.
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Si se estd despegando en modo vertical existe una altura critica h.,- que permite completar el
despegue en base a la normativa de poder superar los obstaculos por al menos 35 ft durante
todo el despegue, con una velocidad vgp; que permita un exceso de potencia que haga posible
ascender a 100 ft/min o a 200 ft/min.

-

Figura 2.7. Senda de despegue vertical con fallo de un motor.
La energia entre los puntos 1, de altura critica, y 2, de velocidad critica, se divide en 4 términos
Ei,=Ei+E,+E;+E,=0
e Eltérmino E; corresponde a la energia potencial
Ei, =mg - Ah

e Eltérmino E, corresponde a la energia aplicada a lo largo del recorrido
2
E2=f Pdt=(n_1)PMu't
1

e Eltérmino E5 corresponde a la energia cinética

1 2
E; = Emvsm

e Eltérmino E, corresponde a la resistencia

2 Pv 1 (Vps1\2
E4=f Pdt=ﬂ(1——( D51)>
1 a 3\ vy

Para este ultimo término se considera la potencia en funcion de la velocidad P(v) como una

pardbola, y aceleracién a constante

v2 v \2 Vg
1 — (P — Py) . 1( e ) k P, p
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De este modo puede determinarse Ah en funcién del resto de parametros

2

Usp1 29 (2 1 )
Ah = 1+ — P, +=P, — Py

29 ( Wugp,a\3 1 1372 “disp

La potencia P, se obtiene de vuelo a punto fijo, y P, se calcula a partir de vuelo en avance con

U, =Vspy Y Uy K 1, donde vgp; es la velocidad que permite un exceso de potencia que
permita ascender a 100 ft/min o a 200 ft/min. A partir de la potencia disponible se
encontrard vgpq.

1 ke 1 K
P, =Py + P, Pyisp =P, + Py = (— + —) (P + Py + Por) + (— + —) Wy,
Nr Mt Mr Mt

La aceleracién se aproxima, por ejemplo, si se dispone del tiempo entre 1y 2, por

 VUsp1

~ —

t

Otro modo de aproximarla, mas parecido al método de ensayo en vuelo, es a partir del punto
de la trayectoria en el que la velocidad horizontal es v, = (2/3)vpg;. Conocido el dngulo de
descenso 8, en este punto, debera aplicarse la ecuacidn de la energia en forma diferencial

2
2 Vspq
dE3=m17d17 dE4=Pdt=P1 1—|=-—— dt
3 Vi

Los diferenciales dh y dv se pueden convertir en dt
2 2
dh =§vsmtan9d dt vdv =§USD1 -adt

Sustituyendo, sumando e igualando a cero las cuatro energias entonces se obtiene

9(n_1)PMU_5P1_4P2
a =

—gtanf
6mvgpq g a
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2.10. Actuaciones en aterrizaje
El aterrizaje se divide en cuatro tipos, tipo helicéptero, tipo avion, en autorrotacion y especial.

En el tipo helicéptero se vuela con velocidad de avance inclinado en descenso hasta que, a
cierta altura (a unos 40 m del suelo), y de modo similar a la autorrotacién, se realiza la
maniobra de recogida, que disminuye las velocidades horizontal y de descenso hasta la
situacién de vuelo a punto fijo (a unos 10 m del suelo), cuando se inicia un descenso en vuelo
axial.

Si no es posible aplicar la potencia necesaria para el vuelo a punto fijo previo al descenso final
se aterriza en tipo avién. Es muy parecido al anterior, pero ahora en la maniobra de recogida
no se reduce a cero la velocidad horizontal, sino que se vuela en vuelo horizontal, que tiene un
requisito de potencia inferior al vuelo a punto fijo. Cuando la velocidad horizontal es adecuada
para la rodadura se contacta con el suelo y la parada se efectda durante la rodadura.

La autorrotacién ya se ha estudiado en el punto “2.7. Actuaciones en vuelo de autorrotacion
axial” y en el punto “2.8. Actuaciones en vuelo de autorrotacidn en avance”.

El aterrizaje especial es cualquier aterrizaje que no pertenezca a alguna de las categorias
anteriores.
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3. Dinamica de palas

3.1. Tipos de rotor principal

Debido a la distribucién de sustentacion y a la resistencia sobre una pala aparecen unos
momentos flectores, hacia arriba y hacia atrds respectivamente, que son muy elevados. Si
ademas se considera vuelo de avance, las cargas aerodinamicas variaran de forma ciclica y el
encaste trabajara a fatiga. Para evitar los problemas que estos momentos puedan generar se
permite el movimiento de la pala en batimiento y de arrastre, ademas del paso, de forma que
se elimine el momento en el encaste y no se transmitan las cargas al buje y al resto del
helicéptero.

Esto puede conseguirse de diferentes maneras.

e El rotor articulado estd provisto de articulaciones y cojinetes que permiten el
movimiento en los tres grados de libertad.

e El rotor semirrigido (en inglés, hingless) permite los movimientos de batimiento y
arrastre mediante el uso de materiales flexibles.

e El rotor flexible (en inglés, bearingless) permite los movimientos de los tres grados de
libertad sin uso de articulaciones.

e El rotor balanceante (en inglés, teetering) consiste en dos palas articuladas en su eje, y
gue balancean unidas respecto a esta articulacion, a modo de columpio.

En condiciones de simetria axial las palas describen un cono debido a su dngulo de batimiento
B, y ademas lo hardn con un cierto retraso respecto a su posicion nominal debido a su angulo
de arrastre ¢. En vuelo de avance, donde se pierde la axilsimetria los angulos no son
constantes a lo largo del giro, y se modifican mediante el control de paso ciclico.

3.2. Angulo de batimiento en vuelo axial

En condiciones de vuelo axial donde el flujo presenta axilsimetria el dngulo de batimiento o
conicidad £ se denomina S, y no varia con la posicion de la pala. Para determinarlo basta con
tomar el equilibrio de momentos en el eje. El momento aerodindmico se equilibrara con el
generado por la fuerza centrifuga debido al giro de las palas.

ZM=MA+MC=O

Se considera momento positivo cuando tiende a disminuir el angulo de batimiento. La fuerza
centrifuga se toma como

dF, = mQ2?r cos B, dr

Donde m = m(r) es la distribucion de masa por unidad de longitud, que puede variar a lo
largo de la pala. El momento que genera esta fuerza es

dM, = dF; - rsinf,
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Para el momento aerodindamico se toma la fuerza aerodinamica calculada tal y como ya se hizo
en el punto “1.9. Teoria del elemento de pala para vuelo axial”, por lo tanto

dMA =r dFA

Y, suponiendo que la articulacién de batimiento esta en r = 0, para toda la pala se tendrd

R R R R

f dM, = —f dM, = f r20%m cos B, sin Sy dr =f r dF,

0 0 0 0
Se realizara la suposicion de que el angulo de batimiento es pequefio y entonces el primer
término puede escribirse como

R R
f 7202m cos By sin By dr = [)’092[ mr? dr = B,Q2I,
0 0

Donde I, es el momento de inercia de la pala respecto al eje de batimiento. Finalmente

1 R
ﬂo = _IbQZ_fO TdFA

El angulo de batimiento aumentara con la sustentacion de la pala, y por lo tanto con el peso
del helicoptero. Por otro lado disminuira con la masa de la pala y en concreto con la masa en la
punta de la pala. Se deja como ejercicio comprobar que el rotor de torsion ideal presenta un
menor angulo de batimiento f, que un rotor equivalente de torsién constante debido a la
distribucidn de la fuerza aerodindmica.

3.3. Angulo de batimiento en vuelo de avance

Tanto en el punto “1.9. Teoria del elemento de pala para vuelo axial” como también en el
punto “1.15. Teoria del elemento de pala en vuelo de avance” se obvié el hecho de que el
batimiento de la pala modifica las velocidades que recibe cada elemento de pala, pero a partir
de ahora se tendrd en cuenta y se tendrd

Ur v+ usi On _ 5 + inp +
ar =~ usiny OR — cosfB + ucosysinf

xp
E

El dngulo de batimiento f variard de forma ciclica, lo que provocard una velocidad £ y una
aceleraciéon 8 que a su vez provocara unas fuerzas de inercia a tener en cuenta en el equilibrio
de momentos, pues este equilibrio se impone en un sistema de referencia no inercial.

ZM:MC+MA+MI:0

5 T Uy ..
dF; = mrQ° dr dfy, = dL = EpUTc “Clg (9 — U_) dr dF; = mrg dr
T

Desarrollando, en esta ocasion las fuerzas de inercia hacen aparecer aceleraciones.

R

(B +Q%p)I, =f rdF,
0
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Esta ecuacion se asemeja a una ecuacion de vibracién con frecuencia propia () excitada por la
fuerza de sustentacién. Las derivadas temporales del dngulo de batimiento también se pueden
considerar respecto a la posicion de la pala, de forma que sea mas cémodo trabajar con ellas.
Esto se hace como

._dﬁ_dﬁ.d_z,l)_ , - .
P~ @ =k F=00

Entonces puede escribirse la ecuacién anterior como

1 R
dF
Ibﬂzfo T

Mediante esta ecuacién diferencial se puede encontrar el angulo de batimiento en funcién de

B+ 5 =

la posicidn azimutal de la pala. Esta ecuacidn puede escribirse también como

pcc R
Yy ="

B+ B =yMy
Ip

Donde y es el nimero de Lock y toma valores entre 5y 10, y el momento aerodindmico M, se
puede escribir como

1
M, = f ;(G(x + usiny) — (A + xB’ + up cos ) (x +,usin1/J)) dx
0

Considerando que la torsion 0 es 8 (x, ) = 0, (x) + 6,(1), donde O, es la torsién geométrica
0; = 01x, y O representa el paso ciclico, que 0t = Y y que ademads A es constante, entonces
se puede escribir

MA = MGCQC + M9191 + M/'L/l + Mﬁﬁ + Mﬁlﬁ,

Mas adelante, en el punto “3.7. Coeficientes del momento aerodindmico” se encuentra la
expresion para cada uno de los coeficientes del momento aerodinamico. Se tiene entonces la
ecuacion diferencial

B" + B =y(MacOc + Mp16; + MyA + Mg + My ')

Considérese por un momento que no actuda ningun tipo de fuerza aerodinamica en el rotor.
Entonces esta ecuacidn se reduce a

B"+B=0 = B =p.cosyp+fssiny

La frecuencia natural es 1 en el dominio del azimut v, y es {1 en el dominio temporal. Teniendo
de nuevo en cuenta las fuerzas aerodinamicas la ecuacion diferencial queda

B" —yMgB' + B =y(MocOc + Mgy 6, + MyA + Mg)

Donde se ha considerado que, para casos sencillos, lo habitual es que el término Mg sea
despreciable y no tome parte en la ecuacion, por lo que no se ha despejado. El momento
aerodindmico introduce una amortiguacion en el sistema, es el término —yMﬁr,B’.
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Se puede demostrar que un sistema amortiguado excitado a su frecuencia natural responde
con un desfase de 90°. En el caso del rotor, la ausencia de fuerzas aerodinamicas supone la
inclinacién del rotor que ya se ha visto.

La aparicidon de fuerzas aerodinamicas provoca un movimiento de precesién del rotor, como
una peonza, y que seria continuo de no ser por la amortiguacidon que producen también estas
fuerzas, motivo por el que el rotor alcanza una posicién de equilibrio desfasada 90° respecto a
la excitacion. La excitacion vendrd a su vez determinada por el paso ciclico 8.

Para esta ecuacion la solucién es de la forma

B =P+ Z (Bnc cosny + B sinna)
n=1

Mientras se esté considerando pala rigida se tomara Unicamente el término n = 1, pues se
desprecian los términos de orden superior.

B = Bo + Biccosy + Bygsiny

De forma similar, se puede aplicar un paso ciclico de la forma

Oc =0y + Z(Gnc cosny + 0,5 sinny)

n=1

Y dado que para el batimiento sélo se han tomado los términos con cosy y sin, y no los de
harménicos (o armdnicos, ambas formas son validas) superiores, no se consideraran tampoco
estos harmonicos para el paso ciclico, pues al intentar relacionar esos términos con el
batimiento que provocan, se llegaria a la conclusion de que son nulos, y por lo tanto

Oc = 6p + 01, cosyY + O45siny

De este modo, dada una condicion de vuelo y calculados los dngulos de batimiento para ella,
se puede calcular el angulo de paso ciclico para mantener dicha condicién, o al revés,
determinar la trayectoria de vuelo para un paso ciclico dado.

A modo de recordatorio se ilustra a continuacién el sistema de referencia del azimut, visto
desde arriba del rotor.

Y =90°

¥ = 180°

Y = 270°

Figura 3.1. Posiciones azimutales, vistas desde arriba del rotor.
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En el caso de vuelo a punto fijo, la resolucidén de la ecuacion se hace a partir de los momentos.
Se obtienen los coeficientes a partir de “3.7. Coeficientes del momento aerodindmico”.

M —1 M —1 M, = Mz =20 Mg = 1
GC_8 61—10 Y B~ g = 8

Suponiendo la solucidn de la forma

B = Lo+ Li-cosyP + f15siny Oc =0y + 04.cosy + 045 siny

Se puede encontrar entonces B’ y B', y sustituir todas estas expresiones en la ecuacion
diferencial. Entonces por agrupacion de términos se llega a la solucién

6, 6, A
E‘l' 10 6) 01c — P15 =0 015+ P1c =0

Bo = Y(
Las relaciones entre 61,y 15, Y entre 815y 1. son resultado del desfase de 90° en el sistema.

3.4. Influencia del batimiento en la sustentacion
Se realiza a continuacién un corto andlisis del comportamiento del rotor en vuelo de avance.

e Enellado derecho del rotor 1 = 90° la sustentacidn es mdaxima, pues es la posicién en
que la velocidad que ve la pala es mayor. Al presentar el batimiento un retraso de 90°,
éste sera maximo en Y = 180°.

e En el lado izquierdo del rotor 1 = 270° la sustentacidn es minima, pues es la posicién
en que la velocidad que ve la pala es menor. Al presentar el batimiento un retraso de
90°, éste sera minimo en ) = 0°.

Por lo tanto el rotor se inclina hacia atras. Esto tiene mas efectos.

e Lainclinacidn hacia atras aumenta el dngulo de ataque en la parte delantera del rotor
1 = 180° y por lo tanto también la sustentacion. Al presentar el batimiento un
retraso de 90°, éste aumentara en ) = 270°.

e Llainclinacién hacia atrds disminuye el dngulo de ataque en la parte trasera del rotor
1 = 0°, y por lo tanto también la sustentacién. Al presentar el batimiento un retraso
de 90°, éste disminuird en Y = 90°.

En definitiva, el rotor se inclina hacia atrds y a la derecha. Esta situacién es desfavorable para
el vuelo de avance, que requiere una inclinacidn hacia adelante del rotor, y que no haya
inclinacidn lateral. Para evitarlo se modifica el paso ciclico.

e Aumentando el paso ciclico en el lado izquierdo del rotor i = 270° y disminuyéndolo
en el derecho Y = 90°, y debido al retraso de 90°, la sustentacién aumentara en la
parte trasera del rotor ¥ = 0° y disminuira en la parte delantera del rotor i = 180°,
inclinando de nuevo el rotor hacia adelante. Esto implica que 8;5 < 0.

e Aumentando el paso ciclico en 1 = 0° y disminuyéndolo en y = 180°, es decir
01 > 0, aumentara la sustentacién en 1 = 90° y disminuird en Y = 180°, nivelando
el rotor lateralmente. Esto implica que 6, > 0.
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3.5. Planos de referencia

Respecto a un plano de referencia horizontal (reference plane o RP) se pueden definir otros
planos a partir de algunas caracteristicas del movimiento del rotor.

El primero es el plano del recorrido de las puntas de pala (tip path plane o TPP) y queda
definido por la expresidn del batimiento

B = Bo + P1ccosy + Bissiny

Respecto al plano horizontal de referencia, el dngulo de conicidad 8, supone Unicamente una
traslacion de las puntas de pala. Los términos del primer harmdnico producen una inclinacién
del plano de puntas de pala. El término 3;. genera una deflexidn longitudinal hacia adelante y
el término ;s genera una deflexion lateral hacia la izquierda, como muestra la figura 3.2.

VA Z
é?gziig;i% i:/JZ//ﬂk ///J’/AE%
N LTV L\ s,

Figura 3.2. Inclinacion del plano de recorrido de las puntas de pala.
Izquierda: Conicidad. Centro: Inclinacidn longitudinal. Derecha: Inclinacidn lateral.

Los harmdnicos mayores implican una distorsién de este plano de recorrido de las puntas de
pala, pero dado que habitualmente son pequefios, se supondran despreciables.

El plano central (hub plane o HP) es el normal al eje del rotor, y no tiene por qué ser horizontal
en vuelo vertical, dependera de la posicidn del centro de gravedad del helicéptero respecto al
eje del rotor.

El plano de paso constante (no-feathering plane o NFP) es el plano respecto al cual el paso es
constante para todo azimut, y por lo tanto esta definido a partir de 8,. y 8,5 de forma similar
al plano de recorrido de las puntas de pala. El plano de control (control plane o CP) esta
representado por el plato distribuidor, el elemento que cambia el dngulo de paso de las palas.
Se considerara que estos dos planos coinciden, aunque no siempre es asi, pues el CP se basa
en el paso deseado por el piloto, y el NFP en el paso real, que se puede ver modificado.

Z Z TPP
| e 7N Pus = 1
s ,/”xg A
'B f r_____‘ ’_,» ‘.‘ 1s Ve ’_‘___- i 9
L I ““HP Y =270° HP | i
= l\ \\ /\__‘__‘\\ l/) — 1800 i\| /”-// l/) _ 900
Pic + 915\3 g = TPP /é, /,/'
1s
5’}‘

Figura 3.3. Inclinacion del TPP respecto al CP.
Inclinacion longitudinal: B1. + 01 Inclinacion lateral: 15 — 64,
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3.6. Articulacion de batimiento descentrada

Habitualmente las articulaciones de un rotor no estan situadas justo en el eje, sino que pueden
estar alejadas del mismo una distancia pequefa, pero suficiente para tenerla en cuenta. Si la
articulacion se encuentra a una distancia e, R respecto al eje, la frecuencia natural aumentara
ligeramente, y el desfase de 90° serd algo menor.

La resolucién es muy similar al caso en que la articulacién se situaba sobre el eje. El equilibrio
de momentos se realizara en la articulacién, pero es importante tener en cuenta que la fuerza
resultante sobre ésta transmitird un momento al eje.

Las fuerzas que actuan sobre el rotor son
dF; = mrQ? dr dF; = m(r — e,R)f dr dF, = p(QR)%cRcy, dF,
La velocidad normal adimensional es

Uy

OR A+ (x—ey)B" + uBcosy

Los momentos que producen estas fuerzas respecto a la articulacion son
dM, = mr(r — e, R)BO? dr dM; = m(r — e, R)?f dr dM, = (r — e,R) dF,

Igualando estos momentos se obtiene la ecuacion

R R

m(r —e,R)?f dr = f (r —eyR) dF,

epR

R
f mr(r — e,R)FQ? dr + f
epR e

bR

Desarrollando la ecuacién anterior, haciendo el cambio f = Q2B"" y considerando la inercia

R
I =f (r —eyR)*mdr
epR

Se obtiene finalmente

B" +viB =vyM,
Donde
5 egR (R
vp=1+4+— m(r — egR) dr
epR

En este caso, a diferencia del anterior, tanto el control longitudinal como el lateral estaran
acoplados, y el desfase entre la accién sobre el control y el batimiento sera ligeramente menor
de 90°. Este desfase ¢ puede obtenerse reescribiendo el batimiento como

B = Bo + b1ccos(¥p — @) + b15sin(y) — @)

O también se puede reescribir el paso ciclico como

Oc = 0o + Bic cos(P + @) + Bissin(P + @)
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3.7. Coeficientes del momento aerodinamico
Desarrollando la expresidn para el momento aerodindmico se pueden identificar los términos

1 1 1 =1- 2
Mgc=—C2+—C1ﬂSinll)+ZC0MZSin21l) Co=1=2ep+ej

8 3
3 1,
1 1 1 01=1—56b+zeb
M1 = 753 +Zc2usin¢+gclyzsin21p 1
) ) czzl—geb+§eb
My = ——cy — - copsiny 5 1
6 4
) ) c3=1—Zeb+Zeg
- __ 2 ;
Mg = 601MC051P 400;1 cosysiny d0=1—3eb+385—eb3
101 8 ;1
A4B’ =:__Eid1 _'E;dOllSIH]p d1 =1 —'Egeb +‘2€b _'Egeb

3.8. Batimiento en rotores semirrigidos

Las oscilaciones de batimiento de un rotor semirrigido
se pueden analizar con las ecuaciones de un rotor |
articulado, que tiene una articulacién equivalente en
un punto alejado una distancia eR del buje, y con una

rigidez a flexion afiadida. r
Las ecuaciones son efectivamente muy similares al caso
de un rotor con una articulacién descentrada. Figura 3.4. Rotor semirrigido y rotor

articulado equivalente.
R

R R
[ -eryar,= [ @ erymiar+ | o= eryrmazp dr+ ky(6 - 5,)
eR eR eRrR

En términos del azimut Y

2
B+ V3B = yM, + —p
pP = YMa 02 Fp

La frecuencia natural también cambiara ligeramente, pero la inercia a batimiento se puede
considerar idéntica.

eR fe[;; m(r —eR)dr w2 .,

wo_ o ks kg
Ip 02 P o2

IB Q’Ib Wg = ?;'

2 _
VB =1+

La posicion de la articulacion equivalente eR se puede estimar a partir del desplazamiento en
la punta z;;,, y de la derivada del desplazamiento en x = 3/4 de la pala

dz Ztip
driy-975s R —eR
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3.9. Acoplamiento entre el batimiento y el paso

Para aumentar la estabilidad del movimiento de las palas puede dotarse a la articulacion de
batimiento de un dngulo 63 como se indica en la figura 3.5.

—06 =2
A

Figura 3.5. Angulo 85 de la articulacion de batimiento.

Al estar desalineada la articulacidn, el batimiento y el paso estardn acoplados. Una variaciéon
del batimiento B positiva (hacia arriba) provocara una variacion del paso ciclico A8 negativa
(con el borde de ataque inclinado hacia abajo). Considerando que los angulos f y A8 son
pequeios, se puede escribir la relacién entre el batimiento y la variacidon de paso asociada
como

~

o

A AA AB
tan —Af = —Af = — tanf = ff = = tand; = =
P AB AP

o

AB = —ftan d;

Por lo tanto el paso ciclico es ahora 6, + A8 y la ecuacién diferencial del movimiento de
batimiento queda de la siguiente forma

B" +viB =vy(Mpc(6c — Btands) + Mg16; + MyA+ Mg’ + Mpp )
Aislando los términos del batimiento queda
B" —yMgiB' + (v§ + yMgc tan 83 — yMg)B = y(MgcBc + Mg, 61 + My 2)
Y la frecuencia natural sera
v§ =vZ +ytand; Myc — YMpg

Hay que recordar que la frecuencia natural sin acoplamiento v, es

R
m(r — egR) dr
epR

egR

vE=1+ I,
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3.10. Angulo de arrastre en vuelo axial

La fuerza responsable del movimiento de arrastre sera la fuerza tangencial dFy, que se divide
en términos de la resistencia inducida ¢ dL y de la resistencia parasita dD. Puede
comprobarse la existencia entonces de acoplamiento entre el batimiento y el arrastre en el
término de la resistencia inducida, pero también hay un acoplamiento debido a la aceleracién
de Coriolis. Posteriormente se corregira también el movimiento de batimiento para incluir este
efecto.

La articulacién de arrastre no puede estar situada en el eje, y no tiene por qué estar situada en
la misma posicidon que la articulacion de batimiento. El angulo de arrastre se denota por la
letra {, mientras que la distancia de la articulacidn de arrastre al eje serd e, R.

En el caso de simetria axial, es decir, vuelo axial, existira una posicidon de equilibrio del angulo
de arrastre que se mantendra constante a lo largo de todo el giro. Considerando un elemento
diferencial de pala, la posicion angular de este elemento respecto a la posicién natural de la
pala sera &, y marca la direccion de la fuerza centrifuga dF; como muestra la figura 3.6.

_egR

dF; / L

Figura 3.6. Fuerzas influyentes sobre el movimiento de arrastre.
Las fuerzas que actuan son
dF; = ¢dL + dD dFcy = mQ2rsin(( — &) dr = mQ?r({ — &) dr

Donde dF.y es la componente tangencial de la fuerza centrifuga. Los momentos producidos
por estas fuerzas son

dM; = (r — e,R) dFy dMcy = mQ2r(r — e R)({ — &) dr = mQ2e,R{(r — e,R) dr

Equilibrando estos momentos se obtiene

El dngulo de arrastre sera {, constante, es decir { = { = 0, donde

R
1 feaR(r —eaR)dF;
eaRO? feRR m(r — ey R)dr

So
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3.11. Angulo de arrastre en vuelo de avance
De forma similar al caso discutido en “3.3. Angulo de batimiento en vuelo de avance” puede
resolverse el caso del angulo de arrastre en vuelo de avance.

R

" +vqd =
a 02lg Jo r

(r —eysR) dFy = Qz_;la

Donde I, es la inercia del movimiento de arrastre
R
I, = f m(r — ey R)?dr
eqR

Hay que recordar que se estd tomando como variable independiente el azimut i en
detrimento del tiempo t. La frecuencia de oscilacion del sistema sera

R
[ m(r—esR)dr
v2 = e R & ¢

¢ feRR m(r — eyR)2dr

Habitualmente 0,2 < vg < 0,3 Las fuerzas que originan el momento de arrastre M, son
pequefias en comparacion con las fuerzas de sustentacién. En concreto, el momento MZ es

pequeio, lo que provoca una amortiguacién pequefia.

Tanto la frecuencia de arrastre como el amortiguamiento aerodinamico en arrastre son muy
pequefios. Esto provoca que se puedan producir inestabilidades aeroelasticas en el rotor. Para
reducir este efecto se utilizan amortiguadores, ya sean friccionales o hidraulicos.

3.12. Resonancia en tierra

La resonancia en tierra consiste en el acoplamiento del modo de arrastre del rotor con algun
modo del resto del fuselaje que implique movimientos del buje en el plano de rotacién.

Supdngase un rotor de tres palas, y por lo tanto tras grados de libertad, por lo que las tres
palas pueden oscilar en tres modos. El primero de ellos es simétrico, las palas se desplazan una
misma cantidad y en la misma direccién, a la vez, sin consecuencias. Pero los otros dos modos
son asimétricos, las palas se mueven cantidades diferentes en direcciones diferentes, lo que
implica que el centro de masas del rotor no esta situado en el eje, y ademds se desplazara
alrededor del mismo. Aparecera una fuerza centrifuga sobre el centro de masas del rotor.

Esta fuerza centrifuga se transmitira al fuselaje, y si la frecuencia de oscilacién del centro de
masas del rotor es suficientemente proxima a algin modo excitable del fuselaje, comenzara a
vibrar. Esto aumentard aun mas el desplazamiento del centro de masas del rotor,
realimentando la vibracién. Ademads se incrementard la oscilacion del batimiento, lo que
aumentara mas aun la oscilacidn de arrastre.

Estos dos modos asimétricos estan a frecuencias (v, +1) y (v, — 1). Si v, < 1 entonces el
segundo tendrd una frecuencia negativa, lo que provoca un desplazamiento del centro de
masas en sentido contrario al giro, lo que facilita el acoplamiento con algin modo del fuselaje.
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3.13. Acoplamiento entre arrastre y batimiento

El acoplamiento entre los modos de oscilacion de batimiento y de arrastre se produce debido a
las fuerzas de Coriolis.

Cualquier cuerpo que se mueva dentro de un sistema de referencia en rotacién sufre un efecto
gue lo desvia de su trayectoria. Esto hace que el batir, el rotor experimente un movimiento de
arrastre, y al revés.

Para un elemento de pala, su posicién respecto al sistema mévil vendra dada por
7 =eRT1+ (r—eR)cosB (cos{i—sin{j)+ (r— eR) sin B k
Entonces la velocidad sera
U= (r—eR) (Bcosﬂz +cos B (—¢sinT—{cos{)) — Bsinp (cos{7— sin(f))

Con la suposicidon de angulos pequeiios se eliminaran los senos y cosenos, asi como los
productos de dngulos. Escrita en forma vectorial la velocidad serd

—(r—eR)BP
U={ —(r—eR)
(r —eR)B

La aceleracidn de Coriolis es por lo tanto
. 0y (—(r—eR)BB —20(r — eR)¢
Acor = 20XV =2- {0} X3y —(r—eR){  =12a(r — eR)BB
Q (r —eR)B 0

Esta aceleracién provocara la fuerza de Coriolis dFco. = dm - dcey, QUE @ SuU vez provocara un
momento. Para el movimiento de batimiento esto se transforma en

R
Meor = f (r — eR)B dF o = B + V2B — 20'B = yM,
eR

Y para el arrastre se tiene, despreciando la componente 7 de la fuerza de Coriolis

R 1 R
Mcor = f (r—eR)dFcerj =" + VI +2B'B = > f (r — eR)dFy
eR 0%l Jog

Donde las frecuencias son
5 eR (R , _eR R
vp =1+ —j m(r — eR)dr Vi =— m(r — eR)dr
I eR Iq eqR

De modo que aparecen términos de arrastre en la ecuacion de batimiento y al revés.
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3.14. Vibraciones de palas flexibles
El estudio y el control de las vibraciones de un helicéptero es fundamental para

e Mejorar la vida a fatiga de los componentes estructurales.

e Mejorar la durabilidad de los equipos eléctricos, electrénicos y mecanicos.
e Mejorar la eficacia y el confort de la tripulacidn.

e Mejorar el confort de los pasajeros.

Las fuentes principales de vibraciones del helicéptero son

e Fuerzas aerodinamicas oscilantes sobre el rotor principal.
e Vibraciones producidas por los componentes mecanicos.
e Fuerzas aerodinamicas variables sobre otras partes del helicéptero.

Existen tres tipos fundamentales de vibraciones

e Vibraciones libres, sin una fuerza variable aplicada. Estudiando el problema de
vibraciones libres se obtendran los modos propios de la estructura.

e Vibraciones forzadas, producidas por la aplicacién de una fuerza oscilante, en el caso
del helicoptero la fuerza aerodinamica.

e Vibraciones auto-excitadas, en el que un modo de vibracién excitara un segundo modo
de la estructura, es el caso de la resonancia.

La consideracion de pala flexible es diferente a la articulacién flexible que se vio en puntos
anteriores. En ese caso Unicamente se consideraba flexible a unién de la pala con el buje. Por
el contrario ahora la pala completa sera flexible y se supondrd como una viga en voladizo.

z 1 Q+do
M+dM =
M N + dN
N =1
r
' Q

Figura 3.7. Flexion de la pala y elemento diferencial.

Las ecuaciones para un elemento de pala diferencial, como el que muestra la figura 3.7 son

R
—N+ (N+dN)=-mQ?rdr > N@)= f mQ2r dr
T

. 6zzd 0Q 0%z
—Q+(Q+ Q)—mm r = E—mﬁ

—M+M+dM) + (Q+dQ)dr— (N+dN)dz=0 = dM+Qdr—Ndz=0

Donde m es la masa por unidad de longitud m(r). Derivando la dltima expresion dos veces
respecto a r, y combinandola con la expresion para las fuerzas verticales se obtiene

9°M 0%z 0 0z
(v5)=0
or

2 T ™2 o
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Y recordando, de las asignaturas “Teoria de estructuras” y “Estructuras aeroespaciales” la
ecuacién diferencial caracteristica de una viga

M_Elazz s 02 Elazz N 0%z 6(N62>_0
BRI o2\ or2) T T\ or) T

Donde se considerarad que el médulo de Young E y la inercia a flexiéon I dependeran de la
posiciéon. Se aplicard a esta ecuacidn el método de separaciéon de variables visto en la
asignatura “Métodos matematicos”, por lo que se supone una solucién de la forma

0z , 0z ,

z(r,t)=2Z(@r)-T(t) = —=Z'T ; —=1ZT

or dt
Se estd realizando un abuso de lenguaje al designar mediante el apdstrofe ' las derivadas de
ambas funciones, pues son derivadas respecto a dos variables distintas. Pero dado que tanto
Z(r) como T(t) dependen de una sola variable no hay ambigiiedad posible.

Tras la separacion de variables la ecuacién quedard

TII B (EIZ”)” _ (NZ’)’
T mZ

El término de la izquierda depende exclusivamente del tiempo, mientras que el de la derecha
es funcién unicamente de la posicion. Por lo tanto la Unica posibilidad que se puede producir
es que ambos términos sean iguales a una constante.

TII 3 (EIZ”)” _ (NZ,),

— AZQZ
T mZ

Donde A es una constante, que no puede tomar un valor cualquiera, pero que tiene infinitos
valores posibles. Las condiciones de contorno de esta ecuacién para un rotor articulado, de
forma similar al caso de una viga apoyada simple, son

Z(0)=0 Z"0)=0 Z"(R)=0 Z"(R)=0
Para un rotor flexible, a modo de viga en voladizo, las condiciones de contorno son
Z(0)=0 Z'(0)=0 Z'"(R)=0 Z'"(R)=0

Volviendo a la constante A, el producto 12Q? = w? para cada valor posible de 1 serd una
frecuencia propia, pues la ecuacién temporal es

T" + w?T =0

Esta ecuacidon necesitard unas condiciones iniciales para ser resuelta, pero no es de interés
para el estudio de las vibraciones. La ecuacion espacial es

(EIZ")" = (NZ") —mw?Z =0

Esta ecuacidon no es resoluble analiticamente debido al término de la rotacion. Para resolverla
se empleara el lamado Método de los modos asumidos.
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Pero en una primera aproximacién se pueden tomar los modos de vibracién de la pala como
los modos de vibracién sin rotacidn, aunque las frecuencias sin rotacién son inferiores a las
frecuencias de vibracidon con rotacién. Esto es debido a que la rotacién induce una fuerza
centrifuga que aumenta el esfuerzo normal sobre la pala, rigidizando la estructura.

Existe una expresion denominada expresién de Southwell, que permite obtener la frecuencia
w, de cada modo vibracién n de la pala en rotacién a partir de la frecuencia de ese mismo
modo sin rotacién wy ,,, a partir de

Q

0<1>w,
Oa»1=w,

Won
0/a,

En el diagrama de resonancia de Campbell, mostrado en la figura 3.8, se puede identificar a
gué frecuencias de rotacién del rotor pueden aparecer problemas de resonancia. Puede
comprobarse en el diagrama como el aumento de la velocidad de rotacidn aumenta a su vez

wi = Wi, + 0ay

Q

las frecuencias propias de cada modo.

50 - 10Q
90
40 - 8Q
70
E 42 batimiento
— 30 - 60
o
= 12 torsién 50
=
8
§ 20 1 3¢ patimiento — 40
=
3
=

2° arrastre / 30
10 - 20

22 batimiento — 1° batimiento/
— 10
12 arrastre
0 T T T T T T 1
0 50 100 150 200 250 300

Velocidad de giro del rotor (rpm)

Figura 3.8. Diagrama de resonancia de Campbell.

3.15. Método de los modos asumidos

El método de los modos asumidos no es el Unico método para la resolucién de esta ecuacion,
pero es el Unico que se estudiard en este curso. Consiste en suponer un numero finito de
funciones y,, (x), aunque haya infinitos modos, que cumplan las condiciones de contorno y que
se supone aproximan la forma de los modos. Se expresardn estas funciones de forma
adimensional, es decir, x = r/R y i = Qt. Aplicando de nuevo la separacién de variables la
solucién sera de la forma

ZERNEDPACIAC)
i=1
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Para proceder se utilizard el método analitico de Lagrange, visto en la asignatura “Mecanica II”.
Para ello sera necesario obtener la expresidn de la energia cinética asociada al movimiento de
batimiento, denominada con la letra T.

e G = o [ () e o S G
—2), ™\ac) T2 m(5y) 4 s Ly d dy MYy X =
= ]=
n n
1 2p3 11
_EQR ZZ fmylyj dx—ZZrTinj

i=1j=1 i=1j=

Donde A;j representa los términos de la matriz de masa generalizada. Se estan utilizando
como limite de integracién inferior el valor x = 0, pero se puede aplicar también la posibilidad
de un desplazamiento de la rétula.

La energia potencial se divide en dos términos U = Ug; + Uy que son los términos de la
energia interna debida a la deformacion en flexién y a la de traccion, tal y como se ve en las
asignaturas “Teoria de estructuras” y “Estructuras aeroespaciales”

1 (R (9%7)\° 1t [a2z\? 1OX L d%y,d2y;
=3 El52) =3z #l5m =—ZZ f o e
Ve =3 fo <6r2> =% (6x2> W=k LT F g ge &

Finalmente
n n n n
1 "o 2 1
U=ﬁZZTT] (Elyl Yj +R Nyiyj) dx:ZZTiTjBU
i=1j=1 i=1j=1

Donde B;; representa los términos de la matriz de rigidez generalizada. La ecuacion de

Lagrange de este problema es entonces

d(@L) aL_d daL aL_
dt\ot;/ dr; dy\dt) ot

Donde L =T — U. A partir de las expresiones de las energias se llega entonces a

n

d (oL Lo
£(2)-3n
dy \ ot} =] J n
J= 14
n = Z(Tj Aij +7jBi;) = 0
oL =1
25

j=1

De la solucién de la ecuacién temporal T + A2T = 0 se obtienen las funciones T

T = Tjo sin(A;) T = _T]'O/‘{jz sin(49) = _’1121'1'
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La ecuacién quedara entonces

n
Z(Bij = 4 Aij)T; =0
=1

Y para encontrar los valores propios 4; se debera hacer el siguiente determinante
det([B] — A%[4]) = 0

Donde
1 1 1 (!
0 0
Donde el esfuerzo axil N(x) se calcula previamente como
1
N(x) =f mQO?R%x dx
X

Cuando se encuentran los valores propios A; se encuentran los vectores propios 7j, para cada

uno de ellos resolviendo el sistema

T

(<5
(IB] - 24Dt =0 - = QLT 'J¥

Este sistema es indeterminado por lo que habrd que fijar alguna componente de 7. Finalmente

NN R
Na b

la solucion sera de la forma

( ylrfg sinA4;Qt  + ylrfg sinA,Qt  + -
z= ! + )/21213 sinA; Ot  + yzr% sin,Qt  +--
+ E + : +

La primera columna representa el primer modo aproximado, la segunda representa el segundo
modo, etc. La frecuencia de cada modo sera 4;{). Cada modo asumido y tendrd un peso
diferente en cada modo calculado, determinado por 7. Los vectores propios T se normalizan
para que z(x = 1) = 1 para cada modo por separado.

Es habitual emplear en estos calculos el parametro adimensional k? que se define como

s El
T mQO2R*4
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4. Vibraciones del helicoptero

4.1. Introduccidn

Las fuerzas aerodinamicas e inerciales que actuan sobre las palas del rotor se transmiten desde
las palas al buje y después, a través del eje de rotacidn y el sistema de transmisidn de potencia,
llegan al reductor y al motor principal, de donde se transmiten al resto de la aeronave a través
de los puntos de fijacién del fuselaje.

Del conocimiento de los fendmenos de vibracién en el rotor principal se derivan criterios de
diseno dirigidos a

e Minimizar la existencia de vibraciones en las palas y su transmisién al buje, para lo que
hay que conocer cémo se combinan las acciones excitantes resultantes sobre el rotor.
e Minimizar la transmision de las vibraciones desde el tren de potencia al fuselaje, para
lo que hay que conocer los mecanismos de transmision de las excitaciones al fuselaje.
e Afiadir sistemas que alivien las vibraciones existentes.

4.2. Fuerzas resultantes sobre el buje

En primer lugar se estudiard la transmision de la fuerza resultante sobre todas las palas al buje.
Se emplearan dos sistemas de referencia. El primero es un sistema de ejes cuerpo, fijo a la
aeronave x, y, z, y el segundo ligado a la articulacién de la pala con el buje 1, 2, 3, tal y como
muestra la figura 4.1.

V4

Figura 4.1. Sistemas de referencia empleados.

La pala k-ésima tendra una posicidn respecto al sistema de ejes cuerpo Y., definido por

2n
Y=y + 5 (=1

La fuerza resultante en la raiz de esa pala k, definida en cada componente i de los ejes ligados
a ella sera

©o
Ry = R} + Z(R{}f cosnyy + R sinnyy)
n=1
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Para expresar esta fuerza en los ejes cuerpo bastara con aplicarles un giro segun el dngulo Y.

X —cosyy siny, 0 J[Rik
Y| =] siny cosypp 0 ||Rak
Zy 0 0 —1J1Rz

Y la fuerza resultante sobre el buje serd la debida a todas las palas

X b Xy
Y|= z Yy
VA =g VA"
Se estudiard ahora un caso particular y sencillo para facilitar la visualizacidn del fenémeno que
se produce. Se trata de un caso de un rotor de dos palas, con vibraciones fuera del plano del
rotor, es decir, en la direccién z. Se considera que todas las palas del rotor son iguales entre
ellas. Para simplificar el calculo se tomaran Unicamente los dos primeros términos de la serie
de Fourier con la que se define la fuerza resultante sobre la raiz de la pala, de modo que para
la primera pala se tendr3, en el eje 3, paralelo a z, la siguiente resultante

R3; = RY 4+ Ri¢ cos + R2€ cos 21 + R3S siny + R3% sin 2y
Dado que ambas palas son iguales entonces compartiran los términos.
R3; = RY 4+ Ri¢cos(y + m) + R3¢ cos2(y + ) + RS sin(y + ) + R25sin2(xp + m)
Y aplicando las relaciones trigonométricas para angulos suma se puede reescribir
R3; = R — Ri€cosy + R3€ cos 21 — RIS siny + R2S sin 24

La resultante de las fuerzas en el eje vertical, que no se ve afectado por el giro, serd entonces
la suma de R3; y R3;

Z = 2R3 + 2R cos 21 + 2R3S sin 2y

Este resultado es muy importante. De todas las excitaciones que se producen en la direccién
vertical, Unicamente se transmiten al resto del fuselaje ciertos harmaénicos, y si se realiza el
mismo estudio para cualquier otro nimero de palas, se comprobard que solamente se
transmitiran al fuselaje las fuerzas verticales con harmdnicos multiplos del nimero de palas
nb. El mismo estudio para las fuerzas de arrastre resulta en que solo se transmiten las fuerzas
multiplos del nimero de palas mas y menos uno, es decir nb + 1.

El tipo de rotor que se escoja afectara significativamente a las vibraciones, no sélo debido al
numero de palas, sino también al tipo de unién entre la pala y el buje, asi como el material de
que se fabrican. A dia de hoy las palas se fabrican de material compuesto, que permite
modificar la rigidez para ciertas direcciones y variar la distribucién de masa e inercia a lo largo
o ancho de la pala.

Dicho sea de paso, la fabricacion de la pala tiene también en cuenta consideraciones como la
proteccion del borde de ataque frente a degradacion, mediante el uso de recubrimientos
metalicos o plasticos.
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4.3, Atenuacion de vibraciones — Introduccion

Para minimizar las fuerzas vibratorias que se transmiten al fuselaje se pueden utilizar
diferentes estrategias:

e Sistemas pasivos de montaje del conjunto rotor/reductor/motor.

e Sistemas absorbentes de vibraciones. Pueden ser
¢ Globales, reducen la vibracién en todo el aparato, montados en el buje o las palas.
¢ Locales, actuan sobre una zona concreta sobre la que estdn montados.

e Control activo de las vibraciones, no se estudia en este curso.

4.4. Atenuacion de vibraciones - Sistemas pasivos

Los sistemas de atenuacidon de vibraciones pasivos se basan en los principios bdsicos de
transmisién de vibraciones, ilustrados en la figura 4.2.

F, = F,p coswt

F, = F,pcoswt |
! m
’T‘
%k T |t Fk=kx%k ch F, = cx
\ Fuselaje \
| |
| Fuselaje |

Figura 4.2. Principios bdsicos de la transmision de vibraciones.

mx + cx + kx = F,, cos wt x = x, cos(wt — €)
X 1 ) cw k
_— = € =atan——— w= [—
Fzo  J(k — mw?)? + c2w? k —mw? m
5 En la figura 4.3 se muestra la variacion del factor de
(=0 transmision con la frecuencia. La fuerza que se
4 transmite al fuselaje se reducirda si aumenta la
relacion entre la frecuencia de excitacion w vy la
3 frecuencia natural del sistema wy.
= 0,25
4 (| La fuerza sobre el fuselaje F, serd
2 (=05 z
A . ’
FE;, = kx + cx = Fyy cos(wt — ¢)
1 (=1
Q\ La relacién entre la fuerza sobre el fuselaje y Ila
0 = fuerza ejercida por el rotor es
0 1 2 3 4
0= O)/O)N ~
20 1+ (2{w)? c
A=—= Z [
. . — 32)2 ~\2
Figura 4.3. Factor de transmision A. Fzo (1-@%)? + (2¢w) 2Vkm
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Un primer sistema para disminuir las vibraciones seria una unién blanda entre el sistema
motriz y el resto del fuselaje, disminuyendo la rigidez de la unién mediante muelles o
elastdomeros, y se reduce la amplitud de los desplazamientos. Sin embargo, la reduccién de las
vibraciones es modesta y algunas excitaciones no se atendan en absoluto.

Un sistema ligeramente mas complejo es el DAVI (Dynamic Anti-resonant Vibration Isolator)
qgue consiste en situar, entre el sistema motriz y el fuselaje, un resorte y un brazo rigido con
una pequefia masa en la punta, como se esquematiza en la figura 4.4.

Frecuencia filtrada w 7

Figura 4.4. Sistema DAVI.
Las caracteristicas del sistema DAVI son

e Proporciona una atenuacidon muy elevada de las vibraciones del fuselaje para un rango
estrecho de frecuencias, habitualmente hacia las velocidades de giro del rotor.

e El balance entre rango de frecuencias filtradas y atenuacion se consigue mediante la
amortiguacion del sistema.

e La frecuencia filtrada es poco sensible a las variaciones de masa del fuselaje.

A continuacidn se expone el analisis de este sistema.

Figura 4.5. Coordenadas del sistema de la masa oscilante.

Se considerara x; el desplazamiento del conjunto rotor — motor, x, el desplazamiento del
fuselaje y h el desplazamiento de la masa oscilante. Algunas relaciones geométricas son

_ X1 — Xy h* d,
9: = /1:—
st d,  d+d, d;
d,+d
h*=(x1—x2)(%) h=h*+x2$h=x1(1+/1)—x2/1
1
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Las fuerzas que actuan en el sistema global son las que se muestran en la figura 4.6.

TF = Fyel®t

Figura 4.6. Fuerzas sobre el sistema

Por equilibrio de momentos en el punto 1 y en el punto 2 se obtiene

d .
R;dl‘l'FI'dzZO:R;:_FId_Z:_mh/l
1
d,+d .
Rid, —F,(d, +d,) =0=> R} = F, 1d 2 = mh(1+ 1)
1

Donde F; es la fuerza de inercia sobre la masa m. Sobre la masa superior se tiene

Mljél = _k(xl - xZ) - R; + Foeiwt

Lo que se estd buscando es que la fuerza del rotor Fye'®t no alcance el fuselaje. Para el

fuselaje el equilibrio de fuerzas resulta en
Myx; = k(x; —x2) — R
Para resolver este sistema se buscaran soluciones de la forma
X, = xloeiwt X, = xzoeiwt

Estas ecuaciones diferenciales se expresan entonces de forma matricial como

—w?M;+mA+D+k m@A+DAw?® -k ] [x1] _ [Fo]
m(1 + DAw? — k —w?[My, + mA%] + kllx21 Lo

Resolviendo para la segunda ecuacidn se puede encontrar una relacién entre x; y x,.

k= w?(My +ma%)
e T (L + DA

Y finalmente puede obtenerse

Xy 1—@?u(1+ )2
Fo (1—a?[1+p(1+)2DA - @%[p+pr?]) — (1 — @2u[l + 2]1)?
52 = wzﬂ p= % u= ﬂ
k M, M,
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Las frecuencias de resonancia pueden encontrarse haciendo x,/F, — co. Para ello el
denominador debe anularse, de forma que se obtienen las frecuencias

1+u(1+21)2+p+ur2 -2u(1+ )2

w, =0 W, =
“1 w2 p+ud? + pp(1+ 2)2

Para que el fuselaje no vibre habrda que igualar el numerador a 0, obteniendo w5

_ 1
3= i+ 01

La frecuencia que el sistema DAVI filtra es insensible al valor de la masa del fuselaje M, y
ademads para una misma frecuencia se puede disminuir la masa m a costa de aumentar la
distancia a la que se situa, aunque de forma limitada, pues de alargarla demasiado habria que
empezar a considerar la flexién de la barra.

El sistema Nodamatic es equivalente al sistema DAVI con la salvedad de que la rigidez viene

dada por la barra de unién y la masa es la de la barra misma, mds otras posibles masas que se
pueden afadir.

4.5, Atenuacion de vibraciones — Sistemas absorbentes de vibraciones

Como ya se ha comentado, algunos sistemas absorbentes de vibraciones se utilizan para
eliminar las vibraciones de todo el fuselaje, otros sélo se centran en una parte del fuselaje.
Algunos estdn montados en el buje y otros en la pala.

e Péndulo centrifugo bifilar

Consiste en unos péndulos centrifugos unidos al buje. Cada péndulo puede filtrar una
frecuencia que varia con la velocidad de giro del rotor, es decir, es autoajustable. Ademas
puede combinarse mas de uno para filtrar varias frecuencias. La masa del péndulo oscila en
arrastre, filtrando frecuencias en el plano del rotor. Requiere un mantenimiento elevado.

a b c
——ftw [ Y X
¢ (ED " [com
L’g a mg.|... Yo -b —
Q L\ tléJ ) ID e a X

Figura 4.7. Péndulo centrifugo bifilar esquematizado.

La fuerza centrifuga sobre la masa es, en ejes x,, ¥,

5, a+bcosy+c}~ 2{a+b+c}
FCa—mQ{ bsiny ~ mQ by
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Donde se ha considerado que el dngulo y es pequeiio. En ejes x;, ¥, esta fuerza serd

=~ _[cosy siny]lz _ 2 a+b+c}
Foo = | S5y Cony Pea = {2,

Se ha simplificado 2 « 1. La aceleracién de la masa en la base x,,, y,, es

- _‘2b
mad, =m{ )?/'/b }

Aplicando la segunda ley de Newton en el eje y;, se obtiene la frecuencia filtrada

a+c —0 o 2_Qza+c_ﬂza+c
b V7 On = =% D4

(—a—)Q%y=jb = J+0Q?

e Flexispring

Consiste en un conjunto de resortes unidos a una carcasa de masa considerable que puede
vibrar tanto verticalmente como de forma radial y en arrastre. La masa de la carcasa es
ajustable y de ella depende la frecuencia filtrada. No requiere mantenimiento.

e PENDAB

El sistema PENDAB consiste en un péndulo simple que puede vibrar en batimiento, evitando
que lo haga la pala a ciertas frecuencias, reduciendo vibraciones en el fuselaje y en la pala,
tanto en el plano de rotacién como perpendiculares al mismo.

Figura 4.8. Sistema PENDAB.

El andlisis matematico es casi idéntico al del péndulo centrifugo bifilar. La fuerza centrifuga
gue experimenta la masa es, considerando angulos pequefios y la base x, z

ﬁc — m02 {acosﬁ + locosB cosy} ~ mO2 {a 3— l}

La fuerza centrifuga y la aceleracion de la masa en la base x’, z’ seran

2, _[cosy siny]a o f a+l } 5 {—)'/zl}
Fe= [—siny cosy] Fe ~ my {—y(a+l) ma=me g

Aplicando la segunda ley de Newton en el eje z’ se obtiene la frecuencia filtrada

a+l 2a+l

—y(a+DQ?2 =yl = j+0? l z l

y=0 = w;=Q

Como el péndulo centrifugo, el sistema PENDAB también es autoajustable.
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e Resonador harmonico

El resonador harmdnico es un absorbente de vibraciones local. Se monta sobre un punto del
fuselaje para reducir las vibraciones localmente, por ejemplo en la zona de la tripulacion o de
la carga. La misma carga puede actuar como resonador harmdnico en ocasiones.

Consiste en un conjunto masa — muelle sintonizado a una frecuencia determinada,
habitualmente b(), que no es autoajustable. Como elemento resonante se puede emplear
tanto una masa muerta especifica para esta funciéon, como algun elemento pesado a bordo,
tipo carga o similar. Se busca que el amortiguamiento del sistema sea minimo para maximizar
la resonancia de esta masa. El analisis matematico es el que sigue

i
Zy F = Fycos wt

Figura 4.9. Resonador harmdnico esquematizado.
Equilibrando las fuerzas verticales en ambas masas se obtiene el sistema

Mz = Fy—kyz; — ky(z1 — Zz)}

MyZ, = —ky(2; — 71)
Utilizando las soluciones que se indican el sistema queda

Zy = Zyp COS wi —Myw?z19 = Fy — k1219 — k(210 — Zzo)}

Z0 COS Wt —M,yw?zy0 = —ky (229 — 210)

Z3
De la segunda ecuacion se obtiene

k

2

220 = 7 a7 . 2%10
kz - Mz(,l)z

Y restando ambas ecuaciones, sustituyendo el valor de z,, se tiene

k,M,w? ke Mow? 7
—_— — M w* | z19 =
ky — Myw? =t ! 10— "o

Despejando z; se llega finalmente a la expresion

k, — Myw?
Z10 = FO 2 _ 2 _ 2
koMyw? + (ky — Myw?)(ky; — Myw?)

De esta Ultima ecuacién puede deducirse que si k,/M, = w? entonces z;, = 0, es decir, el
fuselaje no vibrara a esa frecuencia.

-72 -



Alejandro Roger Ull Disefo de helicopteros y aeronaves diversas

5. Estabilidad y control

5.1. Planteamiento general

El objetivo del estudio de la estabilidad y el control es conocer la maniobrabilidad de un
helicéptero. En el fondo consiste en tres problemas:

e Equilibrado — Determinacién de la actitud de un helicéptero para una condicion de
vuelo dada.

e Estabilidad — Determinacién la respuesta del helicéptero después de una perturbacion
en la posicion de equilibrio.

e Control — Determinacién de la respuesta del helicéptero tras una acciéon sobre los
mandos de control.

Estos problemas son similares a los que ya se vieron en la asignatura “Mecdnica del vuelo”
para el caso de aviones. Para plantear las ecuaciones de estos problemas se emplearan los ejes
cuerpo del helicdptero, pues simplifica las expresiones de las fuerzas y las inercias, aunque
debe tenerse en cuenta que se trata de un sistema no inercial.

Figura 5.1. Sistema de ejes cuerpo empleado.
Las hipdtesis generales que se aplican el estudio de la estabilidad y el control son

e El helicéptero se considera un sélido rigido.

e La posicién del centro de masas del helicoptero es fija en ejes cuerpo.

e La dindmica asociada a otros efectos diferentes del movimiento del helicéptero se
consideran mucho mas rdpidos que la dinamica de vuelo, es decir, las fuerzas y
momentos externos se consideran casi-estacionarios. Por ejemplo, si se produce una
perturbacién sobre el angulo de paso ciclico el rotor se inclina hacia adelante en un
tiempo muy corto en comparacion con el movimiento subsiguiente de la aeronave.

e El movimiento del helicoptero se describe con seis grados de libertad, tres
movimientos de traslacion u, v, w y tres movimientos de rotacién p, q, r.

e El helicéptero es simétrico respecto al plano x, z.

Para determinar los seis grados de libertad se dispone de tres ecuaciones de fuerzas y tres
ecuaciones de momentos, en forma vectorial.

el

, . dv o _ d
F+mg=ma+m(w><v) (D M=

=~

+ax([-8) (2

Q.

t
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La actitud del helicoptero viene dada por los angulos de balance ®, cabeceo O y guifiada W,
llamados angulos de Euler, de forma que la velocidad angular del helicéptero se puede escribir
como

p+qsin®tan® + rcosPtan ®

® _ qcos® —rsin® 3
1?; - sin ® N cos ® 3
qcosG) rcosG)

Se define entonces un nuevo vector de incégnitas llamado vector de control i, con el dngulo
de paso colectivo, el dngulo de paso ciclico longitudinal, el angulo de paso ciclico lateral y el
angulo de paso colectivo del rotor de cola.

i = [0¢, 015, 01¢, 60¢]
Se define también el vector de estado X que representara la situacion del helicéptero.
X=[uv,wpqr®0,V]

La relacion entre el vector de control y el vector de estado la daran las seis ecuaciones arriba
mencionadas, junto con la relacion entre los angulos de Euler y las velocidades angulares.

(1),(2),3) = x(t)=G6(2(),d®)

Esto se traduce en el siguiente sistema de ecuaciones diferenciales

E
u=rv—qw+gx—gsin® p = kipq — k,rq + My
F, I,—1 I M
U =pw—1uU+—>+ gcosOsin® Gg=2Zpr+2Z0?*-p»)+-2
m 1, 1, L,
: F :
w=qu—pv+a+gcos®coscb 7 = —k3pq — kyrq + M,
®=p+qsin®tan® + r cosd tan ®
©=qcos® —rsind
. qsin® +rcos®
g =
cos @
Donde
. L (I + 1, 1) L - L)+ 1 L, - L) - 1%
1= 2= 3=
Ix[z - IJ%Z lez - I)%z Isz - I)%Z
% Iz Ixz % Ixz Iz

= M, + M M;=———FM+—7FM
* lez - IJ%Z * Isz - I)%Z z z lez - IJ%Z * Isz - I)%Z z

El problema de equilibrio consiste en resolver estas ecuaciones en vuelo estacionario, es decir

X(t) = 0. El problema de estabilidad consiste en analizar lo que sucede cuando el vector de
estado sufre una perturbacion X + AX y el de control, de forma similar, analiza pequefias
variaciones del vector de control i + Ail.
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5.2. Equilibrado del helicéptero

El problema de equilibrado consiste en, para una determinada configuracién y condicion de
vuelo, encontrar la posicién de los controles del helicdptero, la inclinaciéon del rotor y la
orientacién del helicéptero.

La condicién de vuelo en equilibrio es una situacion de vuelo estacionario, y debe conseguirse
el equilibrio de fueras en los tres ejes. Existe un grado muy elevado de acoplamiento entre las
fuerzas y momentos sobre el helicéptero como consecuencia de la actuacidon sobre los
controles, lo que supone la necesidad de aplicar un procedimiento iterativo para resolver el
sistema.

Algunas ecuaciones e incognitas desaparecen debido a que el problema es estacionario. Las
tres ecuaciones de los dangulos de Euler se convierten en una identidad, y el vector de estado
se reduce en tres variables, puesto que p =q=1r =0. En total hay 10 pardmetros a
determinar con 6 ecuaciones, de modo que es necesario conocer 4 variables de estado de
antemano.

Hay mas variables en el problema, por ejemplo las fuerzas aerodindmicas dependerdn de la
velocidad inducida y los angulos de batimiento, y también las acciones del fuselaje y las fuerzas
del rotor de cola dependen de otras variables. Estas otras variables se obtienen de la teoria de
la cantidad de movimiento o de modelos numéricos mas complejos, pero en todos los casos es
necesario resolver por un método iterativo.

Las consideraciones generales para llevar a cabo la resolucién del problema son

e Condicidn de vuelo determinada por la velocidad u, v, w y por el dngulo de actitud W.
e Se descomponen las acciones exteriores en sus diferentes componentes.

e Elsistema de referencia es el plano central (hub plane o HP).

e Se consideran dngulos pequefios.

e Se suponen velocidades inducidas constantes en el plano del rotor.

e El angulo de deslizamiento es nulo, es decir, la fuerza lateral es nula.

5.3. Estabilidad estatica

El problema de estabilidad consiste en analizar la respuesta del helicéptero cuando a partir de
una condicion de vuelo en equilibrio se produce una perturbaciéon del vector de estado,
generando fuerza y momentos que desestabilizan la condicién de equilibrio y provocan una
evolucidn temporal del vector de estado.

X =X, + AX(t) A%(0) = A%, U=1,

La estabilidad estatica estudia el sistema de fuerzas y momentos de desequilibrio asociados a
la perturbacion en el instante inicial. En un helicdptero el problema es complejo porque
existen partes moviles con su propia dindmica. Si se suponen perturbaciones pequefias y se
analizan instantes inmediatamente posteriores a la perturbacion la estabilidad se convierte en
un sistema de ecuaciones linealizado en torno a la condicién de equilibrio.
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Se linealiza aqui a modo de ejemplo la ecuacidon de la aceleracién en x.
. Fy :
u=rv—qw+——gsin0®

m

Se trata de expresar todas las variables de esta ecuacién como la suma del valor en equilibrio
mds una perturbacién

U, + At = (1, + Ar) (v, + Av) — (g, + Aq) (W, + Aw) —

E 5\ 9F, 1
—gsin(®, + A0) + = X
Mmlz, i, & ox;m Rl

AX;
En la posicidon de equilibrio los términos ., 7, y g, son nulos. El término sin(0, + A®) se
desarrolla como

sin(0, + A®) = sin©, cos A® + cos O, sin O, = sinO, + cos O, - AO

Si la ecuacién original se aplica a la situacidon de equilibrio se comprueba que dos términos
pueden eliminarse

F; :
0=— —gsin0,
milz, i,
De forma que la ecuacidn linealizada queda
AT A Ag + 0k 1 0, - AO
u = v,Ar — w,Aq Z —gcoso, -
0x m P ﬁe
En forma vectorial
1 dF, T rAuy
m ou
1 JF, Av
m v
1 dF, Aw
m ow
m dp
1 0F
Au = ——x_ ¢ L Aq
m aq e q
1 JF, N A
mar e r
1 OF,
mdd Ao
1 0F, o
E% — g Ccos A®
1 OF,
\ m oY ). \aw/

El primer vector esta evaluado en el equilibrio.
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Se pueden escribir ecuaciones similares para el resto de variables de estado. El problema de

estabilidad viene dado entonces por la ecuacién diferencial AX

[A] - AX, es decir
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La matriz [A] es la matriz de estabilidad, y estd compuesta por las llamadas derivadas de
estabilidad, que representan la sensibilidad de cada fuerza o momento a una perturbacion de
cada una de las componentes del vector de estado, evaluadas en la condicidn de equilibrio.

Para simplificar los innumerables casos posibles, se supondrd un helicéptero con el centro de
masas alineado con el eje de giro, rotor articulado y sin excentricidad de la articulacién de
batimiento.

Existen 54 derivadas de estabilidad, pero se puede demostrar que todas las derivadas de
estabilidad relacionadas con los dngulos de Euler son nulas, lo que deja un total de 36.

Se realizard un analisis cualitativo de las derivadas de estabilidad mas importantes, a saber
Few Eew) Fyv' Epr My, Mxp' qu’ My, Myw Myw' Myq’ My, M,

Es decir, se estudiard el comportamiento del helicéptero en funcién del signo de estas
derivadas de estabilidad, de forma similar a lo que se hace para un avién en la asignatura de
“Mecanica del vuelo”.

Desde este punto de vista el helicdptero podra ser, ante cada una de las perturbaciones,
estdticamente estable, si el sistema de fuerzas y momentos trata de restaurar el equilibrio,
estaticamente inestable si el sistema de fuerzas y momentos no trata de volver al equilibrio, o
indiferente si el sistema de fuerzas y momentos se mantiene inalterado.

Por ejemplo, para E,, por la parte del fuselaje una perturbacién que haga aumentar la
velocidad Au provoca un aumento de la resistencia, que va en sentido contrario al eje x, por lo
tanto en lo que al fuselaje respecta F,,, < 0. En lo que respecta al rotor se tiene que éste
adquirira una situacion de maximo batimiento en 180° y de minimo batimiento en 0° debido
a que la traccién aumenta a 90° y un defecto de traccién a 270°. En resumen el rotor queda
inclinado hacia atras y, como la traccion es perpendicular al plano de puntas, también la
traccion queda inclinada hacia atras, por lo que F,,, < 0. Esta situacion es estable, porque hace
que la perturbacion disminuya.

La inclinacion del rotor provoca un brazo de palanca de la traccidn respecto al centro de masas
del rotor, lo que implica que dM, /du > 0, también estable. De forma similar pueden
deducirse Fy,, y My,

Si se produce una perturbacion en la velocidad w aumentara la traccidn y por lo tanto £, < 0.

La fuerza F,,, depende de la posicién de vuelo en equilibrio, en vuelo en avance es negativa,
pero en vuelo a punto fijo es nula.

Un incremento de la velocidad v disminuye la traccidn producida por el rotor antipar, lo que
provoca M,, > 0, hecho que hace disminuir la perturbacién y por lo tanto es estabilizador.
Pero segun la posicién del rotor antipar respecto a la horizontal del centro de masas, el
momento M,.,, puede ser positivo, nulo o negativo.
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5.4. Estabilidad dinamica

La estabilidad dinamica estudia el movimiento del helicoptero que sigue a una perturbacion de
su posicion de equilibrio.

Desde este punto de vista un helicéptero puede ser dinamicamente estable si tras la
perturbacién el movimiento del helicéptero es convergente, inestable si es divergente y neutro
si se mantiene con una amplitud constante.

Matematicamente consiste en resolver el sistema de ecuaciones diferenciales linealizado
AX — [A]AX =0

Donde [A] es la matriz de derivadas de estabilidad. Suponiendo soluciones de la forma

AX = AX, - e’ se puede resolver el problema obteniendo los autovalores o frecuencias
propias A y con ellas los autovectores o modos propios, que tendran componentes en muchas

de las variables de estados.

La respuesta se comporta de forma similar a la de cualquier sistema de control como los que
se ven en la asignatura “Automatica y control”. Depende del valor de la parte real de los
autovalores A la respuesta dindmica del helicoptero. Si R(1) < 0 la exponencial envolvente
sera decreciente y el sistema sera estable. Si R(1) > 0 entonces la exponencial envolvente
crecerd y el sistema serd inestable, y finalmente si R(1) = 0 el sistema es neutro. Si ademas el
autovalor tiene parte imaginaria J(A), el movimiento tendra una componente oscilatoria
(linea continua), en vez de ser mondtono (linea discontinua), como se muestra en la figura 5.2.

RA) >“(‘)

Figura 5.2. Comportamiento en funcién del valor de R(1).

Como indica la figura 5.3, el amortiguamiento ¢ del movimiento viene dado por

;I
3
I
atan{
A |
Estable Inestable
RA)

Figura 5.3. Amortiguamiento segun la posicion del autovalor en el plano complejo.
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Para simplificar el problema se separan los tiempos de actuacién de los modos, es decir, los
modos rdpidos se tienen en cuenta sdélo a corto plazo, y los modos lentos se consideran sélo en
el estudio a largo plazo de la estabilidad. También se separa habitualmente el estudio de Ila
estabilidad longitudinal del de la estabilidad lateral — direccional tal y como se hace en
“Mecanica del vuelo” para los aviones. Esto implica despreciar los términos con derivadas de
estabilidad cruzadas, y anular alguna de las variables de estado de equilibrio. Esta hipdtesis no
es muy realista pero permite realizar un analisis cualitativo de la forma de los modos.

El problema longitudinal involucra las componentes u,w,q,® del vector de estado y las
componentes 6, 8,5 del vector de control.

El problema lateral involucra las componentes v,p,r,®,¥ del vector de estado y las
componentes 8., 8; del vector de control.

5.5. Estabilidad dindamica longitudinal
La dindmica longitudinal presenta en general los siguientes modos:

e Modo de velocidad vertical — Representa una convergencia rdpida amortiguada en el
movimiento vertical que suele estar desacoplada de la velocidad longitudinal y de
cabeceo.

e Modo de velocidad de avance — Representa una convergencia muy rapida y altamente
amortiguada en velocidad de avance, acoplada habitualmente con la velocidad de
cabeceo y el angulo de asiento. En funcidn de la condicién de vuelo puede evolucionar
a modo de corto periodo.

e Modo de oscilacién en cabeceo — Acoplado con la velocidad de avance, de dindmica
lenta y su estabilidad depende de la condicién de vuelo.

En vuelo a punto fijo los modos longitudinales se traducen en.

e Modo de velocidad vertical — Movimiento convergente vertical debido a una rafaga
vertical, la derivada de estabilidad es F,,,, < 0. Modo desacoplado del resto de grados
de libertad longitudinales, el autovector es [0,1,0,0].

e Modo de velocidad de avance

e Modo pendular — Figura 5.4, movimiento oscilatorio divergente con influencia de
Fo, <0, My, >0y M, <O0.

Los otros dos modos estan acoplados, pero se pueden desacoplar en base a la diferencia de
tiempos caracteristicos.

4T T ) %
I
|
_J
i K @E‘::{? C__,/f
— V=0 V— V=0

Figura 5.4. Movimiento pendular en vuelo a punto fijo.

-80-



Alejandro Roger Ull Disefo de helicopteros y aeronaves diversas

El modo pendular en vuelo a punto fijo es un modo en el que por alguna razdn se produce una
perturbacién sobre la velocidad de avance u. Después de esta perturbacion el helicéptero
avanza, lo que hace que el rotor tienda a inclinarse hacia atras, sin tocar los mandos. Esto
genera un momento positivo de cabeceo, es decir, el helicoptero encabrita. Pero la derivada
del momento de cabeceo respecto al movimiento de cabeceo es negativa, lo que anula el
momento de cabeceo, y como la traccidon se ha inclinado hacia atrds, tiende a frenar la
velocidad de avance hasta que se anula. Ahora la disminucién de la velocidad hace que el rotor
se incline hacia adelante, aumentando la velocidad de avance y provoque un momento de
picado, y asi de forma continua, resultando en un movimiento pendular como muestra la
figura 5.4. Cuando este modo se produce en vuelo de avance, se convierte en el modo fugoide.

En vuelo a punto fijo las variables en la posicién de equilibrio son u, = w, = 0, = 0. Si el
problema longitudinal esta desacoplado del lateral entonces se considera dangulo de balance
@, = 0. Suponiendo que la vertical del eje de rotaciéon pasa por el centro de gravedad
entonces F, = Fyq = F,,, = F,q; = M,,, = 0. El problema es Ax — [A]A% = 0, y se reduce a
det(A[I] — [A]) = 0, es decir

IA—FE,, 0 0 gl

0 A-F, 0 0l _
—M,, 0 A-My, 0

0 0 -1 2

Las variables con sombrero estan divididas por la masa o el momento de inercia segln si se
trata de una fuerza o un momento. Dado que la fila y la columna 2 solo presentan un término
en la diagonal, pueden separarse de la siguiente forma

A—FE, 0 g
0

(A - FZW) _Myu A- Myq =0
0 -1 A
A =B, 23— (B + M, )2% + By Myg A + gM,,, = 0

El primer modo es el de convergencia en velocidad vertical, que es un modo rapido. Para
resolver el polinomio de tercer grado pueden separarse los modos rdpidos de los lentos,
reordenando la matriz.

u E., -g i 0 |ru u [A11]  [A]] [

O|=]0__.0_:11]® 0=

gl [My, 0 ! My|la gl [A21] [Az21llq

det(A[I] — [A;]) =0 det(A[I] = [A11] + [A121[A22] 7 (U] + AlA2] D[4 D) =0
El primer determinante es inmediato A, = 1\7Iyq. El segundo resulta en una ecuacién de
segundo grado de donde se obtienen los otros dos valores propios A5 y A4.
. M M
22— <qu+gA—32/u>/1—gA—yu= 0
Mjq Myq

Nétese que esta ecuacion es de la forma A2 + 2{w,A + w2 = 0.
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En vuelo de avance los modos longitudinales dependen del tipo de rotor del helicéptero.

e Rotor semirrigido — Presenta dos modos asociados a autovalores reales y un par de
autovalores complejos (los valores complejos son siempre pares conjugados).

e Rotor articulado — Los dos modos asociados a autovalores reales pueden converger a
un solo autovalor complejo asociado al modo de corto periodo, y el autovalor
complejo corresponde al modo fugoide de baja frecuencia y puede convertirse en
estable a partir de ciertas velocidades de vuelo.

w (rad/s) [w (rad/s)

r Cabeceo

® Vuelo a punto fijo i ® Vuelo a punto fijo \ corto

® Vuelo de avance (160 kt) ® Vuelo de avance (160 kt)  periodo
-1

Rotor semirrigido (Lynx) Rotor articulado (Puma) 1
Fugoide
/ A Fugoide
¢ vance
Cabeceo Avance /

Cabeceo
X b N »{ -'|/ )

-20 -10 -1 -0,5 0 05 -25 -2 -1,5 -1 -0,5 0 0,5

Figura 5.5. Modos longitudinales desacoplados.
(Adaptado de Padfield, G. D. Helicopter flight dynamics)

Nuevamente para analizar estos modos hay que desacoplar en base a la diferencia de tiempos
caracteristicos.

5.6. Estabilidad dinamica lateral
La dindmica lateral presenta en general los siguientes modos:

e Modo direccional — Modo neutro, solo implica el grado de libertad de guifiada. El
autovalor es nulo, indicando que el helicdptero no reacciona a perturbaciones en
guifiada, el autovector es [0,0,0,0,1]. 1 = 0 = et = 1.

e Modo espiral — Implica el grado de libertad de velocidad angular de guifiada,
independiente del balance. Normalmente es un modo convergente.

e Modo de convergencia en balance — Balanceo puro rdpido amortiguado.

e Modo de oscilacién lateral direccional (balanceo holandés) — Modo en que se acopla el
balanceo y la velocidad de guifiada. La estabilidad depende de la condicion de vuelo.
Es similar al modo pendular, pero debido a la presencia del rotor antipar hay
acoplamiento de otros fendmenos.

En vuelo a punto fijo los modos laterales se traducen en:

e Modo espiral — Desacoplado, sélo contribuye la derivada de estabilidad M,,. < 0.

e Modo de convergencia en balance — Modo rapido.

e Modo de oscilacién lateral — Implica variaciones en el angulo de balance y las
velocidades de guifiada y lateral. Similar al modo pendular, puede converger o divergir.
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En vuelo de avance los modos laterales también dependen del tipo de rotor del helicéptero.

w (rad/s) [w (rad/s)
® Vuelo a punto fijo i ® Vuelo a punto fijo Balance,o
® Vuelo de avance (160 kt) @ Vuelo de avance (160 kt) holandés
. 1 \
Rotor semirrigido (Lynx) Rotor articulado (Puma) L4
Balanceo holandés \
Balance Espiral Balance Espiral S
L -f L 1 \ - (S._l) J \ u(s™h)
A -S=ill — - Y L L L b i
-20 -10 -1 -0,5 0 05 -25 -2 -1,5 -1 -0,5 0 0,5

Figura 5.6. Modos laterales desacoplados.
(Adaptado de Padfield, G. D. Helicopter flight dynamics)

5.7. Control del helicéptero
Los controles de actitud de un helicéptero son:

e Control colectivo.
e Control ciclico.
e Control antipar o direccional.

Como ya es habitual, las acciones sobre los controles estdan acopladas entre ellas. Por lo
general se considera que la traccion es perpendicular al plano de recorrido de las puntas de
pala del rotor principal, por lo que cambiar la orientacion de este plano modificara la
orientacién de la fuerza resultante. La traccidon del rotor de cola no es orientable, pues no
dispone de control de paso ciclico.

Por controlabilidad se entiende la capacidad de un helicéptero de girar alrededor de sus ejes
debido a la accién de los mandos de control. Las cualidades de vuelo de un helicoptero se
cuantifican en base a los siguientes parametros.

e Efectividad — Cantidad de momento por deflexidn unitaria de la palanca.

e Sensibilidad — Velocidad angular de la aeronave por deflexidn unitaria de la palanca.
e Retardo — Tiempo que tarda en iniciarse la maniobra tras accionar los mandos.

e Fuerza en palanca — Fuerza que debe aplicar el piloto sobre los mandos.

En lo que a las ecuaciones de estabilidad y control respecta, el vector de estado evoluciona, no
soélo por una modificacién del propio vector de estado (perturbacién), sino también por una
modificacion del vector de control.

dAx 0d0G _ 090G  _

Ax +—Au

X = G(%,i1) X = X, + Ax(Axg, All) 5 = 9% pe

0G/0x = [A] es la matriz de derivadas de estabilidad y G /0% = [B] es la matriz de control.
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t

A% = [V (D)]A%, + f [¥ (¢ — D] {[B]AT} dr
0

Y(t) representa la solucién de estabilidad dindmica, la matriz de los autovectores por las
exponenciales de los autovalores correspondientes por la matriz de autovectores invertida.

|AlI] - [All =0

Y(t) = [Wi[e*]w]?

Y la matriz [B] es la matriz de derivadas de control

1 0F, 1 0F, 1 0F, 1 0F, 1
mao, maob;, mao,, mafy;
1 0F, 1 0F, 1 0F, 1 0F,
mab, mab;; maby,  maby,
1 0F, 1 OF, 1 0F, 1 0F,
mao, maob;, mao;, m By
OMy oMy, oMy, oMy,

a6, 004, 004, 06y
[B] = 1 6My 1 6My 1 aMy 1 aMy

I, 06, 1,00, 1,060, 1,06

oM, oM, oM, oM,

a6, 004, 004, 06y
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0

Se analizara lo que sucede partiendo de la condicién de vuelo en equilibrio a punto fijo con una
perturbacién del angulo de paso colectivo. De estabilidad dinamica hay que recordar que el

problema longitudinal tiene un modo de desplazamiento vertical desacoplado del resto.
A-E,=0 1-1[0100] A=E,

La matriz [B] contendria las derivadas parciales de las fuerzas que intervienen en la dindmica
longitudinal respecto a las variables de control que intervienen en el problema longitudinal.

Fx90 FX91s
[B] = | Fzo,  Fzo,s
MyGO Myels

Para el movimiento vertical se usa la segunda fila.
Y() = 1-efwt . 1
F29

t
Aw(e) = f (Pt F 0,60 )dr = =22 (1 eFovt)a,
0

zw
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