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Resumen

El uso de helicopteros ligeros estéd cobrando de manera paulatina una mayor importan-
cia en lo que a trabajos aéreos se refiere, especialmente en el transporte de pasajeros de
punto a punto que, hasta hace unos anos, se realizaba en su inmensa mayoria mediante
vuelos comerciales en avion.

Por ello, se decide abordar en el presente documento el diseno conceptual de un helicopte-
ro ligero para trabajos aéreos, partiendo del dimensionamiento y la distribucion de pesos
del mismo hasta la seleccién de sus componentes que, en tltima instancia, se comprobara
si son adecuados para realizar los distintos tipos de vuelo que se le demanda al helicoptero.

La parte final del trabajo estara enfocada en comprobar la competitividad de un motor
prototipo implementando este sobre el helicéptero disenado asi como en otras configura-
ciones de peso y potencia del helicoptero, viendo asi cudles son las circunstancias a las
que mejor se adapta el motor.

Palabras clave
Helicoptero ligero, disenio conceptual, motor prototipo.
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Abstract

The use of light helicopters is gradually becoming more important in terms of aerial
work, especially in the transport of passengers from point to point, which, until a few
years ago, was carried out in its vast majority by commercial flights by plane.

For this reason, it is decided to address in this document the conceptual design of a light
helicopter for aerial work, starting from the dimensioning and distribution of weights
thereof to the selection of its components that, ultimately, it will be verified if they are
adequate to carry out the different types of flight required for the helicopter.

The final part of the work will be focused on verifying the competitiveness of a prototype
engine by implementing this on the designed helicopter as well as on other weight and
power configurations of the helicopter, thus seeing which are the circumstances to which
the engine is best adapted.

Key words
Light helicopter, conceptual design, prototype engine.
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Introduccion

1.1. Antecedentes historicos

Las aeronaves de ala rotatoria son aquellas en las que la sustentacién se genera por
medio de elementos que se mueven girando en un plano aproximadamente horizontal, ya
sean palas o alas. A diferencia de las aeronaves de ala fija, las palas y/o las alas de las
aeronaves de ala rotatoria tienen movimiento relativo al fuselaje y al fluido que atraviesan.
El ejemplo més conocido de aeronave de ala rotatoria es el helicoptero. La referencia méas
antigua que se aproxima a un helicoptero se remonta al ano 400 a.C en China, donde un
juguete conocido como “peonza volador” disponia de una hélice en la parte superior de una
vara que al ser frotada rapidamente con las manos comenzaba a ascender verticalmente
[19].

Mas tarde, en el siglo XV, Leonardo Da Vinci empled su imaginaciéon para realizar un
primer boceto de un aparato volador que disponia de un rotor helicoidal, muy préximo al
concepto actual del rotor de un helicoptero. Otro de los primeros bocetos y maquetas de
un helicoptero fue el realizado por Enrico Forlanini en 1877. No obstante, no fue hasta la
primera parte del siglo XX cuando la tecnologia necesaria para poder darle vida real a un
helicoptero alcanzé el desarrollo suficiente para poder producirlos en serie. Fue de especial
relevancia la incorporacion del MCIA sobre estas maquinas de despegue vertical, ya que
permitian propulsarlo, siendo Ratl Pateras de Pescara en 1922 el primero en conseguir
realizar un vuelo de helicoptero medianamente.

A partir de ahi, muchos ingenieros trataron de darle la forma final al helicoptero basandose
en el concepto de autogiro dado por el espaniol Juan de la Cierva en 1923, hasta llegar al
primer helicéptero producido en cadena: el Sikorsky R-4 (llamado asi en honor al ingeniero
ruso que lo disend, Igor Sikorsky). La evolucion desde los simples bocetos hasta el primer
helicoptero como se conocen a dia de hoy se pueden ver a continuacion:




Capitulo 1. Introduccion

(a) Tornillo aéreo por Da Vinci (1486) [19]. (b) Helicéptero experimental de Enrico Forla-
nini (1877) [19).

(c) Helicéptero Oehmichen N2 (1922) [20]. (d) Sikorsky R-4 (1942) [21].

Figura 1.1: Evolucion histérica del concepto de helicoptero.

Segun lo explicado por Mc Cormick (1967) y Leishman (2000) los retos cientifico-
tecnolégicos que ha sido necesario superar son grosso modo los siguientes seis [2]:

1. Comprensién de la aerodinamica del vuelo vertical. Se partia tnicamente de co-
nocimientos de vuelo horizontal en aviones y faltaban modelos matematicos que
permitiesen conocer de manera precisa la potencia requerida para producir un de-
terminado [ift, lo cual no fue resuelto hasta 1920 con la aplicacién de la mecénica
de fluidos.

2. El segundo problema es el ya mencionado de cémo propulsar la aeronave, que se
resolvié a comienzos del siglo XX con la implementacion del MCIA.

3. El tercero de los problemas fue disponer de un ratio de potencia/peso lo suficien-
temente bajo como para poder elevar tanto la aeronave como al piloto y la carga a
transportar. Esto se resolvio hacia 1915 con el uso de materiales mas ligeros como
el aluminio en la aerondutica en general.

4. El cuarto problema estaba relacionado en cémo hacer frente al par de reacciéon que
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experimentaba el helicoptero debido a la rotacién del rotor. En primer lugar no se
optd ni se extendié la manera mas comun de contrarrestarla actualmente, el rotor
antipar; siendo las soluciones de la época los helicopteros en tandem o coaxiales, los
cuales eran de una complejidad tanto mecanica como operacional superiores a los
helicopteros convencionales.

5. El quinto reto fue el tratar de estabilizar y controlar la aeronave de manera segura,
siendo necesario solventar el problema de la asimetria de sustentaciéon provocada
por la velocidad superior en la region de avance del rotor con respecto a la region de
retroceso de las palas. Esto ha sido resuelto con la introducciéon del paso colectivo
y ciclico mediante distintas articulaciones y mecanismos.

6. Elultimo reto fundamental era el de comprender los posibles problemas estructurales
que se podian dar tanto por problemas aeromecanicos como aerolasticos, en especial
el fenémeno de las vibraciones.

1.2. Estado actual y motivacion

Los helicopteros a dia de hoy poseen unas caracteristicas que les posibilitan realizar
ciertos trabajos que ninguna otra aeronave puede hacer o que realizarlo con estas resulta-
ba lento, costoso y poco eficiente. Ademas, el constante desarrollo de nuevos modelos que
se estd dando recientemente con mejoras tecnologicas que mejoran tanto las prestaciones
del helicéptero como el comfort que pueden ofrecer a los pasajeros ha supuesto que su
peso en el mercado cada vez sea mas importante.

Por todo ello, la opcion de realizar el diseno conceptual de una aeronave de estas caracte-
risticas puede resultar de gran interés tanto a nivel de formacién ingenieril como de cara
a una posible salida de mercado. Mas en concreto, se realizara el disenio de un helicoptero
ligero de unos 450 kg. El motivo de esta elecciéon viene dado a que dentro de todos los
helicopteros, son de los que menos modelos se dispone y las posibles aplicaciones que se
le pueda dar hacen pensar que cada vez van a tomar un protagonismo mayor dentro de
estas aeronaves. En general, los trabajos aéreos sobre los que se focalizard esta aeronave
son:

» Transporte. Principalmente de pasajeros. Esta clase de helicopteros permite el
transporte de pasajeros de punto a punto de forma rapida tanto al realizar el em-
barque y el desembarque como a la velocidad que se realiza el vuelo. Ademas, por
su tamano y peso permite despegar y aterrizar desde muchos lugares.

= Vigilancia. Debido a sus caracteristicas permiten volar con suficiencia a una altitud
proxima a tierra sin que sus niveles de ruido lleguen a resultar perjudiciales, por lo
que se adecuan muy bien a tareas de vigilancia tanto terrestre como maritima. Esto
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podria extrapolarse también a tareas de bisqueda.

= Industria. Cada vez es mas comun ver en televisiéon planos aéreos, ya sea en pro-
gramas informativos (noticias) o deportivos (fatbol, F1) los cuales estan dados en
gran medida por camaras transportadas en este tipo de helicopteros.

También cabria la posibilidad de ajustar este tipo de helicopteros si se redujese atin mas
su peso a UAV’s (Vehiculo Aéreo no Tripulado). Estos ya empiezan a tomar forma a través
de los cada vez méas comunes drones, los cuales podrian llegar a englobarse dentro de la
categoria de helicoptero ultraligero.

En la siguiente Figura se pueden apreciar distintos helicopteros ligeros realizando algunas
de las tareas comentadas anteriormente.

s o = < e
(a) Helicoptero ligero realizando tareas de vigi- (b) Helicéptero ligero con cdmara giroscopica
lancia [22]. para realizar tareas de grabacion [23].

Figura 1.2: Helicopteros ligeros realizando distintos trabajos aéreos

1.3. Objetivos y organizacién de la memoria

El objetivo base del presente trabajo, tal y como se ha indicado anteriormente, es el
disefio conceptual de un helicoptero ligero. Estos se comprenden en un rango de pesos de
entre 300 y 1000 kg, estableciendo el objetivo del presente helicoptero en 450 kg. También
se establece como objetivo la comprobacion de la competitividad de un motor prototipo
mediante la implementacién de este sobre el helicoptero disenado. En ultima instancia,
la finalidad del proyecto es la obtencion del Grado en Ingenieria Aeroespacial de Pablo
Tejada Cénovas.

Para la realizacion del diseno conceptual se divide la memoria en 6 capitulos, siendo el
primero este introductorio, organizados de la siguiente forma:

» En el Capitulo 2 se explican los fundamentos teéricos sobre los que se basara el tra-
bajo. A destacar el uso de pardmetros estadisticos como la correlacion y la regresion
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y, en lo que respecta a teoria de helicopteros, el uso de las teorias mas extendidas
como son la TCM, la TEP y la combinacién de estas.

= En el Capitulo 3 se realizaran las correlaciones y selecciones necesarias para dar
forma al helicéptero. Se obtendra tanto el dimensionado como la distribucién de
pesos, asi como la seleccion de algunos componentes necesarios tanto para el disefio
como para calculos posteriores.

= En el Capitulo 4 se calcularan todos los parametros aerodinamicos del helicoptero
asi como el desglose de las distintas potencias necesarias para cada régimen de vuelo.
Una vez conocido todo, se procedera a calcular las actuaciones del helicoptero, con
el que se podra apreciar la viabilidad y el potencial del helicoptero.

= En el Capitulo 5 se implementara un motor prototipo sobre el helicéptero disefiado
y luego adaptarda para distintas configuraciones y pesos. Finalmente se hard una
comparativa entre las actuaciones de todos los casos estudiados para poder extraer
conclusiones de la competitividad del motor.

= En el Capitulo 6 se realizaran las conclusiones que se extraen del trabajo, se co-
mentaran los pasos futuros a seguir tras la elaboracion del proyecto y se estimaré el
presupuesto de la realizacion de este.




Marco teorico

2.1. Conceptos estadisticos

La forma principal de obtener tanto los parametros del helicoptero como su dimen-
sionamiento es mediante la utilizaciéon de parametros estadisticos que permitan conocer
la relacion entre dos variables. Mas en concreto, se han utilizado dos conceptos estadis-
ticos a lo largo de la memoria, como son la correlacién y la regresion que se explican a
continuacion.

2.1.1. Correlaciéon

En el ambito tanto matematico como estadistico, la correlacion hace referencia a la
proporcionalidad y relacién que puedan mantener distintas variables [24]. Si los valores de
una variable se modifican de manera sistematica con respecto a los valores de la otra, se
dice que ambas variables estan correlacionadas. La correlacion existente entre dos variables
no implica por si misma ninguna causalidad. Los tres principales elementos por los que
se rige una correlaciéon son los siguientes:

1. Fuerza: Da una idea de cémo de correlacionadas estan las variables entre si, donde
una nube de puntos estrecha y alargada dard como linea de tendencia una linea
recta (correlacién fuerte) mientras que una nube si presenta una tendencia circular
dara lugar a una correlacion débil.

2. Sentido: Si un aumento en los valores de una variable A respecto a una variable B
supone un aumento en los valores de B se dice que la relacién es directa (pendiente
positiva). Si un aumento en los valores de A hacen decrecer los valores de B la
relacion es inversa (pendiente negativa).

3. Forma: Establece el tipo de linea de tendencia que mejor se ajusta a los datos: Una
recta si es de primer orden, una parabola si es de orden dos, etc.

Asi pues, de cada pardmetro que se quiera obtener del helicoptero se deberd realizar
una correlacion con otro parametro de valor ya conocido, de forma que al realizar el
ajuste (en su mayoria ajustes lineales) se obtendra una ecuacién que, al sustituir el valor
del parametro conocido se obtendra el valor de la otra variable correlacionada. Cuan de
bien se ajusta dicha linea de tendencia (linea de regresién ajustada) se puede cuantificar
mediante el coeficiente de determinacion.
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2.1.2. Coeficiente de determinacién (R?)

El coeficiente de determinacién se define como la proporcion de la varianza total de la
variable explicada por la regresion. El coeficiente de determinacién, también llamado R
cuadrado, refleja la bondad del ajuste de un modelo a la variable que pretende explicar
[25]. El valor del R? oscila entre 0 y 1, donde cuanto més se aproxime a 1 mejor se ajustara
el modelo a sus datos y; cuanto mas cerca esté del 0 peor se ajustara, de forma que la
prediccion serda menos fiable. Desde un punto de vista estadistico un R cuadrado bajo no
siempre implica que el modelo de ajuste sea incorrecto, pues depende de muchos factores.
No obstante, desde un punto de vista ingenieril, se ha de buscar que el coeficiente sea lo
mas alto posible ya que asi mejores seran los resultados de los parametros obtenidos.

La definicién matemética del coeficiente viene dada en la Ec.(2.1)

2 _ Yit (ﬁ _7)2

i

R

2.1
YL (Yi-Y .

Tanto el numerador como el denominador hacen referencia a la varianza, con la salvedad
de que la Y no es la medida real de Y sino una estimaciéon de lo que el modelo estima
que vale Y.

En la Figura 2.1 se ejemplifica tanto una correlaciéon como su linea de tendencia y su
correspondiente ecuacién y R2.
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M, fuel mass, kg

Figura 2.1: Ejemplo de conceptos estadisticos aplicados a la masa de un motor
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2.2. Teoria de helicopteros

2.2.1. Modelos matematicos

Con el fin de realizar una modelizacién de la aerodinamica del rotor se ha de deter-
minar la velocidad inducida que este posee con respecto al fluido que atraviesa. Dicha
modelizacién es practicamente inabordable en tiempos aceptables y requieren de un gran
coste computacional, por lo que se suele recurrir a modelos simplificados o experimentales
que se aproximen al problema en cuestion. Los mas distendidos son los que se explican a
continuacion.

2.2.2. Teoria de Cantidad de Movimiento (TCM)

La Teoria de Cantidad de Movimiento es un modelo simplificado en el que el rotor
se modeliza como una superficie de discontinuidad, véase, como un disco actuador. Las
principales hipétesis sobre las que se basa este modelo son las siguientes [1]:

= El rotor se idealiza como una superficie de discontinuidad en el que la presién del
fluido experimenta un determinado salto.

= El rotor no induce velocidades azimutales ni radiales en el fluido, de modo que en el
caso de vuelo axial el movimiento se considera estrictamente unidimensional (flujo
axisimétrico).

= Flujo incompresible.

» Flujo cuasi-estacionario (aunque el tiempo podria aparecer como pardmetro en la
solucién de casos estacionarios sucesivos).

= Numero de Reynolds suficientemente elevado como para despreciar los términos
ViSCOSOSs.

Asi pues, el problema se ve reducido a un volumen de control (representado en la
Figura 2.2) en el que la presién aguas arriba, lejos del rotor, es la presién atmosférica
po v se admite también que aguas abajo, lejos del rotor, la presion también alcanza py.
En realidad, la presion en la estela lejana es ligeramente superior a la atmostférica lo cual
supone que tanto la velocidad inducida como la potencia inducida en vuelo a punto fijo
estén sobreestimadas.

En lo que se refiere a las proximidades del rotor, la tinica fuerza actuante sobre el fluido
es la traccion T del rotor. Una vez el fluido atraviese la superficie S se vera afectado por
la velocidad inducida que lo acelerara.
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Figura 2.2: Definicién del volumen de control para la TCM [26]

Con todas estas hipotesis simplificativas es facil intuir que los resultados obtenidos al
aplicar esta teoria no se ajusten en su totalidad a la realidad, por lo que requerira de
correcciones ya sean de datos experimentales o de otras teorias algo mas complejas.

2.2.3. Teoria de Elemento de Pala (TEP)

Mientras que para la TCM se estudiaba un volumen de control alrededor del rotor, en

la Teoria de Elemento de Pala se asume que cada seccién de pala actiia como un perfil
que genera una serie de fuerzas y momentos de origen aerodinamico [1]. De esta forma, se
modela el comportamiento aerodinamico del rotor utilizando los pardmetros constructivos
del mismo (C;,Cq,cuerda,etc.).
Esta sustentacion y resistencia que se genera depende en gran medida de la posicién radial
de la pala sobre la que se trabaje, ya que la velocidad que ve cada una de las secciones
de la pala es distinta. Las actuaciones del rotor se obtendran integrando a lo largo de la
envergadura de la pala. La TEP presenta algunas ventajas con su uso, como son:

= Elevada velocidad de céalculo.

» Facil combinacion con la TCM.

= Sencilla integracion en los codigos generales de diseno.
No obstante, el modelo presenta también serias desventajas:

» Tratamiento de los perfiles inicamente bidimensional, lo cual es una aproximacion
muy mala.

= Necesario introducir correcciones desde modelos aerodindmicos mas complejos.

9



Capitulo 2. Marco tedrico

2.2.4. Combinacién TCM y TEP

Una forma de estimar la distribucién de velocidad a lo largo de la envergadura de una
giratoria es combinar las dos teorias vistas anteriormente. Las hipotesis que se adoptan
para la combinacién de ambas teorfas son [1]:

= Aplicacién de las leyes de conservacién de masa, cantidad de movimiento y energia
a tubos de corriente de espesor diferencial (volimenes de control diferenciales, que
se pueden ver representados en la Figura 2.3).

= No existe interaccion entre tubos de corriente, lo que implica que el movimiento
fluido en el entorno de cada elemento de pala es basicamente bidimensional.

» Los términos de presion en las paras del tubo de corriente son despreciables (conse-
cuencia de la aplicacion de la ecuaciéon de cantidad de movimiento a cada tubo de
corriente).

Figura 2.3: Volumen de control diferencial para la combinacién de teorias [1]

Con estas hipétesis se consigue definir para una determinada seccién a una distan-
cia dada del rotor un diferencial de traccion segiin cada teoria que son completamente
analogos, por lo que se concluye que la combinacion TCM y TEP da lugar a la Ec.(2.2):

dT|ren = dT | rep (2.2)

Los desarrollos de las ecuaciones de ambas teorias y las simplificaciones que finalmente
llevan a esta ultima igualdad no han sido desarrolladas en el marco tedrico ya que se
considera mas oportuno explicar su uso cuando se esté trabajando directamente sobre el
propio helicoptero.
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2.2.5. Actuaciones y Método de la Energia

En etapas avanzadas de diseno, con los principales parametros y dimensiones del heli-
coptero ya establecidas, es posible calcular la potencia demandada por la planta motriz y
determinar las actuaciones del helicéptero [2]. En cambio, cuando se esta en la fase de di-
senio preliminar, con solo estimaciones de los parametros relevantes de este, sera necesario
hacer uso de modelos simplificados que permitan hacer estimaciones de las actuaciones
basicas del helicoptero. En la Figura 2.4 se muestra un diagrama en el que se pueden
apreciar los elementos a obtener segin la fase de diseno en la que nos encontremos.

[ Disefio preliminar ] [ Actuaciones basicas }
. W ) .
. 5 * Potencia requerida
. o *  Autonomia maxima
. f * Alcance maximo
.0 *  Velocidad méaxima de vuelo
. C *  Velocidad ascensional maxima
do

Figura 2.4: Diagrama de parametros a obtener segun la fase de disenio

Es a través del método de la energia como se obtendra la estimacion de las actua-
ciones béasicas del helicéptero, ya que permite obtener una aproximacion de la potencia
necesaria para una cierta condiciéon de vuelo. Esta aproximaciéon es conocida como Curva
de Potencia, que permite estimar el consumo neto de potencia que requerird el rotor
principal del helicoptero.

Las hipotesis adoptadas para el método de la energia son las siguientes:

Velocidad inducida constante en el plano del rotor.

Velocidad inducida y Potencia inducida dadas por la TCM.

Coeficiente de Potencia (Cp) del rotor principal derivado del equilibrado basico de
un helicoptero.

Fuselaje considerado como un cuerpo romo puramente resistivo.

El objetivo del método de la energia serd en ultima instancia determinar el Coeficiente
de Par del rotor principal, el cual se puede reescribir como la potencia requerida por el
rotor principal adimensionalizada con la potencia inducida a punto fijo obteniendo asi la
Ec.2.3 que proporciona la curva de potencia:

Py v W f <Vf>3 aClo (VH>2Cw
—h—t L (L) T g () 2 2.
P; Kvi0+vi0+4s V4o +16<Ui0)3 * Vjo 2 (2:3)
QR
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Como se ha mencionado anteriormente, el significado de cada término (sumando) asi
como el de cada variable se realizara cuando se vaya a calcular las actuaciones propias del
helicoptero objetivo en los futuros capitulos ya que se considera una practica mas 6ptima
y conexa que explicarlo en el marco tedrico.
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El objetivo del presente capitulo es obtener los distintos parametros del helicéptero,
tanto los constructivos del rotor como las dimensiones y pesos del propio helicoptero.
Como ya se comentd en el capitulo anterior, todos estos parametros van a ser obteni-
dos a partir de correlaciones con el uso de pardmetros de helicopteros de caracteristicas
similares al helicoptero objetivo. En este caso, al tratarse del diseno conceptual de un
helicéptero ligero se buscaran helicopteros comprendidos entre 300 y 1000 kg de MTOW
que es el rango de pesos correspondiente a este tipo de helicopteros. Mas en concreto, se
ha estrechado el rango y los helicopteros seleccionados van de 450 a 780 kg.

Asi pues, se han seleccionado un total de 9 helicopteros sobre los que se basara el helicop-
tero a disenar (a tener en cuenta que de algunos helicépteros no se tendré informacion de
ciertos parametros y no se podran incluir en el anélisis). Los helicopteros ligeros seleccio-
nados son:

1. Dynali H3 (500 kg) [27]

2. Dynali H2s (700 kg) [28]

CH-7 Kompress (450 kg) [3]

LC LH 212 Delta (450 kg) [29]
RotorWay Exec 162F (680 kg) [4]
RotorWay A600 (680 kg) [30]
Sython AH 130 (580 kg) [31]
Masquito M80 (450 kg) [3]

S e BN AN

Dragon 34 GP (450 kg) [3]

Si se desea consultar el resto de parametros de los helicopteros con los que se han realizado
las correlaciones visitad el Apéndice B.

3.1. Estimaciéon de parametros basicos

Como ya se comentd en el capitulo anterior, de una correlacién se puede realizar un
ajuste a la nube de datos que proporciona una ecuacion, en la cual un parametro es
conocido y es posible sustituirlo en la ecuacion para la obtencién de la otra variable
correlacionada. Por tanto, se ha de partir de un pardmetro inicial fijo sobre el que ir

13
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realizando las distintas correlaciones. Este parametro es el MTOW que tendrd un valor
de 450 kg. Las correlaciones serdn aceptadas a partir de R? > 0,3 ya que no se dispone
de suficientes datos en la mayoria de casos. Si el R? es inferior a esos valores se utilizaran
correlaciones de otras fuentes.

3.1.1. Parametros constructivos del rotor principal

En general, el diseno del rotor principal aborda aspectos como el dimensionado del
mismo, la geometria de las palas o las secciones aerodinamicas. Las distintas correlaciones
a realizar han sido seleccionadas en base a buenos resultados que ya se obtuvieron con
anterioridad como las utilizadas por Prouty (1986) [5] y otros autores.

Carga discal (DL)

Se define la carga discal como la relacién del peso del helicéptero con el area del mismo.
De un helicoptero ligero cabe esperar una carga discal baja en relacion con helicépteros
mas grandes y pesados debido a que su peso es mucho menor. Se correlaciona la DL con
el MTOW para los helicépteros seleccionados anteriormente se obtiene la Figura 3.1:

175 @)
[ y = 0.0088x + 8.9856
[ 2 _
6l RP=0.3001 ]
21°g 15} ]
- ro
= [
A 14f o
132 ]
Lo @) ©
12 Ly ]
450 500 550 600 650 700
MTOW [ke]

Figura 3.1: Carga discal en funcién del peso maximo al despegue

Sustituyendo el MTOW en la ecuacion del ajuste:

ki
DL = 0,0088 - 450 + 8,9856 = 12,946 77792 (3.1)
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Diametro (D) y radio (R)

Conocida la carga discal y de acuerdo con la definicién de la misma es trivial obtener
el radio del rotor principal si se tiene en cuenta que la superficie del rotor se aproxima
al drea de una circunferencia:

MTOW MTOW 450
DL=""2" o p = =/ — 332 2
e DL -7 12,016 . 5 20m (3:2)

Se tiene un radio de 3.326 m por lo que es inmediato obtener que el diAmetro del rotor
sera de 6.652 m.
Los diametros relativamente pequenos como el obtenido presentan la ventaja de que el

rotorhub es mas pequeiio y ligero, lo que supone una potencia parasita menor y una mayor
eficiencia en crucero. Ademas, las deflexiones estaticas de las palas son menores. A esto
se le ha de sumar que los costes de mantenimiento seran mas bajos y la maniobrabilidad
del helicoptero sera mejor.

En cambio, estos diametros relativamente pequefios presentan desventajas como unas
peores caracteristicas de autorrotacién (les cuesta mas almacenar energia cinética) y de
vuelo a punto fijo. Ademas, suelen presentar mayor nivel de vibraciones aunque en el
caso de un helicoptero ligero esto se ve menos afectado ya que las velocidades no son
excesivamente altas.

Velocidad en punta de pala

Para la obtencién de la velocidad de punta de pala se ha de obtener de los helicopteros
semejantes o bien las rpm del rotor principal o la propia velocidad en punta de pala.
Estos dos parametros no siempre son proporcionados por los fabricantes por lo que la
correlaciéon realizada en la Figura 3.2 presenta menor nimero de datos.

e
0.58} 1
_0.56] © ]
| i
£ 0.54F !
< 094 y = 0.0002x + 0.4536 |
L O R?= 0.3181 ]
0.52} 1
0.50-9 -
450 500 550 600 650 700

MTOW [kg]

Figura 3.2: Mach en punta de pala en funcién del peso maximo al despegue
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Sustituyendo en la ecuacion del ajuste:

Mtip = 0,0002 - 450 4 0,4536 = 0,544 (3.3)

Toméndose como referencia la velocidad del sonido a nivel del mar (340.3 m/s) la velo-
cidad en punta de pala obtenida es de 184.824 m/s. Esta velocidad esta lejos de ser
una velocidad de punta de pala elevada (helicépteros convencionales suelen rondar entre
205 y 220 m/s), por lo que los efectos de compresibilidad afectaran en menor medida
permitiendo velocidades de avance mayores hasta alcanzar el Mach de divergencia.

Conocida la velocidad en punta de pala también se puede obtener las rpm del rotor

principal:
Viip - 60 184,824 - 60
=2 = ’ = 530,65 3.4
R-2r 332621 DO TP (34)

Numero de palas (b)

El ntmero de palas es un parametro de disefio, es decir, también ha de ser fijado
por el propio fabricante. La eleccion del nimero de palas estd mas basada en criterios
estructurales y dinamicos que aerodinamicos.

En base a la informacién obtenida de los helicopteros semejantes, todos ellos presentan
dos palas por lo que se decide fijar para el presente helicoptero b = 2. Tener pocas palas
supone una masa de palas baja asi como una mejor fiabilidad y facilidad de mantenimiento

[6].

Solidez (o)

Nuevamente la solidez se trata de un parametro de diseno. Este se define como la
relacion entre el area que ocupan las palas y el area del disco:

b-c
7R

(3.5)

g =

Para fijar el valor del parametro se tiene en cuenta los valores que tienen los helicpteros
semejantes, que suelen tener valores algo superiores a 0.03. Sin embargo, estos helicépteros
han sido fabricados hace mas 10 afios y la solidez es un pardmetro que ha aumentado estos
ultimos anos. Por tanto se decide fijar el siguiente valor: o = 0,04.

Cuerda (c)

La cuerda se obtiene despejando de la Ec.3.5. Queda un valor de ¢ = 0,209 m.
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Seccién 3.1. Estimacion de parametros basicos

Coeficiente de traccién (Cr)

El coeficiente de traccion se define como la relacién entre la traccién generada por el
rotor y la traccion unitaria:

B T B 450 - 9,81
Cp-S-(Q-R)2 T 1,225-34,76 - (55,56 - 3,326)2

Cr = 0,003035 (3.6)

Tipo de rotor

En la Tabla 3.1 se muestran las principales caracteristicas de los dos tipos de rotor mas
distintos entre si, es decir, entre el mas simple y el mas complejo:

Caracteristica Rotor Rigido Rotor articulado
Complejidad mecanica Baja Alta
Esfuerzos aerodinamicos en el rotorhub Alta Baja
Fatiga Alta Baja
Peso del rotor Alta Baja
Maniobrabilidad Alta Baja

Tabla 3.1: Comparativa entre rotor rigido y rotor articulado

De esta forma, es facil intuir que para un helicéptero ligero se utilizaran rotores mas
proximos a uno rigido que a uno articulado ya que lo que mas lo caracteriza es su simpleza
mecanica. Si se analizan los tipos de rotor utilizados por los helicopteros semejantes, la
mayoria usan del tipo semi-rigido. Por tanto, se decide usar para el presente helicoptero
un rotor semi-rigido, por lo que dispondra de 2 grados de libertad y 2 actuadores.
Permitira el control del angulo de paso y el de batimiento.

3.1.2. Parametros del rotor antipar
Numero de palas (br)

El nimero de palas del rotor antipar estd directamente asociado a los costes de man-
tenimiento y a la mision del helicéptero. En base al nimero de palas de los helicopteros
semejantes, 7 de ellos poseen 2 palas, uno posee 4 palas y otro 10 palas. Asi pues, el
numero de palas seleccionado para el rotor antipar es de by = 2.

Radio (Rt) y Didmetro (D)

La dimension del rotor antipar suele estar asociada a la carga discal del rotor principal
o al diametro de este. Por ello, para el calculo de las dimensiones del rotor antipar se suele
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Capitulo 3. Parametros del helicoptero

hacer uso de férmulas empiricas ya obtenidas por otros autores o mediante correlaciones
entre los pardmetros comentados. Se sigue con la metodologia del presente trabajo y se
opta por obtenerlo mediante correlaciones. No obstante, con los datos que se han obtenido
de los helicépteros seleccionados el R? es demasiado pobre por lo que los resultados no
son fiables. Por ello, se opta por utilizar una correlacién obtenida por otros autores [7]:

1.5
y =0.149x + 0.079

@ R? =0.947 0)/.

g 1

© ¢

O —~

5E os

(o]

[a'd

B 0 1® . .
0 5 10

Main Rotor Diameter (m)

Figura 3.3: Diametro del rotor antipar en funcion del didmetro del rotor principal

Despejando en la ecuacion:
Dy =0,149- 6,652 + 0,079 = 1,07m (3.7)

Por lo que el radio del rotor antipar es de 0.535 m.

Velocidad de rotacion del rotor antipar

Una forma bastante aceptada de estimar la velocidad del rotor antipar es suponer que
le velocidad en punta de pala del rotor principal es la misma que la del rotor antipar. Asi
pues:

d
QOar- Rag =~ Q- Rp — Qp = 345,38 2% = 3298,15rpm (3.8)
S

Cuerda del rotor antipar (ct)

Para la obtencion de la cuerda del rotor antipar no se dispone de ningin dato de
helicopteros semejantes, por lo que no es posible realizar ninguna correlaciéon. Por ello
se opta por utilizar una féormula empirica obtenida por el Israel Institute of Technology
[8] tras la realizacién de sus propias correlaciones (también se utilizaran algunas de sus
correlaciones para los estabilizadores helicéptero):
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Seccién 3.1. Estimacion de parametros basicos

La ecuacién obtenida de la correlacién es la siguiente y posee un R? = 0,9117.

3.1.3.

0.5 4
E
= A
E 0.4 4 N= 71 :
]
i
% 0.3 1 :‘3 8%
A

N~ A LA
= A
m 0.2 @a
5 gl
1= &
E o1 A, b
w4 A.ﬁe A Database conligurations
=] (without FENESTRON)
=

0 T T v 1

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Tail Rotor Blade Chore Estimation (my)

Figura 3.4: Estimacion de la cuerda de las palas del rotor antipar

MT 0,506
cr = 0,0058 (%) =0,0775m
T

Estabilizadores

Nuevamente, se vuelven a utilizar las correlaciones del Technion [8].

Area del estabilizador horizontal

Surface Area of Horizontal Tail (nt)

N= 69
A
Mi-26
AN, 4 &
A4 hack
A A Database configurations
& A P
Mi-28 Estimation
T T T T T 1
10000 20000 30000 40000 50000 60000

Gross Weight (kg)

(3.9)

Figura 3.5: Estimacion del drea del estabilizador horizontal en funcién del MTOW (R? =

0,91)

Spr = 0,0021 - MTOW%™8 = 0,215 m?

(3.10)

19



Capitulo 3. Parametros del helicoptero

Brazo del estabilizador horizontal

Se define el brazo del estabilizador horizontal como la distancia longitudinal entre el
centro del rotorhub hasta el centro geométrico del estabilizador horizontal. La correlacion

se muestra a continuacion:

18

16 4 N=71 A
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E 12 1 X -
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Gross Weight (kg)
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Figura 3.6: Brazo del estabilizador horizontal en funcién del MTOW (R? = 0,8761)

agr = 0,4247 - MTOW®3*" = 3.13m

Cuerda media del estabilizador vertical

(3.11)

Se escoge la correlacion para rotores de cola convencionales con diametro inferior a 3.5

m.

A Database configurations (Diameter < 3.5 m)

AE-' 3.0 4 ® Database configurations (Diameter > 3.5 m)
S
— A Database configurations (FENESTRON)
EE 2.5 4 — Estimation (Diameter < 3.5 m) - __,.-'
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= |
2 101 =
O
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£
v
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Figura 3.7: Cuerda media del estabilizador vertical en funcién del MTOW (R? = 0,97)
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Seccién 3.1. Estimacion de parametros basicos

cyr = 0,1605 - D™ = 0,18 m (3.12)

3.1.4. Dimensionado del helicéptero

Las dimensiones del helicoptero se obtienen directamente de las correlaciones realiza-

das.

Longitud del fuselaje

Como en muchas de las dimensiones, la correlaciéon se realiza entre la dimension a
obtener y el didmetro del rotor. Para la longitud del fuselaje se obtiene:

y = 0.83x +0.2337
R? = 0.9287

Longitud fuselaje [m]

5.5 6.0 6.5 7.0 7.5 8.0

D rotor [m]

Figura 3.8: Longitud del fuselaje en funcion del didmetro del rotor

Se sustituye el valor del rotor en la ecuacion proporcionada, queda:

Longitud fuselaje = 0,83 - 6,652 + 0,2337 = 5,755 m (3.13)

Longitud total del helicéptero

Procedimiento analogo al anterior:
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9.0 v —1.12
g R’ = 0.9
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Figura 3.9: Longitud total del helicéptero en funcién del diametro del rotor

De la ecuacion de la Figura 3.9 se obtiene:

Longitudtotal = 1,222 - 6,652 + 0,188 = 7,654 m

Altura del helicoptero

(3.14)

La altura total del helicoptero estda comprendida desde la superficie inferior de los

patines hasta la parte superior de la cabeza del rotor.

y = 0.1125x + 1.6168
R? = 0.6757

2.6F

Altura helicoptero [m]

5.5 6.0 6.5 7.0

D rotor [m]

Figura 3.10: Altura del helicéptero en funcién del diametro del rotor

De la ecuacion del ajuste:

Alturatotal = 0,1125 - 6,652 + 1,6168 = 2,365 m

7.5

8.0

(3.15)
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Seccién 3.2. Seleccion del grupo motor

Ancho del helicéoptero

Para el ancho del helicoptero se distingue entre el ancho de la cabina y el ancho entre
patines. En lo que se refiere al ancho de la cabina, la regresién obtenida de la correlacion
con muchos parametros es muy mala, por lo que no se obtienen resultados fiables de forma
que se decide fijar el ancho de cabina en base a los helicopteros semejantes que tengan
el mismo MTOW al del presente helicoptero, quedando un valor de 1.15 m.

Para el ancho entre patines el R? se obtiene al correlacionarlo con el ancho de cabina,
obteniéndose asi la Figura 3.11

y = 0.6262x + 0.9471
1ob | R2=10501

2.0

Ancho tren [m]

0.8 1.0 1.2 1.4 l.é

Ancho cabina [m]

Figura 3.11: Ancho del tren en funcién del ancho de la cabina

De acuerdo con la ecuacion obtenida en la gréafica:

Anchotren = 0,6262 - +1,15 = 1,667 m (3.16)

3.2. Selecciéon del grupo motor

Para la selecciéon del grupo motor se procederd a obtener mediante correlaciones la
potencia maxima al despegue (PMTO) y la potencia maxima continua (PMC) que re-
querira el helicoptero. En lo que se refiere al combustible, el seleccionado es la gasolina
(uso muy extendido en helicopteros ligeros) ya sea de 95 o 98 de octanaje, por lo que las
correlaciones se haran en base a motores que utilicen dicho combustible.

3.2.1. Potencia méxima continua (PMC)

Para la obtencion de la PMC se obtendra de la correlacion la relacién entre el MTOW
y la PMC ya que esto ha proporcionado buenos resultados a otros autores anteriormente,
obteniéndose de esta forma la Figura 3.12:
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Figura 3.12: Relacién entre el MTOW y la PMC en funcién del MTOW
Para la obtencion de la PMC se debe hacer uso de la ecuacién contenida en la grafica

y después despejar de la relacién utilizada en la correlacion:

MTOW k9 e
“parc ~ 00065 450 43,2934 = 6,2184 ;7 — PMC = (e

= 72,366 kW (3.17)

3.2.2. Potencia maxima de despegue (PMTO)

En este caso la obtencién de la PMTO es mas intuitiva pues se obtiene a partir de la
PMC. Los valores de la PMC suelen rondar alrededor del 80 % del PMTO.

140F
i y — 0.9823x+12.991
R? = 0.9699

130[

= 1200 ]

=4 ¥

o 110f ]

E :

& 100 b
90 ¢ 1
80i‘ o L L L I I \E

70 80 90 100 110 120 130
PMC [kW]

Figura 3.13: PMTO en funcién de la PMC

Despejando en la ecuacién de la Figura 3.13:

PMTO = 0,9823 - 72,366 4+ 12,991 = 84,076 kW (3.18)
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Seccién 3.2. Seleccion del grupo motor

En este caso la PMC es de algo mas del 85 % del PMTO, por lo que la aproximacién es
bastante aceptable y se tomara como valida.

3.2.3. Motor seleccionado

Tras conocer la PMTO y la PMC requeridas se procede a elegir un motor que satisfaga
con las necesidades de dichas potencias. De entre los motores utilizados por los helicépteros
semejantes se opta por utilizar el motor mas utilizado por los helicopteros semejantes
dentro de los que pueden aportar dichas potencias. Asi pues, el motor seleccionado es el
Rotax 914, cuyos detalles técnicos se especifican en la Tabla 3.2. Conviene especificar

que el consumo especifico! no viene dado por el fabricante por lo que se calcula haciendo
uso de la densidad del combustible y la PMTO.

Parametro Caracteristica/Valor
Familia de motores 4 tiempos
Numero de cilindros 4

Potencia 84.5 kW / 114 hp
Peso 78 kg
Momento de giro R.P.M 144 Nm / 5800 rpm
Tecnologia Turbocharged
Consumo 34 L/h
SFC 275 g/kW h

Tabla 3.2: Especificaciones técnicas del Rotax 914

Una vez determinados el motor y las potencias se puede representar la evolucion que
tendran estas con respecto a la altitud de vuelo para distintos modelos atmosféricos. En
la Tabla 3.3 se encuentra una comparativa de la densidad en funciéon de la altitud pa-
ra varios modelos atmosféricos, en este caso el ISA Standard, ISA 420, ISA +40 e ISA -20:

1Cabe comentar que en el presente trabajo se supondré el consumo especifico como constante para
simplificar los calculos. No obstante, en fases de diseno més avanzadas se tendria que tener en cuenta que
este varia con la potencia, debiendo usar asi algin ajuste de la variacién del SFC con la potencia como
el propuesto por Lépez Ruiz en 1993.
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Capitulo 3. Parametros del helicoptero

p (kg/m?)
Altitud (m) ISA Standard ISA 420 ISA +40 ISA -20
0 1,225 1,1455 10757 1,3164
200 1,1673 1,0907 1,0236 1,2554
1000 1,1117 1,038 0,97342 1,1966
1500 1,0581 0,98719 0,92518 1,14
2000 1,0066 0,93835 0,8788 1,0855
2500 0,95695 0,89139 0,83423 1,0329
3000 0,90925 0,84626 0,79142 0,98239
3500 0,8634 0,8029 0,75032 0,93377
4000 0,81935 0,76127 0,71088 0,88701
4500 0,77704 0,72132 0,67306 0,84208
5000 0,73643 0,683 0,6368  0,79892
5500 0,69747 0,64627 0,60207 0,75748
6000 0,66011 0,61107 0,56881 0,71772

Tabla 3.3: Densidad en funcién de la altitud para distintos modelos atmosféricos

Conocidas las densidades a distintas alturas es inmediato obtener las evoluciones de la
PMTO (Figura 3.14) y de la PMC (Figura 3.15):

90

E 1 O ISA Standard
o 1
© m [SA 20
= | @ ISA +40
A | ATSA -20
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000

Altitud [m]

Figura 3.14: PMTO en funcién de la altitud para distintos modelos atmosféricos
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E O ISA Standard
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Figura 3.15: PMC en funcién de la altitud para distintos modelos atmosféricos

Los resultados obtenidos en ambas graficas es trivial, pues si la potencia depende di-
rectamente de la densidad y esta disminuye con la altitud, cabe esperar que la potencia
disminuya con la altitud. Ademas, si las densidades para el modelo ISA -20 son mayores
que la del resto siempre se obtendra que el modelo atmosférico que proporciona mayor
potencia sea este.

Para el calculo de actuaciones y aerodinamica de futuros capitulos se empleara como mo-
delo atmosférico el ISA Standard, donde la comparativa entre el PMTO y el PMC en
este modelo se ve representada en la Figura 3.16:

1 m PMC
| ® PMTO

Potencia[kW]

407“"\““\““\““\““\““
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000

Altitud [m]

Figura 3.16: Comparativa entre la PMTO y la PMC bajo el modelo atmosférico ISA
Standard

Por tultimo, la normativa referente a la instalacion del motor se encuentra en el apartado
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Capitulo 3. Parametros del helicoptero

CS 27.901, a resaltar que [9]:
» Para cada instalacion propulsiva:

o (Cada componente de la instalacién debe ser construida, organizada e instalada
para su continua operacién segura entre las inspecciones normales o para su
puesta a punto para el rango de temperatura y altitud para el cual la aprobaciéon
es requerida.

e Se debe proveer de acceso para inspecciones y mantenimiento con el fin de
mantener la aeronavegabilidad del aparato.

o Las conexiones eléctricas deben ser tales que prevengan diferencias de poten-
cial entre los componentes principales de la instalacién y los restantes de la
aeronave.

= En el CS 27.903 referente a las caracteristicas del motor se especifica que:

e Si un sistema de refrigeracion es instalado, debe haber medios para proteger el
helicéptero y permitir un aterrizaje seguro si una pala del ventilador falla.

o Los sistemas del grupo motor asociados con el dispositivo de control del mo-
tor, sistemas e instrumentacion deben ser disefiados para dar una seguridad
razonable de acuerdo con las limitaciones operativas que afectan de manera
negativa a la integridad estructural del rotor.
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Seccién 3.2. Seleccion del grupo motor

3.2.4. Transmision

La transmision en un helicoptero se encarga de transmitir la potencia generada por el

motor hacia el rotor principal, el rotor antipar y otros subsistemas durante la realizacion

normal de un vuelo. Normalmente, estas se refrigeran y lubrican con su propio sistema de

aceite, lo cual resulta muy necesario ya que la continua friccién entre engranajes provoca

un calentamiento sobre estos y una pérdida de lubricacion. Los principales elementos de

una transmision son los siguientes:

Embrague: Su misién es transmitir progresivamente par al arbol con el fin de que
las revoluciones del motor no bajen durante maniobras de arranque. Es necesario
en MCIA’s como el Rotax 914.

Rueda libre: Es el dispositivo encargado de aislar el motor en caso de que este
falle. Se necesita una rueda libre por motor por lo que en el presente helicoptero
sera necesario una unica rueda libre.

Freno del rotor: Se encarga de imposibilitar el libre movimiento de las palas del
rotor cuando se esta en tierra.

Eje intermedio: Transmite la potencia desde el reductor principal hasta el rotor
de cola. Se necesitan de apoyos intermedios en el eje con el fin de evitar excesivas
vibraciones.

Reductor principal: Adapta la velocidad de salida del motor a la velocidad de
rotacion del rotor principal.

Acoplamientos: Absorben desalineamientos entre ejes de forma que no sufra todo
el sistema de la transmision.

Caja de cambios: Reducen las revoluciones del motor en cada instante segtn el
par necesario. Va conectado al volante de inercia del motor.

En la Figura siguiente se representa un esquema general de la transmisiéon en un helicép-

tero:
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/— MAST
| PLANETARY GEAR SETS
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- TAIL ROTOR DRIVE t
HYDRAULIC PUMP TAIL ROTOR
TECHOMETER DRIVE
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Figura 3.17: Esquema general de los componentes de la transmision en un helicéptero [32]
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Para la transmisién del helicoptero se utilizardn engranajes rectos, cénicos y epici-
cloidales, los cuales se muestran en la Figura 3.18, cuyas funciones se explicaran tras la
representacion del diagrama de transmision adaptado a este helicoptero.

(b) Engranajes cénicos [33].

(c) Engranajes epicicloidales [34].

Figura 3.18: Tipos de engranaje utilizados en la transmision.

El diagrama de la transmision de potencia a los dos rotores para el presente helicoptero
se muestra en la Figura 3.19, donde los parametros conocidos son las rpm del motor
(obtenidas de la Tabla 3.2), y las rpm de los dos rotores calculadas en apartados anteriores.
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ENGRANAJES RECTOS HACIA EL ROTOR TRASERO
Velocidad Entrada(rpm) | Salida(rpm) | Relacién —> CAJA DE CAMBIO DE ANGULO 902
de salida — 5800 4833,33 12 Entrada(rpm) Salida(rpm) Relacién
del motor 4833,33 4833,33 1,000
l CAJA DE CAMBIO DE ANGULO 902
Entrada(rpm) Salida(rpm) Relacion
HACIA EL ROTOR PRINCIPAL 483333 3298,15 1,465
ENGRANAJES RECTOS
Entrada(rpm) | Salida(rpm) | Relacién T
4833.33 4833.33 1 Velocidad a la que gira el rotor antipar

ENGRANAJES CONICOS
Entrada(rpm) | Salida(rpm) | Relacién

4833,33 2750 1,758 [ |Datos conocidos

ENGRANAJES EPICICLOIDALES
Primera etapa

Entrada(rpm) | Salida(rpm) | Relacién
2750 1208,01 2,976

Segunda etapa

Entrada(rpm) | Salida(rpm) | Relacién
1208,01 530,65 2,276

T

Velocidad a la que gira el rotor principal

Figura 3.19: Diagrama de velocidades angulares distribuidas en la transmision

La transmisién del rotor principal produce una adaptaciéon de las rpm de salida del mo-
tor hasta las rpm 6ptimas del rotor. Esta reduccién es independiente de cada helicoptero.
Antes de llegar a la transmision al rotor principal ya se ha producido la primera reducciéon
de la velocidad angular tras pasar por unos engranajes rectos, los cuales se utilizan cuando
se quiere realizar transmisiones a ejes paralelos y cercanos y pueden adaptar las rpm o
mantenerlas igual. En esta caso, se produce una primera disminuciéon a relacion de 1.2:1,
por lo que la velocidad angular del motor se ve reducida de 5800 a 4833 rpm, que serdn
las de entrada de la transmision del rotor principal.

En la transmision del rotor principal se vuelve a pasar en primera instancia por engrana-
jes rectos que en este caso mantienen las rpm (1:1). Tras estos se pasa a los engranajes
coOnicos, utilizados en caso de transmisiones entre ejes cruzados o perpendiculares donde
se reduce las rpm a relaciéon de 1.758:1 hasta 2750 rpm. Finalmente, se pasa a los en-
granajes epicicloidales, donde unos engranajes “satélite” rotan alrededor de un engranaje
central (planeta) y también actian como reductor. En ambas etapas se fija la corona y
la salida es el portasatélites, de forma que el par se ve aumentado y la velocidad angular
reducida [35]. Ambas etapas producen una disminucién de velocidad de igual relacion,
cuya expresion desarrollada se obtiene al relacionar las velocidades angulares y los radios
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de los elementos como se muestra en la siguiente ecuacion:

Wplaneta o Rsol
Wsol Rsol + Rplaneta

= 1/2,276 (3.19)

De esta forma, la relacion de ambas etapas en los engranajes epicicloidales es de 2.276:1,
obteniéndose una relacién de disminucion desde la entrada del motor hasta el rotor prin-
cipal de 10.93:1.

En lo que respecta al rotor antipar, la disminucion se produce a través de cajas de cambio
de angulo 90°, mas en concreto en la segunda de estas, donde la disminucion total desde
el motor hasta el rotor de cola es de 1.75:1.

3.3. Estimacion de pesos y centro de gravedad

El peso y el emplazamiento de los distintos elementos que componen un helicéptero
depende de muchos factores como pueden ser su mision, el nimero de motores, etc. El
emplazamiento de estos elementos no puede ser algo al azar pues los elementos basicos de
un helicéptero (rotores, motores, transmision...) deben estar cohesionados pues se encuen-
tran en continua interaccién entre si. Por ello, el balance del helicoptero es una seccién
critica en el disefio conceptual de un helicoptero, donde se llega a decir que una desviacion
de 8 cm del centro de gravedad en un helicéptero con maxima carga puede llevar a un
comportamiento no deseado de la aeronave [13].

La estimacion de pesos en un helicéptero ligero es una tarea complicada debido a la poca
informacion que hay particularizada sobre estos. En este caso, se ha optado por estimar
los pesos mediante las ecuaciones propuestas por Prouty [5]. Cabe comentar que también
se intento realizar la estimacion mediante las ecuaciones empiricas propuestas por Lopez
Ruiz (1993) pero estas estaban obtenidas de helicépteros mas pesados, por lo que para
algunos componentes no se obtenian resultados coherentes (pesos negativos debido a la
aparicion de logaritmos neperianos, etc.). Asi pues, las ecuaciones de Prouty a utilizar
son:

s Sistema hidraulico

Q-R\™
Myip =378 .53 [ —— 3.20
HID (& 1000 ( )
» Sistema eléctrico
976 ' POtO;“?z?Lsmision
MgrLecr = MTéW 0.4 — Mpurp (3.21)
( 1000 )
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Capitulo 3. Parametros del helicoptero

Instrumentacién
MTOWN3
M =35 —
INSTR ) ( 1000 )
Sistemas de controles
0. R\
Mer=36-b-c22. [ 2
sc=36-b-¢ <1000>

Tren de aterrizaje

MTOW
1000

0,54

0,67
MrreEn = ( ) - Num.piernas

Fuselaje

Rotor antipar

MT=1,4-R%09-< a
M

Palas rotor principal

My ar = 0,026 - p0o6 . . R13. (QR)0,67

Cabeza del rotor (rotorhub)

Miar = 0,0037 - 12 . R15 - (QR)™ . (0,67 My + 22

R

obtenidos para estos componentes estructurales.

uso de dichas ecuaciones:

. . 0,9
Transmzsswnh.p.ratmg)

(3.22)

(3.23)

(3.24)

(3.25)

(3.26)

(3.27)

(3.28)

Cabe comentar que para los componentes distintos a los sistemas (rotores, fuselaje, etc.)
Prouty afirma que con el peso de los afios se deberan ajustar sus pesos ya que cada vez se
emplean y desarrollan materiales mas ligeros. Por ello, se reducen ligeramente los pesos

Ademas, se ha de tener en cuenta que Prouty es un aerdodinamicista americano, por lo
que las ecuaciones que propone siempre estan pensadas para operar con un sistema de
unidades americano. En la Tabla 3.4 se muestra las unidades que hay que aplicar para el
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Seccién 3.3. Estimacion de pesos y centro de gravedad

Parametro S.I Prouty (S.Americano)

Masa kg b
Potencia W HP
Longitud m ft
Velocidad ~ m/s ft /min

Tabla 3.4: Unidades a utilizar para el uso de las ecuaciones de Prouty

Otro de los pesos mas relevantes en helicpteros ligeros es el del combustible. Si se
tiene en cuenta que la capacidad del tanque es de 65 L la masa de este se puede obtener
directamente a partir de la densidad de la gasolina:

kg 1m?

m? 1000 L
Conocida la masa de fuel, el MTOW, considerando 75 kg para ambos el piloto y el pasajero
y estableciendo una masa del equipamiento de 5 kg (la carga debe ser muy pequefia en
estos helicopteros debido tanto al poco espacio de la cabina tanto a temas de estabilidad,

Mfuel = Pgasolina * Vfuel = 680 -65 L = 44,2 kg (329)

pudiendo aumentar si no hubiese pasajero) se puede obtener la masa operacional en vacio
del helicoptero:

OEW = MTOW — Mye — Meyew — Meguipo = 450 — 44,2 — 150 — 5 = 250,8 kg (3.30)

El valor calculado en la Ec. 3.30 se puede comparar con el valor que se hubiese obtenido
si se hubiese obtenido mediante una correlacion y el resto de pesos se hubiesen obtenido
a partir de este:

400} ]

5 0 :

Z 2000 ]

y = 0.8108x - 108.11]

2 4

Lol R? — 0.9669 |

07 L L L L L Il L L L L Il L L L L Il L L L L Il L L L L 11

450 500 550 600 650 700
MTOW [kg]

Figura 3.20: Masa en vacio en funcién del MTOW

De la ecuacion del ajuste:

EW = 0,8108 - 450 — 108,11 = 256,75 kg (3.31)
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Capitulo 3. Parametros del helicoptero

Como se aprecia, ambos valores son muy parecidos pero parece un calculo mas exacto el
calculado en la Ec. 3.30 ya que este ultimo es mas una estimacion estadistica. Por tanto,
la masa operacional en vacio toma un valor de 250.8 kg.

Por ultimo, falta por conocer el peso de la transmision, donde se toma como referencia
el peso de la caja de cambios del Dynali H3 [27] que es de 15 kg y se estima un peso
adicional de engranajes de 10 kg, siendo el peso de la transmisién 25 kg.

Una vez estimados los pesos (que se recogen en la Tabla 3.6 junto con el célculo del
CdG) se procede a la obtencién del centro de gravedad. Para ello, se debera establecer
el emplazamiento del centroide de cada componente para poder medir la distancia de
cada uno de ellos respecto al origen de coordenadas (representado en la Figura 3.21). La
distancia hasta el centroide de cada componente por su peso proporciona un momento. El
sumatorio de todos los momentos dividido por el peso del helicoptero (particularizado para
cada caso) proporcionard la posicién del centro de gravedad. La expresiéon matemética de
lo que se acaba de explicar es la siguiente:

2mi- X
e =

xm; Y
YCdGZW

2. - Z
Zcic = S

El origen de coordenadas desde donde se mediran las distancias hasta los centroides se
representa en la siguiente Figura:

Figura 3.21: Origen de coordenadas X y Z del helicoptero

Como se aprecia en la Figura 3.21, se tomara como distancia en positivo para el eje X
aquella que vaya desde el rotor principal hacia la parte trasera del helicoptero y el eje Z
partira desde la parte inferior de los patines. Aunque no se representa el eje Y, este tendré
el origen en medio de la cabina, aunque al tener todos los elementos bastante centrados
respecto a este eje cabe esperar poca variacién en el eje Y (principalmente variara si hay
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Seccién 3.3. Estimacion de pesos y centro de gravedad

pasajero o no).

De esta forma y siguiendo con todo lo desarrollado anteriormente se puede recopilar en
la Tabla 3.5 todos los pesos y distancias asi como los momentos generados y el centro
de gravedad para la configuraciéon del MTOW del helicoptero (con pasajero, combustible
100 %, equipamiento,etc.):

Masa (ke) Brazo (m) Momentos (N -m)
X y z T-m y-m zZ-m
Rotor principal 56,00 0 0 2,25 0 0 126
Rotor antipar 6,50 3,66 -0,195 141 23,725 -1,2675 9,165
Fuselaje 25,00 -0,2 0 1,15 -5 0 28,75
Patin 6,75 0,15 0 0,37 1,0125 0 2,4975
Motor 78,00 0,47 0 1,02 36,66 0 79,56
Combustible 44,20 0,58 0 0,9 25,636 0 39,78
Instrumentacién 1,50 -0,85 0 1 -1,275 0 1,5
Transmisiéon 25,00 0,47 0 1,02 11,75 0 25,5
Sist. Hidraulico 5,50 0 0 1,9 0 0 10,45
Sist. Eléctrico 30,00 -0,8 0,15 1 -24 4,5 30
Aviodnica 15,00 -0,8  -0,2 1 -12 -3 15
Pasajero 75,00 -0,83 -0,25 1,05 -58,1 -17,5 73,5
Piloto 70,00 -0,83 0,25 1,06 -58,1 17,5 73,5
Controles cabina 5,20 -0,95 0,2 1 -4.94 1,04 5,2
Estructura trasera 6,35 2,15 0 1,38 13,6525 0 8,763
Equipamiento 5,00 -0,8 0 0,96 -4 0 4.8
TOTAL 450,00 -54,98 1,27 533,97

Tabla 3.5: Obtencion del CdG para la configuracion de MTOW

Como se ha explicado anteriormente, basta con dividir el sumatorio de momentos de
cada eje entre el peso para obtener el centro de gravedad para cada eje. En este caso se
ha representado para el MTOW, pero para obtener un diagrama de CdG fiable y ver si el
helicoptero es estable se ha optado por representar distintas configuraciones. Estas son:

» Caso 0: Maximo peso al despegue (representado anteriormente).

Caso 1: Con combustible, sin pasajero ni piloto.

Caso 2. Con combustible, solo con piloto.

Caso 3: Sin combustible, con piloto y pasajero.

Caso 4: En vacio, solo con piloto.
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Capitulo 3. Parametros del helicoptero

= Caso 5: En vacio, sin piloto.

Conocidos los distintos casos tratados se pueden representar los distintos centros de gra-

vedad para cada caso:

Caso 0 Casol Caso2 Caso3 Caso4 Caso b
Xcdg -0,1222  0,1975  0,0082 -0,1987 -0,0675 0,1518
Ycdg 0,0028  0,0041  0,0494  0,0031  0,0596  0,0049
Zcdg 1,1866  1,2483  1,2118 12178  1,2541  1,3128
Masa 450,00 310,00 380,00 405,80 335,80 260,80

Tabla 3.6: Posiciéon del centro de gravedad para los distintos casos

Conocidas las posiciones de los centros de gravedad se pueden representar los diagramas
de estos que representaran la regién donde el helicéptero podra realizar un vuelo estable.
En las Figuras 3.22 y 3.23 se representan los diagramas para el helicoptero en los casos

con combustible (casos 0,1 y 2) y sin combustible (3,4 y 5):

440 -
420
400 -
380
360 -
340 F
320

Masa [kg]

-0.10 -0.05 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
X cdg [m]

Figura 3.22: Diagrama del centro de gravedad para las configuraciones con combustible
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Estimacion de pesos y centro de gravedad

400 1 ]

3501 1

Masa [kg]

3001 1

-0.20 -0.15 -0.10 -0.05 0.00 0.05 0.10 0.15
X cdg [m]

Figura 3.23: Diagrama del centro de gravedad para las configuraciones sin combustible

Como se aprecia ambas presentan la misma forma con la salvedad de que al quitar el
combustible el centro de gravedad se desplaza en el eje longitudinal hacia el lado en el
que el combustible no producia momento. Conocidos ambos diagramas, se puede obtener
el diagrama global de centro de gravedad que afectarda a todas las configuraciones del

helicéptero:

N U
400 1 ]

3501 ]

Masa [kg]

300 ]

-0.2 -0.1 0.0 0.1 0.2
X cdg [m]

Figura 3.24: Diagrama global del centro de gravedad para todas las configuraciones del

helicoptero

En el diagrama global se aprecia como no se producen variaciones en el eje longitudinal
(X) mayores a 25 cm por delante o por detrds para distintas configuraciones de carga.
Segtn Prouty (1986)[5], si se satisface esta condicion el helicoptero puede volar de forma
estable sin restricciones de carga. Ademaés, se dice que esto se debe cumplir para, al menos,

las siguientes condiciones de vuelo:
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Capitulo 3. Parametros del helicoptero

1. Completamente cargado y con 100 % de combustible.
2. Cero carga de pago y 100 % de combustible.
3. Completamente cargado y menos del 5% de combustible

En este caso se ha optado por representar mas condiciones de vuelo que también han
sido satisfechas, por lo que se concluye que el presente helicoptero podra realizar vuelos
estables dentro de los limites del diagrama global.

3.4. Seleccion de materiales

Como se ha comentado anteriormente en la estimacién de pesos, Prouty ya comentd
que habria que ajustar los pesos de los componentes estructurales tras la aplicacion de sus
ecuaciones ya que los materiales empleados en helicépteros cada vez evolucionan mas y
son mas ligeros. Entre los afios 50 y 90 los helicopteros ligeros no acabaron ni de desarro-
llarse completamente ni de asentarse ya que los materiales empleados eran en su mayoria
metales pesados que eran mas apropiados para helicopteros de pesos més elevados. Como
se ha visto en la Tabla 3.6 el mayor peso del helicoptero se concentra en el motor y en las
personas, que no son componentes estructurales, por lo que es facil intuir que el resto de
partes seran muy ligeras. En este caso se utilizaran distintos materiales segin las necesi-
dades de cada parte del helicoptero.

Fuselaje y tailboom FEl fuselaje serda de tipo semimonocasco y la estructura trasera
dispondra de la cola, estabilizador tanto horizontal como vertical y el rotor de cola. Estas
partes se caracterizan por la necesidad de ser lo mas ligeras posibles pues no tienen funciéon
explicita de absorcion de energia al impacto o necesidades similares. Por ello, se decide
el uso de un material cada vez mas utilizado tanto en helicopteros ligeros y ultraligeros
como en aviones de combate como es la fibra de carbono. Mas en concreto, se utilizara
fibra de carbono de alto médulo (HT') debido a su alta demanda en &mbitos aeroespaciales
debido a su elevado modulo elastico. Se deberan realizar tratamientos contra la corrosién
galvénica debido a la diferencia de potencial de estar en contacto con otros metales (como
los del rotorhub o el patin). Cualitativamente, sus propiedades son [10]:

Elevada resistencia y rigidez

Alta resistencia a la vibracién

Buen comportamiento contra fatiga

Buena conductividad eléctrica y térmica

Bajo coeficiente de dilatacion térmica
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Seccion 3.4. Seleccion de materiales

= Resistencia a altas temperaturas
= No se ven afectados por el contacto con el agua marina

Sus propiedades se pueden cuantificar en la siguiente tabla:

Propiedad Valor Unidades
Resistencia a traccion 2-3.2 GPa
Modulo elastico 350-490 GPa
Densidad 1790-1910 kg/m?
Alargamiento a la rotura  0.4-0.8 %
Moédulo E especifico 190-260  GPa-cm?/g
Diametro del filamento 6.5-8 wm

Tabla 3.7: Propiedades de la fibra de carbono de alto médulo

Cabina La cabina estard compuesta principalmente de kevlar, aunque también puede
disponerse de fibra de carbono. El fabricante de helicépteros ligeros Dynali afirma: “FEs
un material perfecto para los helicopteros, pero somos el unico fabricante que lo usa”. No
obstante, en estos ultimos anos también se ha empleado en méas helicopteros. En este caso

se opta por la utilizacion del Kevlar 49 cuyo uso es mas extendido. Sus propiedades son
[36]:

Propiedad Valor Unidades
Tenacidad 2.76 GPa
Moédulo eléstico 120 GPa
Densidad 1450 kg/m?
Alargamiento a la rotura 1.9 %

Médulo E especifico 8300 cN/tex

Tabla 3.8: Propiedades mecanicas del Kevlar 49

Eje, herrajes del rotor y soporte del motor Las aleaciones mas utilizadas para
estos componentes debido al tipo de cargas que soportan son las de aluminio con otro
elemento o las de fibras con algtin polimero [11]. En este caso se decide utilizar la opcién
mas extendida que es la del Aluminio 2000, que es una aleacién de Aluminio y Cobre.
Esta aleacion es muy éptima ya que el aluminio posee baja resistencia a traccion y escasa
dureza pero al realizar su aleacion con el cobre aumenta todas sus propiedades mecanicas
aunque se comporte peor contra la corrosion. Las propiedades mecédnicas de esta aleacion
se recogen en la tabla siguiente [12]:
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Propiedad Valor Unidades
Resistencia a traccion 220-442 MPa
Limite elastico 97-345 MPa
Tratamiento Recocido -
Alargamiento a la rotura 5-12 %

Tabla 3.9: Propiedades mecanicas Aluminio serie 2000

Tren de aterrizaje Eltren de aterrizaje como ya se ha comentado anteriormente sera de
tipo patin. Se opta por la seleccion de este tipo de tren debido a la mision del helicoptero,
donde abunda el transporte de pasajeros de punto a punto. El patin debera absorber
energia tras el “impacto” contra el suelo, no deberd de deformarse facilmente y deberd
tener buen comportamiento frente a fatiga. En este caso se seleccionara el aluminio
7075, conocido comtinmente como Zicral, que es una aleacion realizada con zinc, cobre,
magnesio y cromo. Sus caracteristicas son [12]:

Propiedad Valor  Unidades
Resistencia a traccion 276-504 MPa
Limite elastico 145-428 MPa
Tratamiento Recocido -
Alargamiento a la rotura 8-10 %
Densidad 2810 kg/m?

Tabla 3.10: Propiedades mecanicas Aluminio 7075
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Aerodinamica y actuaciones del helicoptero

En el presente capitulo se realizara el analisis aerodinamico asociado a las partes mas
importantes del helicéptero asi como la obtencion de las potencias para distintos tipos de
vuelo y sus correspondientes actuaciones.

4.1. Eleccion del perfil y obtencién de las polares

4.1.1. Rotor principal

En general, la seleccion de las caracteristicas de un perfil en funcién de su posicion en la

pala exige un buen compromiso entre requisitos aerodindmicos y estructurales. Se puede
dividir la pala en 3 regiones con distintas caracteristicas exigibles entre si: En la region
proxima al encastre (r < 0,5R), se busca que el espesor relativo sea elevado para poder
lidiar con los requisitos estructurales que el momento flector suele producir en esta zona.
Deben ser perfiles que operen bien a bajas velocidades y en entrada en pérdida, lo que
supone tener un Cj 4, aceptable. En la region intermedia (0,5R < r < 0,85R) se requiere
que el Cjmqq sea alto y el C), bajo, aunque esto ultimo no siempre resulta posible. En
la regién de la punta de pala (r > 0,85R), donde se operan a Mach préximos a régimen
transonico, el Mach de divergencia (M) debe ser alto y su comportamiento aeroacistico
muy cuidado puesto que los efectos de compresibilidad comienzan a cobrar importancia.
[2]. Obviamente, las transiciones en la geometria entre regiones debe ser suavizada.
En lo que respecta al espesor, cuando buscamos los C 4, altos comentados anterior-
mente, se ha comprobado que usar espesores superiores al 12 % no supone ningtn tipo
de beneficio como ya demostré Leishman (2000) [2]. Los perfiles que mejor se adaptan a
estas necesidades del (4, son los perfiles simétricos por lo que su uso en helicépteros
estd muy extendido y ademés el momento de cabeceo era bastante pequenio. Por ello, se
decide emplear este tipo de perfil para el presente helicoptero siendo el NACA 0012 el
perfil seleccionado, cuya representacion se observa en la Figura 4.1:
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0.067

0.04!
_0.02]
L 0.00!
L Fd
= -0.02!

—0.04]
—0.060

x/c [-]

Figura 4.1: Representacion del perfil NACA 0012

Las caracteristicas del NACA 0012 grosso modo son:
» Coeficiente de sustentaciéon maximo elevado

Momento de cabeceo reducido

Buena operaciéon a bajas velocidades

Mach de divergencia elevado
= Perfil aerodinamico bastante grueso

Por otra parte, las especificaciones del NACA 0012 se ven recogidas en la Tabla 4.1:

Parametro Valor
Espesor max. (t/c) 12%
Curvatura max. (f/c) 0%

Situacién de la curvatura max (x f/c) 40%

Tabla 4.1: Especificaciones del perfil NACA 0012

Conocido el perfil a utilizar se procede a la obtencion de las curvas polares del rotor
principal. Para ello se necesita conocer el Reynolds al que operara el helicéptero puesto
que de él dependen los coeficientes de sustentacion y resistencia para los distintos valores
del angulo de ataque. El principal problema que presenta el calculo del Reynolds es que la
velocidad relativa depende factores como son la posicién radial y la posicién azimutal de
la pala, de forma que no se obtendra el mismo Reynolds si se opera en el medio de la pala,
en el 70 % de la pala o en la punta de la pala para una posicién azimutal dada y viceversa.
En este caso se decide calcular el Reynolds al 50 % de la pala y posicién azimutal de 0%

_p-Vee  1225-184,2-0,5-0,209

R
¢ 1 1,6-10-°

= 2,365 - 10° (4.1)
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En el caso de que la posicion azimutal hubiese sido 90° la pala se veria afectada por la
velocidad de avance por lo que el Reynolds subiria hasta valores cercanos a 4 millones. Sin
embargo, a partir de 1 millén la variacion de los coeficientes es practicamente despreciable,
por lo que se introduce el Reynolds de la Ec. 4.1 en el software Javafoil con el perfil NACA
0012 para obtener los valores de los coeficientes y poder graficar asi las curvas polares:

00—
0.012]
0.010]
0.008]

Col-]

0.006

0.004] ]

0.002f
0.000L.

y=0.0061x + 5E-05x 10.0048 |1

R* = 0.87

0.0

0.5

1.0

Ci[-]

Figura 4.2: Coeficiente de resistencia en funcion del coeficiente de sustentacién para Re =
2365000

100 | ¥ = 0.1095x + 0.025 ]
F | R? = 0.9988
0.5+ ]
T i
= 0.0
v i 1
-0.5¢ .
-1.0F, .
-10 -5 0 5 10

a[deg]

Figura 4.3: Coeficiente de sustentacién en funcion del angulo de ataque para Re = 2365000

De la ecuacion de la Figura 4.3 se obtienen dos pardmetros aerodindmicos necesarios
posteriormente como son el Cj, y el . El primero de estos (0.1095) se corresponde con
la pendiente de la recta, donde operando con las unidades correspondientes se obtiene que
a; = 6,274rad=t. En lo que respecta al «g, este se obtiene de la ordenada en el origen y
adopta un valor de oy = 1,45°. Conjuntamente con estos parametros también se puede
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obtener el coeficiente de sustentacion medio de la pala mediante la siguiente expresion:

@:6-63

= 0,455 4.2
— (12)

Los valores tipicos del coeficiente de sustentacion medio estan comprendidos entre 0.4-0.7,
por lo que el valor obtenido para este helicoptero es relativamente bajo, lo que implica
que la solidez es alta en relacion a la traccion generada por el rotor lo que podria suponer
un mayor nivel de ruido, aunque esto no llega a ser un inconveniente en este tipo de
helicopteros.

En lo que respecta al Cy, se puede expresar en funcién del angulo de ataque segun la
combinacion de teorfas de la siguiente forma:

Od = 50 + (510( + 520&2 (43)

Asi pues, se necesita graficar el Cy en funciéon de « para poder ajustar una ecuacion de
donde sacar los coeficientes:

0.018 ~ - R R
L |y = 0.00538 -0.0184x 10.451x> ]
0.016F | R2— 0.965 ]

0.014+

0.012"

Col-]

0.010"
0.008
0.006

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
afrad]

Figura 4.4: Coeficiente de resistencia en funcion del angulo de ataque para Re=236500

Del ajuste polinémico se obtiene que:

o = 0,00538
01 = —0,0184
52 - 0,451

Por 1ltimo, se obtendra la ley de torsion ideal de las palas del rotor principal. El concepto
de torsién de la pala hace referencia a la variacion del angulo de paso geométrico del
perfil a lo largo de la envergadura de la pala y se puede aproximar la ley de torsién de la
siguiente forma:

0(r) = Orip

r
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Donde el valor de 64, se obtiene a raiz de la expresion que se muestra a continuacion:

4Cp O
etip N O'Cla + 232

Para obtener la torsion de la pala se tiene en cuenta el siguiente sistema de ecuaciones:

0,
9@«):%:90“-91

Qtip - 90 + 91
Donde 7 se define como una variable adimensional /R donde x es la distancia desde el
encastre hasta la posicion de la pala y R es el radio de la pala, 3,326 m en este helicoptero.
Ademas, tras sustituir en la expresion del 6y, se obtiene que 6y, = 0,089 rad.

Imponiendo la condicién de igualdad del modelo de torsion ideal con respecto a una torsion
lineal para la secciéon r=0,7 se obtiene:

0,089
0,7

:00+O,7'91

Imponiendo la condicién de igualdad del modelo de torsion ideal con respecto a una torsion
lineal para la secciéon r=1 se obtiene:

0,089 = 0y + 64
Resolviendo se obtiene:

0y = 0,216 rad

0, = —0,127rad

Asi pues, la ley de variacion de torsiéon a lo largo de la envergadura de la pala se puede
expresar como:

0(r) = 0,216 — r - 0,127 (4.4)

De la expresion anterior se ha de tener en cuenta que ha sido calculada para la altitud
del mar en configuraciéon de peso maximo. Es intuitivo pensar que a mayor peso o mayor
altitud los esfuerzos generados en la pala son mayores y la torsién serd mayor. Si se
desease se podria calcular la ley de torsién para distintos pesos o altitudes, variando los
parametros que varian con estas variables en la expresion del 0y;),.

4.1.2. Rotor antipar

Nuevamente, el perfil seleccionado para el rotor antipar es el NACA 0012. En este
caso el Reynolds disminuye pues se mantienen las mismas condiciones que en el rotor
principal con la salvedad de que la cuerda disminuye (¢y = 0,0775m), por lo que se
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tiene que Re = 9 - 10°. Para estos ntimeros de Reynolds elevados la diferencia entre los
valores de los coeficientes (tanto de [ift como de drag) son muy pequenos, por lo que cabe
esperar polares y coeficientes muy préximos al del rotor principal. Siguiendo los mismos
procedimientos que con el rotor principal se obtiene:

1.0F |y = 1.624 107 +0.113x )
- |R*=0.998 ]
0.5F ]

T i

— 0.0

] ]
-0.5¢ ]
-1.0}, ]
-10 -5 0 5 10

a[deg]

Figura 4.5: Coeficiente de lift en funcion del dngulo de ataque para Re = 900000

Operando sobre los términos de la ecuacién del ajuste se tiene que:
a; = 6,47 rad™?

Por otra parte, en lo que al coeficiente de resistencia se refiere, este vuelve a ser casi
idéntico al del rotor principal como ya sucedia con el Cj:

0.018F
[ y = 0.00536 -0.0183x +0.45x? ]

0.016F - |R*=0.964 .

0.014"
0.012}

Col-]

0.010L
0.008]

0.006

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
afrad]

Figura 4.6: Coeficiente de resistencia en funcién del dngulo de ataque para Re = 900000

Por lo que las constantes de la ley del Cy en funcién de @ quedan:

8o = 0,00536
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9 = —0,0183
0y = 0,45

Si se comparan todos los parametros entre el rotor principal y el de cola, al utilizarse el
mismo perfil y inicamente variar el Reynolds (teniendo ambos Reynolds bastante altos)
los resultados son muy préximos entre si.

4.2. Estudio de diferentes regimenes de vuelo

El objetivo de este apartado es tratar de calcular los parametros y las potencias mas
relevantes en cada régimen de vuelo: Vuelo a punto fijo, vuelo axial, vuelo en avance y
autorrotacion.

4.2.1. Vuelo a punto fijo

Para el vuelo a punto fijo se utilizaran las hipotesis de la Teoria de Cantidad de
Movimiento explicadas en el capitulo de Marco Tedrico en lo referido a la potencia inducida
y las hipotesis de la TEP para la potencia parasita. Este caso se corresponde al de vuelo
axial pero con la particularidad de que la velocidad vertical es nula, por lo que no existe
velocidad relativa entre el rotor con respecto al aire, resultando la velocidad inducida
maxima. Todo esto implica, por consiguiente, simetria con respecto a la posicién azimutal:
velocidades y cargas independientes de la posicion azimutal.

Se desarrollaran los dos tipos de vuelo a punto fijo: Sin efecto suelo y con efecto suelo.

Vuelo a punto fijo sin efecto suelo (Hover OGE)

De la Figura 2.2 y considerandose que la velocidad por encima del rotor para este caso
es nula (aplicando la TCM), el empuje del rotor puede ser escrito como una ecuacién

T://;Op(V-d?)V:m-w (4.5)

Ademas, sabiendo que w = 2 - v;, se puede obtener que:

escalar:

T=m-w=m-(2-v)=2p-S-v)vy=2-p-85-0v? (4.6)

Reagrupando términos y despejando la velocidad inducida queda:

La potencia inducida para realizar un vuelo a punto fijo viene dada por:

T

P=T-v,=T
v 2:p-8

(4.8)

49



Capitulo 4. Aerodindmica y actuaciones del helicoptero

Para la potencia inducida resultante que se utiliza para graficar finalmente las potencias
falta multiplicar la expresion de la Ec.4.8 por el factor de correcciéon de la potencia inducida
ya que esta desestima algunos factores que si tienen lugar. Asi pues, se multiplica por el
factor k = 1,12. Ademas, segin las hipotesis planteadas por la TCM, los fenémenos
asociados a los torbellinos en punta de pala no se tienen en cuenta tampoco, siendo
necesario implementar un factor correctivo que los modele. El factor utilizado es B =

|C
11— 7T = 0,972. Finalmente, la expresion de la P; queda:

K K T
P=2T. =27
BT B V2,5

(4.9)
En lo que respecta a la potencia parasita, esta viene dada por la TEP segun la siguiente
expresion:

pozp.g.s.]/gp.(cs()) (4.10)

Donde p y el Cyy varian con la altitud ya que este tultimo depende del C7:

Cr=Clpa+Cy

Una vez desarrolladas todas las ecuaciones, se puede obtener la evoluciéon de estas con
la altitud, donde se van a representar distintos pesos caracteristicos del helicoptero como

son el MTOW, el OEW y OEW+MFW:

Z ]
= 35¢ 1 m MTOW
= s 1 @ OEW+MFW
g 30} ]
g : 1 AQEW
. 25%%"'%!

20 |

157 T L L L 1 L L L L I L L L L I L L L L I L L L L ]

0 1000 2000 3000 4000 5000

Altitud [m]

Figura 4.7: Potencia inducida para vuelo a punto fijo sin efecto suelo
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=
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Figura 4.8: Potencia parasita para vuelo a punto fijo sin efecto suelo

La evolucién de la potencia inducida (Figura 4.7) aumenta con la altitud ya que esta es
inversamente proporcional a la densidad que disminuye con la altitud. Ademas, a menor
peso del helicoptero menor potencia inducida ya que es directamente proporcional a la
traccion que, en vuelo a punto fijo, es igual al peso del helicoptero.

En lo que atafie a la potencia parasita (Figura 4.8), parece que solo se represente para un
peso. No obstante, esta potencia varia muy poco para pesos tan pequenos como es el caso
(del orden de milésimas de kW), por lo que se solapan las evoluciones de las potencias
para las 3 configuraciones de pesos todo y que no llegan a ser exactamente iguales. Se
observa como esta disminuye con la altitud pues depende directamente de la densidad
que disminuye con esta. El Cyy también varia pero su variacion es despreciable frente a la
de la densidad, por lo que se puede decir que la variable que gobierna la evolucién de la
potencia pardsita para este régimen de vuelo es la densidad.

La suma de las dos potencias anteriores para vuelo a punto fijo dan lugar a la potencia
total del helicoptero para las distintas configuraciones de peso:
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Figura 4.9: Potencia total para vuelo a punto fijo sin efecto suelo

Se reconoce un aplanamiento en las curvas debido a que la potencia inducida crecia
con la altitud mientras que la pardsita disminuia. Al ser la potencia inducida un orden de
magnitud mayor a la parasita tendra mayor influencia sobre la potencia total por lo que
esta seguira la tendencia de la potencia inducida, aumentando asi con la altitud.
Finalmente, se opta por representar cada tipo de potencia para una misma configuracion
de peso, en este caso el MTOW:

80—

O P. Disponible
m P, Total

® P. Inducida
A P Parasita

Potencia[kW]

0 T T T S S SO SO
0 1000 2000 3000 4000 5000
Altitud [m]

Figura 4.10: Potencias en configuracion de MTOW para vuelo a punto fijo sin efecto suelo

Cabe comentar que para la potencia disponible se utiliza la PMC del helicoptero que
evoluciona con la altitud conforme a la siguiente expresion:

PMC(z) = PMC - p°% (4.11)
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Donde la pporm es la densidad normalizada (density ratio), es decir, la densidad a cada
altitud dividida por la densidad al nivel del mar. La densidad en si disminuye con la
altitud (z), por lo que esta aparece de forma implicita en la ecuacién anterior, siguiendo
el modelo ISA Standard explicado en capitulos anteriores.

Aunque se podria llegar a pensar que el punto de corte entre la potencia disponible y
la potencia total es el que proporcionara la altitud del techo de vuelo, lo cierto es que
con este método no se tiene en cuenta un factor determinante como es el rendimiento
del motor, por lo que serd en el apartado de Actuaciones donde con la curva de potencia
obtengamos el techo de vuelo.

Medir la eficiencia del rotor en este tipo de vuelo es bastante complicado ya que depende
de muchos factores como la solidez, la velocidad en punta de pala, las caracteristicas del
perfil, etc. Hay autores que defienden que el power loading parameter puede ser una buena
forma de hacerlo. Sin embargo, en practicas ingenieriles utilizar un parametro dimensional
no siempre resulta éptimo ni posible, por lo que se define un parametro adimensional
conocido como Figura de Mérito, que se obtiene a partir de la teoria de momento y se
define como el ratio entre la potencia ideal requerida para realizar el vuelo a punto fijo
y la potencia real con la que se estd realizando el vuelo [14]. Asi pues, la potencia ideal
siempre sera mayor a la real por lo que la FM < 1. La expresion utilizada para conocer
la figura de mérito es:

32

Fp = Lideal _ - /2\/5 (4.12)
Preal IiCT O'Cd(]

N

A partir de la expresién anterior y considerando las configuraciones de peso ya utilizadas

anteriormente se puede obtener la evolucién de la FM con la altitud:

1.0,
0.9"
0.8] 1

0.7M o TOw
L ® OEW-+MFW

0.6} | AOEW

FM[-]

0 4 i S S S S S S S S SR
0 1000 2000 3000 4000 5000

Altitud [m]

Figura 4.11: Figura de mérito para vuelo a punto fijo sin efecto suelo
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En general, valores comprendidos entre 0.7 y 0.8 de FM suelen suponer unas buenas
caracteristicas para vuelo a punto fijo, donde la mayor FM se obtendria en 4515 m con
un valor de FFM = 0,817. Segtin Leishman, 0.82 seria el limite méximo para la FM (con
la tecnologia en la que se disponia en el momento) por lo que se puede concluir que el
presente helicoptero dispone de una muy buena eficiencia en lo que a vuelo a punto fijo
se refiere. Obviamente, la tecnologia ha evolucionado y ese limite del que hablé Leishman
habria aumentado ligeramente, pero atn asi es un valor mas que notable.

Vuelo a punto fijo con efecto suelo (Hover IGE)

El comportamiento aerodinamico del rotor bajo la influencia del efecto suelo es algo

que todavia no se conoce con total certeza y ha sido objeto de estudio de muchos autores
(Knight & Hefner (1941), Betz (1937), Prouty (1985), etc). De lo que si se tiene certeza
es de que nace como consecuencia de la modificacién de la estructura de la estela debido
a la proximidad/presencia de una superficie. Asi pues, se define el efecto suelo como la
disminucién de la potencia necesaria para el vuelo cuando el helicoptero vuela préximo a
una superficie manteniendo constante la traccion.
Los efectos pueden cuantificarse de forma simplificada analizando la modificacion que
sufre la velocidad inducida por el rotor por el hecho de volar préximo a una superficie.
Esta cuantificacién se representa mediante la constante de proporcionalidad del efecto
suelo kg, que siempre adopta valores inferiores a 1. De esta forma, la potencia en efecto
suelo en comparacion a la potencia sin efecto suelo se puede dar mediante la siguiente
condicion:

PG:P']{?(;<P (413)

La forma de determinar la kg depende del modelo a utilizar. En este caso se decide utilizar
el modelo propuesto por Knight & Hefner:

e ()] (2 o
e ()] ()

Siendo Z la altura sobre la superficie. Segiin varias comprobaciones experimentales reali-

ke =

>~ —=]00]| —

zadas por los autores previamente mencionados, el efecto suelo deja de tener efecto cuando
se vuela a una Z mayor a dos veces el didmetro del rotor, considerandose la 7Z ideal igual
al radio del rotor.

En este caso se ha considerado la Z = 2,35m, de forma que el cociente queda Z/R =
0,7066. Conocido esto y aplicando la Ec. 4.13 se obtiene la siguiente grafica para vuelo a
punto fijo con efecto suelo (para el MTOW):
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Figura 4.12: Potencias en configuracién de MTOW para vuelo a punto fijo con efecto suelo

De la figura anterior se puede apreciar como la potencia parasita es idéntica a la
obtenida en la Figura 4.10. Esto se debe a la explicacion que se ha dado anteriormente del
fendmeno del efecto suelo, que afecta a la velocidad inducida del rotor y; por consiguiente,
a la potencia inducida. Esta tltima si que se ve reducida asi como a potencia total con
respecto a las de la Figura 4.10 como cabia esperar.

Como se ha comentado, la altitud ideal para realizar vuelo a punto fijo con efecto suelo
es cuando se realiza este vuelo a la altura del radio del rotor. Comparando asi ambos
cocientes del efecto suelo se obtiene la siguiente grafica:

a4t ]
421
401

| mZ/R-1

38F 1
] @ Z/R=0.7066

36

Potencia[kW]

343
32!

307 S S S S (S S S SRS S S SRR
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
Altitud [m]

Figura 4.13: Comparativa de la potencia total entre una altura ideal para Hover IGE y
una altura arbitraria

El resultado de que la potencia sea mayor para Z/R = 1 que para Z/R = 0,7066
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se debe a que el valor de la kg aumenta con este cociente. La potencia podria seguir
aumentando si se aumentase esta relacion hasta llegar a un punto donde el rotor ya no se
veria afectado por la proximidad de una superficie.

Por 1ultimo, se realiza una comparativa directa entre la potencia total con y sin efecto

suelo:

5571
=
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K= | = OGE
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§ 40 1 ®IGE
2 [ 1
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Figura 4.14: Comparativa de la potencia total para Hover OGE e IGE

Como se puede ver, se cumple la definiciéon dada anteriormente: Para una misma trac-
cién (MTOW - g) se necesita menos potencia si hay efecto suelo que si no lo hay para el
vuelo en cuestion.

4.2.2. Vuelo axial

El rendimiento adecuado del vuelo axial es una consideracion operacional importante
para un helicoptero y deben existir suficientes reservas de potencia para garantizar que el
rendimiento del ascenso se mantenga en una amplia gama de pesos brutos y altitudes ope-
racionales. La principal diferencia con el vuelo a punto fijo es la aparicion de una potencia
ascensional' (climb power) debida precisamente al ascenso (o descenso) del helicptero.
Esta viene definida como:

K
P.==T-V, 4.15
. (115)

De la ecuacion anterior es trivial obtener que a medida que aumente la velocidad axial
aumentara la potencia ascensional para un mismo peso.

'Realmente la potencia ascensional es incluida por la mayoria de autores como parte de la potencia
inducida, siendo lo mds comin tener una expresiéon de la potencia inducida segin la TCM de P; =
T (V. + v;) (a falta de los factores de correccién). En este caso, se opta por desglosar ambas potencias
para ver qué velocidad es la que gobierna sobre la potencia en vuelo axial.
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En lo que se refiere a la potencia inducida, esta dependera de la velocidad inducida y de
la traccion quedando asi su expresion ya obtenida anteriormente:

H:%T'w (4.16)

Donde la velocidad inducida se obtiene de aplicar las teorias de cantidad de movimiento
y momento sobre el volumen de control de la Figura 2.2 y desarrollarlas, obteniéndose la
expresién mostrada a continuacion [15]:

v; 1V, |1 /V.\?
AN el 2 1 4.17
Up, 2’()h 4 (Uh> + ( )

Notese la distincion que aparece ahora entre la velocidad inducida y la velocidad para
vuelo a punto fijo. La representacién de esta ecuacién permite conocer la variacién de la
velocidad inducida con respecto a la ascensional:

-1.0 -0.5 0.0 0.5 1.0

Figura 4.15: Velocidad inducida adimensional en el plano del rotor

Se aprecia como la velocidad inducida siempre es positiva, aspecto que ya se habia
tenido en cuenta en la Ec.4.17 ya que se habia tomado tnicamente la parte positiva de
la raiz. Se obtiene que cuanto mayor sea la velocidad de ascenso, menor sera la velocidad
inducida del fluido. Para vuelo axial ascendente la velocidad inducida serd méaxima para
vuelo a punto fijo, mientras que para vuelo axial descendente cuanto mas grande sea la
velocidad en valor absoluto mayor sera la v;.

En lo que respecta a la potencia parasita, su formula es analoga a la de la Ec. 4.10.

Lo 1ultimo que falta conocer para poder graficar convenientemente las potencias para
este tipo de vuelo es la méxima velocidad ascensional (mazimum climb rate), pardametro
muy relevante pues es otro factor de rendimiento que depende del peso y que siempre
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es proporcionado por los fabricantes. Esta velocidad se alcanzara disponiéndose de un
excedente de potencia, es decir, ain dispondra de potencia suficiente con respecto a la
potencia requerida. Para la obtencion de la méaxima velocidad ascensional se ha de iterar
con la siguiente férmula:

PotAp V. [V
Ph _2Uh (2Uh)2

+1 (4.18)

Tras iterar se obtiene que para el presente helicéptero que la velocidad maxima de ascenso
es V. = 8,6m/s. Por tanto, las gréficas tomardan como valor maximo en el eje de la
velocidad vertical 8 m/s, estableciendo asi un pequenio margen de seguridad.

Vuelo axial ascendente

Se puede realizar el estudio de la evolucion de las potencias en funciéon de las altitudes
de vuelo y de la velocidad de ascenso.
Comenzando por esta tltima y aplicando las férmulas de las potencia inducida y parasita
para vuelo axial se obtiene:

45y

1Tmh=0m
| ®h = 2000 m
AL — 4000 m

P. Inducida [kW]

207 . . . i . . . i . . . i

0 2 4 6 8
V [m/s]

Figura 4.16: Potencia inducida en funcién de la velocidad de ascenso para distintas alti-
tudes
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Figura 4.17: Potencia parasita en funcién de la velocidad de ascenso para distintas alti-
tudes

En la Figura 4.16 se observa como la potencia inducida disminuye cuando la velocidad
axial aumenta. Esto se debe a que depende de la velocidad inducida, que es maxima
para V, = 0m/s (vuelo a punto fijo) y disminuye con la velocidad de avance siguiendo
lo obtenido en la Fig. 4.15. Ademas, cuanto mayor es la altitud de vuelo mayor es la
potencia inducida ya que la velocidad inducida aumenta con la altitud para el vuelo axial
ascendente, siendo la potencia inducida siempre positiva lo que indica que el rotor aporta
energia al fluido.

Por otro lado, la potencia parasita mantiene la misma tendencia que para el vuelo a punto
fijo pues sus expresiones son idénticas, manteniéndose contaste con la velocidad de vuelo
y siendo mayor cuanto menor es la altitud, ya que la variable que gobierna esta potencia
es la densidad.

La ultima potencia que falta para obtener la potencia total en vuelo axial ascendente es
la potencia ascensional, cuyo significado se ha explicado anteriormente y su resultado al
graficarlo es el siguiente:
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Figura 4.18: Potencia ascensional en funcién de la velocidad de ascenso para h = 2000 m

En la Figura 4.18 se representa una tnica altitud pues es constante con respecto a esta.
Ademas, se aprecia con total claridad un aumento lineal de esta potencia con la velocidad
ascensional. Este aumento es mayor que la disminuciéon que sufre la potencia inducida
y; por tanto, la potencia total en funcién de la velocidad ascensional cabe esperar que

aumente con esta:
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Figura 4.19: Potencia total en funcién de la velocidad de ascenso para distintas altitudes

Se cumple lo que se habia comentado y, ademas, la potencia total aumenta con la
altitud puesto que sigue la misma tendencia que la potencia inducida. La potencia total
también se puede representar en funcion de la altitud de vuelo para distintas velocidades
de ascenso, donde las explicaciones seran analogas a las ya dadas por lo que la potencia
total aumentard tanto con la altitud como con la V:
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Figura 4.20: Potencia total en funciéon de la altitud de vuelo para distintas velocidades de

ascenso

Vuelo axial descendente

El modelo empleado anteriormente pare el vuelo axial ascendente no es aplicable para
el descendente debido a que a velocidades de descenso relativamente bajas el campo fluido
que aparece esta muy alejado de la configuracién unidimensional empleada en la TCM
(ya que aparecen una serie de torbellinos que, como ya se coment, no son modelados en
dicha teorfa). Existen tres regimenes diferentes de vuelo ? en descenso en funcién de la

velocidad descensional:

1. Anillos turbillonarios: Su caracteristica principal es que la velocidad de descenso
es muy baja, siendo inferior a la velocidad inducida en moédulo. En este régimen
aparecen torbellinos de punta de pala que se aproximan al plano del rotor, situacion
altamente no estacionaria que produce que la estela no esté perfectamente definida
y; por ende, no se pueda aplicar la TCM.

El rango de velocidades donde se producen anillos turbillonarios es el siguiente:

—v; <V, <0

2. Estela turbulenta: Este régimen se caracteriza por la aparicién de una estela
turbulenta y aperiédica, con lo que el flujo es similar ak de la estela generada en un

cuerpo romo.

2Segtin distinta bibliografia se podria incluir un cuarto régimen de vuelo, el de autorrotacién ideal que
tiene lugar cuando la velocidad de descenso iguala a la velocidad inducida en médulo. Sin embargo, este
régimen se puede considerar como una mera transicién entre anillos turbillonarios y estela turbulenta por
lo que a veces no se considera como un régimen aparte como tal.
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Nuevamente, no es aplicable la TCM y se da en el siguiente rango de velocidades:

—2v; <V, < —v;

3. Molinete frenante: La principal diferencia con los regimenes anteriores es que la
estela vuelve a estar definida, siendo su comportamiento lineal y se puede aplicar
TCM de manera andloga al vuelo axial ascendente cuando se cumple que:

‘/Z < —2/Ui

La representacion grafica del comportamiento del fluido en los regimenes anteriores se

recogen en la Figura 4.21:
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Figura 4.21: Regimenes de vuelo axial descendente. Superior izquierda: Estado normal.
Superior derecha: Anillos turbillonarios. Inferior izquierda: Estela turbulenta. Inferior de-

recha: Molinete frenante. [37]

En lo que respecta al helicptero en si, se sabe que este tiene una v,y = 7,2m/s.
Se despeja de la expresiéon del molinete frenante se obtiene y se obtiene que la TCM
unicamente es aplicable cuando la velocidad de descenso es dos veces mayor en méddulo
a la inducida, por lo que seria aplicable a partir de velocidades de descenso mayores en
modulo a 14.4 m/s, velocidades las cuales son demasiado elevadas y que no son alcanzables
para este helicoptero (la velocidad maxima ascensional era de 8.6 m/s y las de descenso
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suelen ser todavia inferiores), por lo que no es posible aplicar TCM y representar asi las
potencias para este tipo de vuelo. Esto no significa que este vuelo no sea realizable, de
hecho los regimenes de anillos turbillonarios y estela turbulenta estan presentes en todos
los vuelos, simplemente no es posible modelar las potencias en este caso.

Esta tltima explicacion se ve reflejada de forma todavia més clara en un grafico elaborado
por Leishman donde se aprecia claramente la no linealidad de la estela cuando el cociente

V.
— vade 0 a-2:
Uh
3 Al \ Al
] R Descent <—{——> Climb
E . \ .
= Turbulent i Symbols denote
= 251 wake LNy Vortex measurements
R N state V=0 « L RER1T ring _ made by Washizu
> . O NS state |~ etal (1966b)
o 2 - Point of ideal " R 2
":-é autorotation ~— Curve-fit based on
= measurements
2 15 N " in NACA TN 3238
Q ’ V +2v=0
Q c i
[
> 1 Normal
'8 Windmill 2 working
brake \ state
g state )
o 0.5 Momentum
E. theory
invalid .l\
0 ¥ T N T T T T

Climb velocity ratio, Vcl v,

Figura 4.22: Explicacién de los regimenes de descenso por Leishman [14]

4.2.3. Vuelo de avance

El vuelo en avance de un helicéptero es bastante mas complejo que el vuelo axial debido
a las condiciones bajo las que se realiza este ya que, como se comenté al comienzo de este
capitulo, el estado de avance supone una variacion azimutal de la presion dinamica en el
entorno de los perfiles, de forma que la seccién de avance de las palas rota a una velocidad
mayor que la seccién de retroceso produciéndose una asimetria en la sustentacion [2]. Si se
quiere hacer un estudio minucioso del problema aerodinamico en el rotor se requiere el uso
de modelos complejos como RANS (Reynolds Averaged Navier Stokes), DES (Detached
Eddy Simulation), etc.
Sin embargo en muchos casos resulta inviable tanto a nivel computacional como econoé-
mico, por lo que como sucedia en los anteriores tipos de vuelo, se requiere de modelos
simplificados que se aproximen bien a la realidad. Por ello, se decide usar la TCM con el
modelo de Glauert (1926). Usando las simplificaciones de esta teoria y bajo la asuncién
de ciertos supuestos se puede calcular la evolucion de las distintas potencias con el uso de

63



Capitulo 4. Aerodindmica y actuaciones del helicoptero

las formulas que se comentaran a continuacion:

La velocidad inducida para vuelo en avance se define como:
2

v = h (4.19)
\/(Voo cosap)? + (Vo sinap + v;)?
El ratio de avance (i) tiene la siguiente forma:
Vo cosap

= 77 4.20
OR (4.20)

Por otra parte, el ratio de flujo () se obtendra iterando con la siguiente férmula:

Cr
A=put _— 4.21

pranan & o e (4.21)

Este ultimo parametro lleva implicita la velocidad inducida pues se define también como
A= (V. +v)/(2R), por lo que se introducird directamente este parametro en el calculo
de la potencia inducida, que se calcula mediante la siguiente expresién (empleando TCM):

B:%TAQR (4.22)
La potencia parasita del perfil toma la siguiente expresién (empleando TEP):
Py=pS (QR)? Océoa (1+54°) (4.23)
Por ultimo, la potencia debida al fuselaje (parésita) es:
P; = ;pv?’f (4.24)

Donde f es el area de placa plana equivalente del helicéptero, que modela la resistencia
parasita generada por el helicoptero completo. De la Figura 4.23 y teniéndose en cuenta
un peso de 450 kg (992 Ib) se obtiene que f = 2,3ft%, lo que equivale a 0,2137 m?:

%
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Figura 4.23: Placa plana equivalente en funcién del peso maximo al despegue [5]
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Aplicando las expresiones anteriores y considerandose un vuelo de avance completa-
mente horizontal, es decir, ap = 0 se obtienen las siguientes potencias para vuelo en
avance (se ha optado por representar una altitud de h = 0m, pues cada altitud tiene su
propia curva de potencia):

1 A P.Total

{ O P. Disponible
| m P. Inducida
® P Parasita

| A P. Perfil

PotencialkW]

0 10 20 30 40 50 60 70

Velocidad [m/s]

Figura 4.24: Curva de potencia para una altitud de 0 m

Lo mas destacable de la Figura 4.24 es que para bajas velocidades la potencia total sigue
la misma tendencia que la potencia inducida pero, al empezar a aumentar la velocidad
(entorno a los 30 m/s) la potencia pardsita comienza a aumentar drasticamente pues
esta depende de la velocidad al cubo, de forma que para medias y altas velocidades la
potencia que gobierna sobre la total es la parasita. Si se pretende comprobar que los
calculos realizados con respecto a la curva de potencia son correctos se puede comparar
con una figura extraida de Ballin (1987):
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3,000
] — — - Induced + propulsive
----- Profile
2,500 ------- Parasitic
] Total
--------- Tail rotor
2,000 + ® Flight test

Power required - hp

True airspeed - kt

Figura 4.25: Curva de potencia obtenida por Ballin (1987) [16]

Tal y como se observa, ambas figuras siguen las mismas tendencias, por lo que se puede
concluir con que los calculos realizados para el vuelo en avance son correctos.

El dltimo aspecto que falta por tratar en vuelo en avance es el angulo de inclinacién
con el que volara el helicoptero. Debido a que los rotores del helicoptero son requeridos
para producir tanto la fuerza de sustentacién (para superar el peso del propio helicéptero)
y para producir la fuerza propulsiva (para adecuar el vuelo en avance), el disco del rotor
debe estar inclinado hacia delante con un angulo de ataque relativo al fluido que le llega
[17]. Asi pues, se puede obtener el coeficiente de traccién en funcién del dngulo de cabeceo
mediante la siguiente férmula:

@0—@0
An
3 - —=
2

Los datos utilizados para la aplicacion de la Ec. 4.25 son:

Cr=050C (4.25)

Parametro Valor
o(—) 0,04

ap (rad) 0,0253

Cly (—) 0,1095
Area (m?) 34,75

Viip (m/s) 184,82

Tabla 4.2: Datos utilizados para la obtencién del angulo de cabeceo
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Los resultados obtenidos para la configuraciéon de MTOW y una altitud de 0 m se ven
recogidos en la Tabla 4.3:

Parametro Valor
Oy (deg) 0 1 2 3 4 5 6 7 8
Oy (rad) 0 0,0175 0,0349 0,0524 0,0698 0,0873 0,1047 0,1222 0,1396
Cr(—) 0 0,0007 0,0014 0,0021 0,0029 0,0036 0,0043 0,0050 0,0058

Tabla 4.3: Célculo del coeficiente de traccion en funcién del angulo de cabeceo

Como ya se comentd anteriormente en el trabajo, el coeficiente de tracciéon para la
configuracion de MTOW toma un valor de Cr = 0,00304, por lo que el angulo de cabeceo
que le corresponde es de ©y = 4,25°.

4.3. Actuaciones basicas en vuelo horizontal

Como ya se coment6 en el Capitulo de Marco Teorico, mediante el método de la energia
se puede estimar las actuaciones basicas del helicoptero pues este permite obtener una
aproximacion de la potencia que se requiere para cierta condiciéon de vuelo. Esta aproxi-
macion es conocida como Curva de Potencia, cuya expresion general ya se escribié en la
Ec. 2.3.

Sin embargo, para el calculo de las actuaciones del presente helicéptero se utilizara la
aproximacién de alta velocidad (Vi /v;o >> 1), resultando asi la siguiente ecuacién de
curva de potencia a utilizar:

P, @—F f (VH>3+ oCao

=K -
P, Vg 4S8
Los términos de la expresién anterior estan asociados al modelado de cada tipo de poten-

1+ K (VH)2 (“;“’] (4.26)

Ui0

Ui0

cia:

P,

iz — Potencia adimensional del rotor principal.

Ui0 P . ./ .
k—— — Término asociado a la aceleracion de la corriente para vuelo en avance.

Vi

fo(Va\? L . : . o ,
— | —— Término asociado a la resistencia aerodinamica del fuselaje.
V40

45

oC VN2 Cy
. 7‘103 [1 + K (H) ] — Término asociado a la resistencia parasita de

Vi0 Vio 2

16 | —
<QR)

los perfiles por la rotacion del rotor y a la resistencia parasita del avance del rotor.
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Las hipotesis que se tomaran para aplicar la Ecuacién 4.26 y calcular asi las actuaciones
son:

= La masa del helicoptero y el consumo especifico del Rotax 914 se tomardn como
constantes (450 kg y 0,275 kg/kW h).

» El vuelo es completamente horizontal (V, = 0m/s).
= Se calcularan las actuaciones partiendo de la altitud a nivel del mar.
= La potencia de la transmisiéon nunca serd limitante y las maniobras seran realizables.

» La eficiencia de la transmision es del 95% (n7ra = 0,95), por lo que habra un 5%
de pérdidas hacia el rotor principal y el antipar.

= Se introducird un nuevo factor correctivo, K, que modela el consumo de potencia
asociado a las fuerzas de resistencia en la direccién de la envergadura de la pala.
Toma un valor de K = 4,5.

El rendimiento del motor se puede calcular de la siguiente forma y sera utilizado en todos

los calculos de las actuaciones:

1 4
11— T/Trp 11— Nrra

o — 1,095 (4.27)

4.3.1. Maxima autonomia en vuelo horizontal

Para la maxima autonomia se busca el minimo de la curva de potencia, por lo que se
ha de buscar la Vy que cumpla con la siguiente igualdad:

o(52)
8(3;):0 (4.28)

Aplicando esta condicion sobre la Ec. 4.26 se obtiene la ecuacién de donde se deberd
despejar Vy:

vio\? | 3f <VH>2 oCqo (VH) Cuw
= g (2) p L () T e (ZH) Zw 4.2
0 " (VH> + 4S Vio + ] ( (%0 >3 Vio 2 ( 9)
QR

Resolviendo la ecuacién anterior con el software Mathematica®se obtiene que la velocidad

para maxima autonomia es Vy = 26 m/s y que la potencia que debe aportar el motor
es Py = 19,29 EW. Para calcular el tiempo de maxima autonomia bastara con aplicar la
siguiente formula y pasar a unidades de SI:

Mue
= el _ g3 (4.30)

t = =
C. Py
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4.3.2. Maximo alcance en vuelo horizontal

P, (V
Para la obtencién del maximo alcance se busca el minimo de la funcién pv(,H), por
H
lo que se busca que la Vi cumpla con la siguiente igualdad:
5 (Prp . vio)
NG ERY 22y (4.31)

e
(%10)

Aplicando la expresion anterior sobre la curva de potencia de alta velocidad y despejando
la velocidad horizontal se obtiene que la velocidad a la que se debe realizar esta maniobra
es Vg = 41 m/s, mientras que la potencia del motor es Py = 24,55 kW.

La maxima distancia recorrida por el helicoptero se calcula con la siguiente féormula:

Mfuel

D=V, . —Jul
Vi &y (Vi)

= 970 km (4.32)

4.3.3. Velocidad maxima horizontal

La maxima velocidad horizontal se alcanzara cuando el motor esté desarrollando la
Mmazx

maxima potencia (Pprmaz). Puesto que Py(Vir) = nar Prp(Vir) = Prpmaz =

U,
La potencia maxima obtenida es Ppjnq. = 66,1 kW . Despejando de la curva de potencia
se obtiene que la velocidad horizontal maxima es Vi,,0. = 59,5m/s.

4.3.4. Techos de vuelo a punto fijo y de servicio

Como ya se comentd en el apartado de vuelo a punto fijo, los techos de vuelo se
obtendrian en las actuaciones a partir de la curva de potencia. Para ello se tiene en
cuenta que Vg y Vi, son nulas (vuelo a punto fijo), por lo que se desprecian sus términos
en la Ec. 4.26. Nuevamente se usa el modelo de Knight & Hefner para la obtencion del
]fg.

Para calcular las distintas altitudes se tendra que en este caso la potencia proporcionada
por el motor y la densidad estaran en funcion de la altitud de vuelo segin las expresiones

siguientes:
R\ 42
P = Po <1 - 44330> (4.33)
noo\ 362

Aplicando las dos expresiones anteriores y despejando la h se obtiene que hogr = 3346 m
y hIGE = 4100 m.
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Como ya se ha aclarado anteriormente, el techo de vuelo puede pensarse como el punto
donde la potencia requerida iguala a la disponible y por consiguiente Vi y V, son 0. Esto
realmente es cierto pero en los apartados anteriores no se tenia en cuenta el rendimiento
del motor por lo que las aproximaciones no eran los suficiente precisas. Por ello, las
hipétesis del método de la energia son algo mas asumibles por lo que se decide emplear
este método para la obtencién de los techos de vuelo tanto para este capitulo como para
capitulos proximos.

En lo que respecta al techo de vuelo en servicio, se dice que se ha alcanzado este cuando
todavia se dispone de un margen de velocidad ascensional de 0.5 m/s [18], por lo que
anadiendo el término de velocidad ascensional (adimensionalizado) sobre la ecuacién de
la curva de potencia y utilizando las Ec. 4.33 y 4.34 se obtiene que hgerpice = 2990 m.
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El objetivo de este capitulo es implementar sobre el helicéptero desarrollado anterior-
mente un motor prototipo con la idea de ver si es competitivo con respecto a los motores
actuales del mercado. En este caso se comparara directamente con el Rotax 914 pues es
el motor que se ha utilizado durante todo el proyecto.

El mapa motor seleccionado es el que otorga la maxima potencia, recogiéndose sus para-
metros en la tabla siguiente:

Parametro Valor Unidades

SFC 2172  g/kW h
PMTO 52.2 kW
Torque 141.1 Nm

RPM 3500 rpm

Fuel mass flow 4.2 g/h

Peso 30 kg

Tabla 5.1: Parametros del motor prototipo para el mapa motor de maxima potencia

Como se puede apreciar, es un motor mucho mas ligero que el Rotax 914 (48 kg menos
que el modelo del Rotax 914 seleccionado), por lo que se habra de ajustar el peso del
helicoptero. Ademas, se supone un peso de 5 kg menos de combustible ya que tiene menor
capacidad.

Ya conocidos los parametros del motor se procedera a comparar los resultados obtenidos
tras la implementacion del prototipo frente a los obtenidos en el capitulo anterior con el
helicoptero de diseno. Las formulas y la metodologia empleada es analoga al del caso an-
terior, por lo que tinicamente se graficaran y cuantificaran resultados para posteriormente
poder extraer conclusiones acerca del prototipo.

Los parametros del helicoptero tras ajustar el peso con el motor prototipo son los siguien-
tes:
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Pardmetro Valor Unidades

MTOW 397 kg
PMTO 52.2 kW
PMC 44.6 kW
Cr 0.0027 -
Vio 6.76 m/s
K 1.12 -
B 0.974 -

Tabla 5.2: Parametros ajustados del helicoptero tras la implementacién del motor proto-

tipo

En la Tabla 5.2 inicamente aparecen los parametros que han sido reajustados para
realizar los calculos de nuevo y unicamente han variado parametros que dependen de la
masa. Por tanto, el resto de pardmetros del rotor como el area, el radio, la velocidad en
punta de pala, etc. se han mantenido iguales que en el caso anterior.

5.1. Comparativa Rotax 914 vs Motor prototipo para
distintos regimenes de vuelo

A diferencia del capitulo anterior donde se desglosaban los distintos tipos de potencia
para cada tipo de vuelo en este caso uinicamente se grafican las comparativas entre las
potencias totales y sus correspondientes diferencias relativas, haciendo referencia a cémo
varian las actuaciones al implementar el prototipo.
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5.1.1. Vuelo a punto fijo

Vuelo a punto fijo sin efecto suelo (Hover OGE)

55—

| m Prototipo
1 @ Rotax 914

P. Total [kW]

35 I S S S S R SN S S B!
0 1000 2000 3000 4000 5000

Altitud [m]

Figura 5.1: Comparativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo a punto fijo
sin efecto suelo entre el Rotax 914 y el motor prototipo

A simple vista ya se ve que el helicoptero en el que se implementa el prototipo necesita
menos potencia para una misma altitud de vuelo para realizar vuelo a punto fijo sin efecto
suelo. Esto era de esperar pues la potencia total depende de la masa si se mantienen todos
los otros parametros. La diferencia relativa de potencia se puede cuantificar en la siguiente
Figura:

20.0—
19.5¢ ]

19.0F

18.0]

Diferencia Pot. Total [%]
—
oo
Ut

17.5]

17.0 T S S S S S S S S S SN
0 1000 2000 3000 4000 5000

Altitud [m]

Figura 5.2: Diferencia relativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo a punto
fijo sin efecto suelo entre el Rotax 914 y el motor prototipo
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Como se observa, si el helicoptero dispone del motor prototipo se necesita entre un
17% y un 19 % menos de potencia para realizar este tipo de vuelo. No obstante, donde
de verdad se ve afectado el helicoptero por la disminucion de la potencia del motor es en
el techo de vuelo. Aplicando las Ecs. 4.33 y 4.34 y con el método de la energia se obtiene
que el techo de vuelo a punto fijo sin efecto suelo es de 632 m. Por tanto, de las
graficas inicamente se deberia comparar hasta tal altitud y, ademés, cabe comentar que
el techo de vuelo se ha visto muy reducido con respecto a la utilizacion del Rotax 914

(3346 m).

Vuelo a punto fijo con efecto suelo (Hover IGE)

La explicacion y las tendencias son analogas a las del caso anterior. Se obtiene:

40 —

| ® Prototipo
1 @ Rotax 914

P. Total [kW]

0 1000 2000 3000 4000 5000
Altitud [m]

Figura 5.3: Comparativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo a punto fijo
con efecto suelo entre el Rotax 914 y el motor prototipo
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Figura 5.4: Diferencia relativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo a punto
fijo con efecto suelo entre el Rotax 914 y el motor prototipo

Nuevamente, en lo que méas se va a ver afectado el helicéptero por la implementacién

del nuevo motor es el techo de vuelo, el cual es para este vuelo de 1443 m, por los 4100
m que se tenia con el Rotax.
En principio, los techos de vuelo a punto fijo parecen algo limitados para este peso de
helicoptero con este motor. En lo que respecta al techo de vuelo en servicio, ya se comento
que se daba cuando todavia se dispone de un margen de V, = 0,5m/s. Aplicando las Ecs.
4.26, 4.33 y 4.34 se tiene que hgervice = 170 m. De nuevo, el valor es muy limitado.

5.1.2. Vuelo axial

Tal y como se hizo en el diseno del helicoptero con el Rotax 914, uno de los parame-
tros mas importantes que se deben conocer del vuelo axial es el mazximum climb rate del
helicoptero. Iterando de nuevo con la férmula de la Ec. 4.18 se tiene que tras la implemen-
tacién del motor prototipo V, jme. = 3,3 m/s (menos de la mitad que con el Rotax 914).
Para este peso del helicoptero, se sabe de la Tabla 5.2 que la v;, = 6,76 m/s, por lo que
para poder aplicar la TCM en vuelo axial de descenso tendria que alcanzar velocidades de
descenso mayores a 13,52m/s, lo cual resulta imposible. Por tanto, inicamente se com-
parara el vuelo axial ascendente entre ambos.

En lo que respecta a la potencia en funcién de la altitud, se ha elegido una velocidad de
ascenso que puedan alcanzar ambos helicopteros, en este caso V, = 2m/s. Se obtiene:
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95
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Figura 5.5: Comparativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo axial ascen-
dente entre el Rotax 914 y el motor prototipo para V, = 2m/s
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Figura 5.6: Diferencia relativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo axial
ascendente entre el Rotax 914 y el motor prototipo para V, =2m/s

Se observa que se necesita entre un 16,8 ~ 18,2% menos de potencia para realizar
vuelo axial ascendente a una velocidad de ascenso de 2 m/s con el motor prototipo. No
obstante, sucede lo mismo que con el vuelo a punto fijo, donde el techo maximo que se
podria alcanzar seria de algo mas de 600 m, por lo que inicamente se deberia comparar
hasta estas altitudes.

La otra forma de comparar la potencia en este tipo de vuelo es entre las velocidades de
ascenso para una altitud alcanzable para ambos, en este caso se selecciona altitud a nivel
del mar, obteniendo asi los siguientes graficos:
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Figura 5.7: Comparativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo axial ascen-
dente entre el Rotax 914 y el motor prototipo para h = 0m
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Figura 5.8: Diferencia relativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo axial
ascendente entre el Rotax 914 y el motor prototipo para h = 0m

La Figura 5.8 verifica nuevamente lo que lleva sucediendo en todos los tipos de vuelo,
con el prototipo se necesita una cantidad significativamente menor para una misma con-
dicion de vuelo. Esto, a priori, es una ventaja con respecto al motor con el que se esta
comparando.

5.1.3. Vuelo en avance

Para este tipo de vuelo se representara tanto la comparativa y diferencia entre ambos
motores como las curvas de potencia con el motor prototipo. Empezando por esto tltimo
las curvas resultantes se representan en la siguiente figura:
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Figura 5.9: Curva de potencia tras la implementacién de un motor prototipo para una
altitud h = 0m

Las tendencias son muy similares a las ya obtenidas en el Capitulo 4. Para la obtencion
de la potencia parasita se ha modificado el valor del area de placa plana equivalente pues
esta depende del peso de la acronave. En este caso se ha utilizado f = 0,2044 m?. Lo més
destacable en comparacién a la curva de potencia del Rotax es que las velocidad de avance
maxima serd mas pequena pues se dispone de menos potencia y llega antes el punto en el
que se requiere mas potencia de la que se dispone.

Las comparativas de la potencia total entre ambos se representan en las siguientes figuras:

E W Prototipo
| ® Rotax 914

P. Total [kW]

0 10 20 30 40 50
Velocidad [m/s]

Figura 5.10: Comparativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo en avance
entre el Rotax 914 y el motor prototipo para h = 0m
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Figura 5.11: Diferencia relativa entre la potencia total requerida para realizar vuelo en
avance entre el Rotax 914 y el motor prototipo para h = 0m

En la Figura 5.10 se puede ver como la diferencia entre ambos se mantiene constante
entorno a los 6 kW, lo que explica que si disminuye la potencia total aumente la diferencia
relativa y viceversa. Cuanto mas aumenta la velocidad de avance menor es la diferencia,
llegando a valores de tan solo un 13 % menos de potencia para el prototipo.

Lo ultimo que faltaria por obtener es el angulo de inclinacién con el que volaria en este
caso el helicoptero. Siguiendo las mismas pautas que en el Capitulo 4 se tiene:

Parametro Valor
Oy (deg) 0 1 2 3 4 5 6 7 8
Oy (rad) 0 0,0175 0,0349 0,0524 0,0698 0,0873 0,1047 0,1222 0,1396
Cr(—) 0 0,0007 0,0014 0,0021 0,0029 0,0036 0,0043 0,0050 0,0058

Tabla 5.3: Calculo del coeficiente de traccion en funcion del angulo de cabeceo usando el
motor prototipo

Como se observa, la tabla es exactamente idéntica a la Tabla 4.3, por lo que se intuye
que para pesos similares los valores del Cp para distintos angulos de inclinaciéon son
practicamente los mismos. Lo que si que varia es el coeficiente de traccion del helicoptero,
por lo que si que cambiara su angulo de inclinaciéon. En este caso, para Cr = 0,00267 le
corresponde ©y = 3,745°, casi medio grado menos que para el caso anterior.
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5.2. Actuaciones en vuelo horizontal tras la imple-
mentacion del motor prototipo

Ya se han comentado anteriormente los techos de vuelo tanto para vuelo a punto fijo
como de servicio, por lo que tnicamente faltard por conocer la autonomia, el rango y
la velocidad méaxima de avance del helicoptero. Los procedimientos son completamente
andlogos a los del Capitulo 4 variando pardmetros como el consumo especifico (SFC), el
area de placa plana equivalente (f) o los pesos.

5.2.1. Maxima autonomia en vuelo horizontal

Aplicando las Ecs. 4.28, 4.29 v 4.30 se obtiene que la potencia del motor para maxima
autonomia es de Py = 19kW y se da para una velocidad de 26,4 m/s. Con todo esto el
tiempo de maxima autonomia es de 9.46 h, lo que supone mas de 1 h de autonomia
de lo que se obtenia con el Rotax 914.

5.2.2. Maximo alcance en vuelo horizontal

Se hace uso de las Ecs. 4.31 y 4.32. En este caso la potencia del motor serd de 23 kW
y se operard a una velocidad de 34 m/s, resultando una distancia de maximo alcance
de 1123 km; mas de 150 km de diferencia que con el Rotax 914.

5.2.3. Velocidad maxima horizontal

Tal y como se explicd, esta velocidad se desarrolla cuando el motor opera a maxima
potencia, en este caso Pyfmae = 40,8 kW, donde la velocidad horizontal maxima es
VH.maz = 46,2m/s.

Como se ha comprobado con los calculos de las actuaciones, con el motor prototipo se
pierde capacidad de techo de vuelo pero se aumenta notablemente tiempo de autonomia
y la distancia de alcance. Por ello, se ha de estudiar qué actuaciones merece la pena
priorizar segun la misién de vuelo. En general, se ha visto que este motor presenta buenas
caracteristicas en las actuaciones y, ademas, es mas ligero y tiene un consumo especifico
bastante menor que el Rotax 914, por lo que puede ser un motor bastante pujante en este
tipo de helicopteros. Para verificar su viabilidad y competitividad se va a aplicar el ratio
potencia-peso del prototipo sobre la potencia del Rotax 914 (manteniendo el consumo del
prototipo) y analizar las actuaciones que se obtendrian.
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5.3. Analisis de las actuaciones aplicando el ratio Peso-
Potencia del prototipo sobre el Rotax 914

De la Tabla 5.1 se sabe que la PMTO es de 52,2kW y su peso de 30 kg. Diviendo
ambas magnitudes se tiene un ratio potencia-peso de 1,74. Aplicando esto sobre el Rotax
914 se mantendria su PMTO de 84 kW y su peso se veria reducido de 78 kg a 44.8 kg.
Con ello, el MTOW del helicoptero pasaria de 450kg a 416,8kg. Los parametros con los
que se realizaran los calculos de estas actuaciones se recopilan en la siguiente Tabla:

Pardmetro Valor Unidades

MTOW 416.8 kg
PMTO 84 kW
PMC 72.4 kW
Cr 0.0028 -
Vio 6.92 m/s
f 0.209 m?
SFC 2172  g/kWh

Tabla 5.4: Parametros para el calculo de las actuaciones con el ratio peso-potencia del
prototipo sobre el Rotax 914

Haciendo uso de estos parametros y siguiendo con los procedimientos y ecuaciones ya
conocidas con anterioridad se alcanzan las siguientes actuaciones:

Parametro Valor Unidades
Techo de vuelo OGE 4204 m
Techo de vuelo IGE 4943 m
Techo de vuelo en servicio 3860 m
Maéaxima Autonomia 9 h
Méaximo Alcance 1087 km
Méxima Vg 62 m/s

Tabla 5.5: Actuaciones con el ratio peso-potencia del prototipo sobre el Rotax 914

Ciniéndose a los resultados de la Tabla 5.5, se mejoran todas y cada una de las ac-
tuaciones con respecto al uso normal del Rotax 914. Esto viene dado no solo a que el
consumo especifico es menor sino que también el helicoptero vuela de forma mas liviana,
es decir, el peso es menor y el helicoptero mas ligero. Por ello, es intuitivo que si se aplica
directamente este motor prototipo sobre un helicoptero mas ligero que sobre el que se ha
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realizado el diseno conceptual se obtengan unas actuaciones muy competitivas, lo que sig-
nificaria que dicho motor es ideal para helicépteros ligeros de menos de 400 kg. Por tanto,
se van a recalcular las actuaciones para un helicéptero de unos 300 kg para comprobar la
eficacia de dicho motor en este tipo de helicopteros.

5.4. Anadlisis de las actuaciones para un helicéptero
de 300 kg

En este caso la disminuciéon de peso si es muy significativa por lo que se recalcularan
los parametros del helicoptero mediante las correlaciones empleadas en el Capitulo 3:

Pardmetro Valor Unidades

Peso 300 kg

Cuerda 0.18 m

Didmetro 5.73 m

Radio 2.87 m

Area del rotor  25.8 m?
Q 60.9 rad/s

f 0.196 m?

Tabla 5.6: Parametros del helicéptero de 300 kg para el calculo de las actuaciones

Se aplican las ecuaciones y procedimientos ya conocidos para obtener las actuaciones.
En este caso se va a recoger en una Tabla la comparativa entre todos los casos estudiados
para los helicopteros a modo de cuadro resumen, facilitando asi la comparativa entre ellos.
Se nombraré cada configuracién/caso de la siguiente forma:

» Caso 1: Helicoptero disefiado inicialmente con el Rotax 914 (MTOW = 450 kg)
» Caso 2: Helicéptero con el motor prototipo (MTOW = 397 kg)

= Caso 3: Helicoptero con el ratio potencia/peso del motor prototipo aplicado sobre
el Rotax 914 (MTOW = 416,8 kg)

= Caso 4: Helicoptero conceptual de 300 kg con el motor prototipo
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Casol Caso2 Caso3 Caso 4

Techo de vuelo OGE (m) 3346 632 4200 3158
Techo de vuelo IGE (m) 4100 1443 4940 3916
Techo de vuelo en servivio (m) 2990 170 3860 2780
Maéx. Autonomia (h) 8,3 9,5 9 12,8
Maéx. Alcance (km) 970 1120 1087 1420

Méax Vi (m/s) 59,5 46,2 64,5 48

Tabla 5.7: Comparativa de las actuaciones entre todos los casos estudiados a lo largo del
trabajo

Como se puede apreciar, el helicoptero de 300 kg posee unos techos de vuelo muy
similares al disefiado inicialmente de 450 kg y, ademas, supera con creces la autonomia y
el alcance de este tltimo. Si todo esto se suma a que tras aplicar el ratio potencia-peso
del prototipo sobre la potencia del Rotax también mejoran las actuaciones ya hace ver
del potencial del motor prototipo que se ha analizado.
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6.1. Conclusiones

A lo largo de este Trabajo de Fin de Grado se han cubierto las principales caracteristicas
que debe cumplir el disefio conceptual de un helicoptero, en este caso ligero. Para ello, se
han empleado tanto métodos estadisticos realizados de manera propia como ecuaciones
empiricas ya contrastadas de otros autores para la obtencién del dimensionamiento y los
pesos del helicoptero. En lo que respecta a la aerodinamica y los regimenes de vuelo,
se han empleado programas de calculo como Excel®y Mathematica®aplicando las teorias
mas extendidas y usadas en lo que a helicopteros se refiere. El uso de estas teorias,
aunque presentan algunas carencias, es debido a que se ajustan con bastante precision a
la realidad y no requieren practicamente coste computacional. Otras teorias, més precisas
y que modelan mayor cantidad de factores que intervienen en el vuelo del helicoptero, son
mucho mas complejas de aplicar y su coste computacional es demasiado elevado, por lo
que no resulta viable ni conveniente utilizarlas. A continuaciéon se comentaran algunas de
las conclusiones mas destacables que se extraen del trabajo llevado a cabo:

= El diseno conceptual en helicopteros es una parte fundamental del diseno final del
mismo, abarcando hasta un 60-70 % de este. Por ello, se ha de realizar de la manera
mas precisa posible ya que un correcto diseno inicial supondra una cantidad menor
de tiempo invertido hacia el final del diseno y; por tanto, una cantidad menor de
costes.

= Se ha creado una pequena base de datos con los parametros necesarios para iniciar
un diseno conceptual de un helicoptero ligero. Debido a la dificultad de encontrar
los valores de algunos parametros para cada uno de los helicopteros seleccionados
no se dispone de la misma cantidad de datos para un parametro que para otro, por
lo que sera tarea del ingeniero el evaluar si la correlaccién que se va a realizar de
un parametro es lo suficientemente precisa o si se necesita de una busqueda mas
exhaustiva de informaciéon para dicho parametro.

= La normativa a aplicar durante todo el proyecto es la relativa a los helicopteros
ligeros. En este caso la CS 27 que corresponde a la Certification Specification for
small Rotorcarfts de la EASA.

» Las caracteristicas de este tipo de helicopteros hacen que se priorice mucho mas la
simpleza mecanica que permita realizar los vuelos de forma sencilla antes que una
gran complejidad mecanica que permita mejorar la capacidad de realizar algunas
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maniobras o de disponer de unas actuaciones muy poderosas. Es por ello que se ha
optado por un rotor principal de tipo semi-rigido antes que de uno articulado o de
un rotor de cola convencional antes que uno de tipo Fenestron o NOTAR.

= La seleccion del grupo motor ha sido correcta ya que se ha demostrado a lo largo del
Capitulo 5 que el Rotax 914 proporciona una potencia que satisface las potencias
requeridas para cada tipo de vuelo.

= Las actuaciones del helicéptero utilizando el Rotax 914 son mas que satisfactorias
para cumplir con la misién de este helicoptero, que sera el transporte de pasajeros
de punto a punto. Los techos de vuelo (de 3000 m a 4000 m) permiten operar con
total suficiencia a las altitudes que realmente operan esta clase de helicopteros con
estas misiones. Ademads, se dispone de una gran autonomia y alcance con un margen
muchos mas amplio del tiempo o distancia que realmente llevan las misiones de estos
helicépteros que, por lo general, son vuelos cortos. La velocidad méxima (59,5 m/s)
permite realizar vuelos de manera rapida en caso de emergencia o retraso en la
mision.

Mencién aparte requieren las conclusiones del motor prototipo, pues el trabajo en el fondo
también esta orientado a comprobar la competitividad de dicho motor. Cabe comentar
que se comparara principalmente con el Rotax 914, aunque la tendencia seria muy similar
si se comparase con motores competidores de este. Del prototipo se extraen las siguientes
conclusiones:

= Uno de los objetivos principales de la aviacién en general es reducir el consumo
de combustible para ahorrar costes. Como se ha visto en el Capitulo 6, el motor
prototipo dispone de un consumo especifico bastante inferior al del Rotax 914 vy,
en general, inferior al de motores semejantes a este ultimo. Por ello, este prototipo
ya parte de base con una ventaja con respecto a sus competidores (resaltar que se
esta hablando de aviacién, la cual no ha de ser necesariamente la finalidad de este
motor).

s Tras implementar el motor prototipo, se necesitaba en torno a un 17 % menos de
potencia para una misma condiciéon de vuelo para cada uno de los distintos regimenes
de vuelo estudiados.

= Como se ve en la Tabla 5.1, para la configuraciéon de mapa motor seleccionada el
prototipo opera a 3500 rpm por las 5800 rpm del Rotax 914. Esto implica que el
motor prototipo necesita una reduccion menor de las rpm hasta adecuarlas a las
rpm de salida del rotor principal y de cola. Que se necesite esta reduccion menor se
traduce en que se pueden prescindir de algunas etapas de la transmision o que las
etapas de la transmision necesitan menos engranajes. Para ambos casos se obtendria
que el peso de la transmisién seria menor al que tendria con el Rotax 914, por lo que
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se podria aligerar el helicoptero con el motor prototipo lo cual supone una nueva
ventaja respecto a los motores actuales del mercado.

= En el Capitulo 5 ya se comento6 que el ratio potencia-peso del prototipo es muy bueno
y competitivo. Esto se verificd al poner este ratio sobre la potencia del Rotax 914 y
ver como las actuaciones mejoraron notablemente (visitar la Tabla 5.7). En cambio,
las actuaciones no eran del todo buenas si se implementaba el motor directamente
sobre el helicoptero disenado inicialmente, lo que hace ver que el motor es bueno
para helicopteros de peso algo inferior al del diseno inicial.

= Se obtienen mediante las correlaciones del principio del trabajo los pardmetros para
un helicoptero de MTOW = 300 kg, peso sobre el cual se piensa que el prototipo
podria rendir de forma muy positiva. Tras calcular las actuaciones para este heli-
coptero se obtiene que el helicoptero tiene unas caracteristicas muy competitivas e
incluso mejores a las del helicoptero diseniado inicialmente, que es con el que se ha
de comparar pues se esta en igualdad de condiciones y se encuentran ambos en la
categoria de helicopteros ligeros. La diferencia relativa en las actuaciones se refleja
a continuacién en la Tabla 6.1 (se compara el helicéptero de 300 kg con respecto al
de 450 kg, de forma que un signo menos implica que el helicoptero de 300 kg tiene
un valor menor en dicha actuacién con respecto al de 450 kg y viceversa):

Actuacion Diferencia relativa (%)
Techo de vuelo OGE (m) -5,6
Techo de vuelo IGE (m) -4,5
Techo de vuelo en servicio (m) -7,0
Maéx. Autonomia (h) 54,2
Maéx. Alcance (km) 46,4
Méx Vg (m/s) -19,3

Tabla 6.1: Diferencia relativa entre las actuaciones de un helicéptero conceptual de 300 kg
que utiliza el motor prototipo y un helicoptero conceptual de 450 kg que utiliza el Rotax
914

Como se puede apreciar, los techos de vuelo se ven algo reducidos con el helicoptero
que utiliza el motor prototipo. Sin embargo, esto no supone un problema mayor
pues se ha de analizar la influencia de la actuacion en relaciéon a la mision de la
aeronave y, para vuelos de pasajeros de punto a punto la altitud de vuelo de la que
se dispone con el prototipo es mucho mas que suficiente y son muy préximas a las
que dispone el Rotax 914. En lo que a la velocidad méaxima se refiere, tener una
velocidad un 19 % menor era esperable pues depende de la potencia maxima que
pueda otorgar el motor y la del Rotax 914 es bastante superior a la del prototipo.
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Pero de nuevo, esto es influyente segin la misién y, para transportar pasajeros de
forma normal una velocidad méxima de 48 m/s es méds que suficiente, si se podria
considerar importante la velocidad maxima en caso de emergencia o de retraso en
la mision de vuelo.

Por otro lado, en lo que respecta a la autonomia y el alcance maximo, la superio-
ridad del helicoptero que dispone del prototipo con respecto al del Rotax 914 es
aplastante, obteniendo una autonomia un 54 % mayor y un alcance un 46 % mayor.
Estas actuaciones son mucho més importantes en transporte convencional de pa-
sajeros y se ve como mejoran significativamente con este motor. Que la autonomia
sea mayor supone que se pueden hacer mayor nimero de viajes sin la necesidad de
parar a repostar, lo que supone un ahorro de tiempo que es muy interesante en las
misiones de esta clase de helicopteros. El alcance por su parte se tiene que con el
prototipo se pueden realizar trayectos mucho mas largos que con el otro motor, que
es otra ventaja muy destacable.

Por tanto, en base a todo lo desarrollado anteriormente se puede concluir sin ningu-
na duda con que el motor prototipo presenta unas caracteristicas muy interesantes y
que resulta mucho mas competitivo en este tipo de ambito que los motores existentes
actualmente en el mercado.
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6.2.

Pasos futuros

Tras la elaboracién del diseno conceptual del helicoptero se puede seguir trabajando

sobre este e investigando. Algunos de los pasos futuros a realizar son los siguientes:

Elaboracion completa de una base de datos de todos los helicopteros ligeros exis-
tentes, actualizandola a medida que salgan nuevos modelos al mercado.

Realizacion de nuevas correlaciones mas exactas una vez disponible la base de datos
completa.

Estudio de la viabilidad de distintos tipos de rotor principal y de cola sobre este
helicoptero.

Anélisis de los distintos subsistemas que faltan por abordar una vez comprobada
la presunta viabilidad inicial del helicoptero. A destacar: Sistema de climatizacion,
sistemas de navegacion, sistema hidraulico y sistema eléctrico.

Anélisis estructural del helicoptero. Cabe enfatizar el analisis sobre los siguientes
conceptos: Momento flector y tensién sobre el encastre de las palas (no suele ser un
problema mayor en este tipo de helicopteros), andlisis sobre el patin para conocer
el maximo peso que puede soportar y proporcionar asi la velocidad de touchdown
en aterrizaje. Se recomienda realizar estos analisis mediante MEF con programas de
simulacién como ANSYS®.

Analisis de distintos materiales y compuestos para las distintas partes del helic6p-
tero.

Estudio de la estabilidad tanto estatica como dinamica del helicoptero. Para ello se
recomienda el uso de simuladores ya hechos por autores en el paquete Simulink de

Matlab®(Sistema SAS).

Simulacién de la aerodinamica del helicoptero mediante CFD o ensayos de tunel de
viento (para esto ultimo se necesitaria la elaboracion de un modelo tridimensional
del helicoptero).

Aplicacion de teorias mas complejas sobre los vuelos analizados en el trabajo:
« Vuelo a punto fijo
o Vuelo axial
e Vuelo en avance

Célculo de las actuaciones para todas las altitudes abordables por el helicoptero.
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= Analisis de los costes del propio helicoptero una vez comprobada que su viabilidad
es real.

Por otra parte, también hay trabajos futuros que se podrian realizar con el motor proto-
tipo:
= Utilizacion de otro mapa motor que presente otras ventajas en lugar de la maxima

potencia (minimo consumo especifico, menores RPM del motor, etc.)

= Elaboraciéon de un disefio conceptual completo de un helicéptero de entre 300-350
kg con la utilizacién de dicho motor.

= Andlisis del motor en otros campos distintos a la navegacion aérea, como puede ser
la automocién o fines industriales.
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6.3. Presupuesto

La estimacion del presupuesto total del trabajo se desglosa en la siguiente tabla:

Cantidad Concepto Precio/ud. Importe
30 Horas ingeniero doctor 40 € 1200 €
30  Supervision y guiado del trabajo
400 Horas ingeniero técnico 25 € 10 000 €

50  Documentaciéon y formacion

90  Obtencién de resultados en Ezcel®

30  Obtencién de resultados en Mathematica®

40  Post-procesado de resultados en Mathematica®
30  Post-procesado de resultados en Ilustrator®

30  Elaboracién del CAD y planos en Fusion 360®
90  Redaccion de la memoria

40  Anélisis y validacién de resultados

300 Consumo eléctrico kW-h 0.15 € 45 €
1 Licencia anual académica de Ezxcel® 149 € 149 €

1 Licencia anual académica de Mathematica® 159 € 159 €

1 Licencia anual académica de Ilustrator® 252 € 252 €

1 Licencia anual académica de Fusion 360® 503 € 503 €
Costes totales (IVA no incluido) 12 308 €

IVA (21 %) 2 584,68 €
Presupuesto total TFG 14 892,68 €

Tabla 6.2: Presupuesto total del TFG

Finalmente, el presupuesto total de la elaboracién del presente TFG asciende a los
CATORCE MIL OCHOCIENTOS NOVENTA Y DOS EUROS CON SESENTA Y OCHO
CENTIMOS (14 892.68 €).
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Pliego de condiciones

En el pliego de condiciones se hace referencia a las distintas condiciones de seguridad,
higiene y salud que se deben dar para la realizacion de cierto trabajo. Dichas condiciones
las regula el Ministerio de Trabajo segtin el Real Decreto 486/1997 firmado el 14 de abril.
Por otra parte, el adecuado nivel de protecciéon de la salud de los trabajadores debido a
los peligros provenientes de las condiciones del trabajo se recoge en la Ley 31/1995 del 8
de Noviembre de Prevencién de Riesgos Laborales.

A continuacién se exponen las principales caracteristicas de las que debe disponer el
entorno de trabajo para la correcta realizacion de este proyecto:

Entorno La principal caracteristica de la que debe disponer el entorno de trabajo es
amplitud, que permita al operario moverse libremente de manera comoda. La iluminacion
del entorno debe ser apropiada, asi como la relacion de luminancia entre la pantalla y el
entorno.

También se deber tener en cuenta otros factores. En lo que respecta al calor, la tempera-
tura debe ser moderada y conforme a las preferencias del trabajador para no afectar en
su rendimiento ni en su salud. Ademas, los niveles de ruidos deben ser tan bajos como sea
posible para no interferir en la concentracién o en la comunicacién de los trabajadores.
También son importantes factores como la limpieza y el orden.

Se requiere de forma obligatoria la disposicién de vias de salida de emergencia en caso
de que se requiera evacuacion. Los trabajadores deben conocer el plan de salida de emer-
gencia de mano de la empresa. Ademas, la disposicién de un equipo de proteccién contra
incendios es obligatoria.

Ergonomia La realizaciéon del proyecto supone casi al 100 % de la necesidad de visua-
lizar una pantalla. La normativa referente a la utilizaciéon de pantallas se recoge en el RD
488/1997, donde el disenio de la oficina/estudio debe estar enfocada en ultima instancia
siempre sobre la postura del trabajador, ya que la poca movilidad a lo largo de una jorna-
da de trabajo puede resultar perjudicial sobre el trabajador. Se recomiendan las siguientes
medidas sobre los elementos del entorno de trabajo para tratar de evitar estos problemas:

= Pantalla: Se recomienda una pantalla que pueda ser ajustable tanto de altura como
de inclinacion. Ademas, el contraste y el brillo de esta debe ser regulable con el fin
de evitar destellos sobre el trabajador o pesadez de ojos a largo plazo. Se recomienda
una distancia entre los ojos y la pantalla de entre 40 y 70 cm.

» Teclado: Se recomienda que tenga la posibilidad de inclinarse y, de ser posible,
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que sea independiente del propio ordenador para poder ser ajustado a una posiciéon
comoda para el trabajador que no produzca cansancio en brazos y manos.

Mesa: La mesa debe ser lo suficientemente grande como para emplazar todos los ele-
mentos requeridos por el trabajador para la realizacion de las tareas. Debe permitir
el cambio de posicion.

Asiento: Es importante que el asiento sea regulable tanto de altura como de incli-
nacion para habilitar una postura cémoda del trabajador. Ademads, conviene que el
asiento disponga de ruedas que permita un libre movimiento del trabajador.

Medidas adicionales Debido a la situacion actual con el COVID-19 hay otras medidas

adicionales que se han de tener en cuenta de acuerdo con la ultima publicaciéon del BOE,

en este caso a fecha de 14 de Agosto. Algunas de las medidas més importantes que pueden

afectar sobre este trabajo son:

Se debera tomar la temperatura del trabajador antes de entrar en el entorno de tra-
bajo para asegurar la ausencia de fiebre, uno de los principales sintomas de personas
contagiadas.

Se debera disponer de geles/liquidos de desinfeccién en las entradas y salidas del
entorno de trabajo.

El uso de mascarillas siempre que no se pueda mantener una distancia de 2 metros
entre trabajadores es obligatorio.

Se recomienda la limpieza y desinfeccién del entorno de trabajo una vez finalizada
la actividad. A destacar componentes muy frecuentados como los periféricos, mesas
o sillas.
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Tablas con los parametros empleados en
las correlaciones

Modelo PMC (kW) PMTO (kW) D rotor (m) S rotor (m?) Myp (-)
Dynali H3 75,0 82,0 7,1 40,0 0,563
Dynali H2s 123,0 134,2 7,2 40,9 0,589
CH-7 Kompress 73,0 84,6 6,3 30,9 0,502
LC LH 212 Delta 73,0 84,0 6,8 35,8 -
Exec 162F 89,6 112,0 7,6 45,6 -
RotorWay A600 87,7 109,6 7,9 49,0 -
Sython AH 130 97,0 111,6 7,6 45,7 -
Masquito M80 71,6 89,5 9,0 23,9 0,586
Dragon 34 GP 74,0 84,6 6,6 34,2 0,528

Tabla B.1: Parametros empleados de cada helicoptero para la realizacion de las correla-
ciones (v1)

Modelo Long. Fuselaje (m) Ancho (m) Altura (m) Long. Total (m)
Dynali H3 6,00 1,80 2,50 7,80
Dynali H2s 6,23 2,00 ; 7.95
CH-7 Kompress 5,31 1,50 2,31 7,41
LC LH 212 Delta 6,19 1,57 2,35 7,92
Exec 162F 6,70 1,60 2,40 9,00
RotorWay A600 6,70 1,80 2,60 9,00
Sython AH 130 ; 1,60 2,40 8,84
Masquito M8O 4,85 1,70 2,25 6,22
Dragon 34 GP 92,56 1,55 2,36 7,86

Tabla B.2: Parametros empleados de cada helicoptero para la realizacién de las correla-
ciones (v2)
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Plano tres vistas del helicoptero

A continuacién se muestra el plano tres vistas a escala 1:80 del helicéptero diseniado
a lo largo del proyecto realizado con Autodesk Fusion 360°.
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