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Resumo

MARTOS MUNOZ, I. M. Projeto Conceitual de um Helicoptero Ultraleve. 2022. 106 f.
Monografia (Trabalho de Conclusdo de Curso) — Escola de Engenharia de Sao Carlos,
Universidade de S&o Paulo, S&o Carlos, 2022.

O uso de helicopteros ultralight esta-se tornando cada vez mais importante para o
trabalho aéreo, especialmente para o transporte de passageiros ponto a ponto, o qual, até alguns
anos atras, a grande maioria era realizado de forma por companhias aéreas comerciais.

Portanto, decide-se abordar neste documento o projeto conceitual de um helicoptero
ultralight para trabalho aéreo, comecando com o dimensionamento e a distribui¢éo de peso do
helicptero e terminando com a selecdo de seus componentes, que serdo finalmente testados
em relacdo a sua aptidao para realizar os diferentes tipos de trabalho aéreo para os diferentes
tipos de véo exigidos do helicoptero.

A parte final do trabalho se concentrara em testar a competitividade de um motor
prototipo, implementando-o no helicoptero projetado, bem como em outras configuracdes de

peso e poténcia do helicoptero, vendo assim quais sdo as circunstancias para as quais 0 motor
estad mais bem adequado.

Palavras-chave: Projeto Conceitual, Helicdptero ultraleve, motor prototipo.
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Resumeén

MARTOS MURNOZ, I. M. Disefio Conceptual de un Helicoptero Ultraligero. 2022. 106
f. Monografia (Trabajo de Fin de Grado) — Escuela de Ingenieria Séo Carlos, Universidad de
Sdo Paulo, Séo Carlos, 2022.

El uso de helicopteros ultraligeros es cada vez mas importante para trabajos aéreos,
sobre todo para el transporte de pasajeros de punto a punto, que hasta hace unos afos eran
realizados en su gran mayoria por las compafiias aéreas comerciales.

Por ello, se decide abordar en este trabajo el disefio conceptual de un helicoptero
ultraligero para trabajos aéreos, comenzando por el dimensionamiento y la distribucién del
peso del helicoptero y terminando por la seleccién de sus componentes, en ultima instancia, se
comprobara si son adecuados para realizar los distintos tipos de vuelo que se le demanda al
helicoptero.

La parte final del trabajo se centrara en probar la competitividad de un prototipo de
motor implementandolo en el helicoptero disefiado, asi como en otras configuraciones de peso
y potencia del helicOptero, viendo asi cuéles son las circunstancias a las que mejor se adapta el
motor.

Palabras-clave: Disefio Conceptual, Helicoptero ultraligero, motor prototipo.
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Abstract

MARTOS MUNOZ, I. M. Conceptual design of an Ultralight Helicopter. 2022. 106 p.
Dissertation (Degree in Aeronautical Engineering) — Sao Carlos School of Engineering,
University of S&o Paulo, Séo Carlos, 2022.

The use of ultralight helicopters is gradually becoming more and more important for
aerial work, especially for point-to-point passenger transport, which, until a few years ago, the
vast majority of this was done by commercial airliners.

Therefore, this work presents the conceptual design of an ultralight helicopter for aerial
work, starting with the sizing and weight distribution of the helicopter and ending with the
selection of its components. In addition, it will be checked whether they are suitable for the
different types of flight demanded of the helicopter.

The final part of the work will focus on testing the competitiveness of a prototype
engine by implementing it on the designed helicopter as well as in other helicopter weight and
power configurations, to see what circumstances the engine is best suited to.

Keywords: Conceptual design, Ultralight helicopter, Prototype engine.
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1

Introduccion

1.1.Contexto historico

Una aeronave de ala rotatoria es un vehiculo méas pesado que el aire, es capaz de volar
generando sustentacion por medios propios, a traves del giro de uno o varios rotores, formados
por palas, alrededor de un eje fijo vertical situado encima del fuselaje. En consecuencia, la
sustentacion es generada con el propio giro sobre el eje vertical. A su vez, las aeronaves de ala
rotatoria tienen una clasificacion, que se muestra a continuacion:

= Autogiro: es una aeronave que necesita la implementacion de un sistema
motopropulsor para el avance horizontal de la misma, donde el rotor gira como
resultado del avance de la aeronave sin necesidad de aplicar potencia.

= Helicoptero: es una aeronave donde el motor ayuda al rotor para moverse. El rotor
tiene la funcion principal y actta como sustentador y como propulsor.

= Girodino: es una aeronave que tiene la posibilidad de hacer la funcién de
helicoptero o autogiro, gracias a que poseen un rotor principal y un sistema de
propulsién principal que es independiente al rotor.

= Convertible: es una aeronave que puede actuar como helicoptero o como un avion.
El rotor puede cambiar su actitud 90° respecto al fuselaje para pasar de actuar como
rotor a actuar como hélices de un avion con alas fijas.

El tipo de aeronave de ala rotatoria més usado por su utilidad es el helicoptero. El origen
de estas aeronaves se remonta al afio 400 a. C. en China, donde surgié una version voladora de
la peonza, siendo un juguete para nifios. Esta peonza voladora, denominada “Taketombo”
[1.1.a], consiste en una hélice que se encuentra fijada a un palillo cilindrico, el juguete vuela
cuando el palillo es girado rapidamente lo que produce la propulsion del juguete debido al giro
de alta velocidad de la hélice. Solo después de Leaonardo da Vinci [1.1.b] dibujar y esbozar la
primera maquina voladora con rotor, alla por 1490, que aparece el primer disefio de lo que seria
el primer objeto volador de ala rotatoria. No obstante, no es hasta el siglo XX que la tecnologia
permite el desarrollo de aeronaves motorizadas. En 1907, se elevo en el aire el primer giroplano
pilotado por un hombre. Meses después, el frances Paul Cornu realizo el primer vuelo libre en
helicdptero con dos rotores. Entre 1909 y 1910, el considerado padre del helicoptero Igor
Sikorsky, construyd dos modelos de helicoptero que no continu6 desarrollando en esa época
pues los tiempos no eran suficientemente maduros para este tipo de aeronave. Posteriormente,
en 1923, el ingeniero espafol Juan de la Cierva desarrollé el autogiro [1.1.c], asi que otros
ingenieros consiguieron continuar con el desarrollo de aeronaves de ala rotatoria. En 1930 el
italiano d’Ascanio alcanzd varios logros mundiales en este campo, con la creacién de un
helicoptero bimotor, consiguio recorrer un kildmetro, llegando hasta una altura de quince
metros y una duracion de diez minutos de vuelo. Durante la década de los 30, el ingeniero
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Breguet construyd un helicdptero que contenia dos rotores y fue denominado Giroplano-
Laboratorio. Un gran avance se produjo en el afio 1937, cuando se implanté el bimotor aleman
Focke Wulf 61, batiendo records de alcance, altura y velocidad. En esta primera mitad del siglo
XX fue de relativa importancia las mejoras en combustibles y motores para el desarrollo de los
helicopteros.

=

[a] Peonza voladora “Taketombo” [b] Esbozo de bprimera maquina [c] Autogiro de Juan de la Cierva
voladora de Da Vinci

Figura 1.1: Origen del concepto aeronave de ala rotatoria

El verdadero origen del helicoptero se encuentra en 1909, por el ya mencionado soviético
Igor Sikorsky [1.1.d]. En aquella fecha realiz6 sus primeros intentos sin éxito ya que supo
predecir que no era el momento para desarrollar dicha méaquina. Apart6 a un lado esta aeronave
y se dedico durante los siguientes 30 afios al desarrollo de aeronaves de ala fija. Llegd 1942 y
Sikorsky se encontraba en Estados Unidos y, en aquella época, el ucraniano supo ver que era
el momento ideal para desenvolver aquella maquina que afios atras habia intentado. Es asi como
surgio el modelo VS-300 [1.1.€], primer modelo de lo que conocemos hoy como helicoptero y
sobre el cual se han basado, y se basan, las empresas para fabricar sus propios modelos.
Compuesto por dos rotores, uno encima del fuselaje y el otro en la cola. El primer helicoptero
que fue producido en cadena es el Sikorsky R-4 [1.1.f].

[d] Igor Sikorsky

[f] Primer helicoptero producido
en cadena Sikorsky R-4

[e] Helicoptero experimental VS-
300 de Sikorsky

Figura 1.1: Evolucion histérica del concepto helicdptero que conocemos hoy

Durante la segunda mitad del siglo XX aparecen los motores de turboeje, que ayudaron a
aumentar la rapidez, el tamafio y la altura de vuelo. A principios de la década de 1950, los
helicOpteros se convirtieron rapidamente en aeronaves seguras, exitosas y altamente viables
que eran mas faciles de volar y mas comodos para la tripulacion y los pasajeros. Esta época
estd marcada por la produccién en masa de helicOpteros por parte de varios fabricantes en
Estados Unidos y también en Europa. Los modelos Sikorsky S-55 y S-58 supusieron grandes
avances en el disefio de los helicpteros. Estas aeronaves tenian una gran cabina bajo el rotor
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Yy, para conseguir una posicion amplia del centro de gravedad, el motor se coloco en el morro.
A finales de la década de 1980, la empresa Boeing produjo un helicoptero con rotor en tandem
usando la avanzada tecnologia, fue Ilamado “Model 3607, que estaba fabricado casi en su
totalidad con materiales compuestos. En la década de 1990, Aerospatiale y MBB unieron sus
recursos para formar Eurocopter, se convirtié en uno de los mayores fabricantes de helicopteros
que produce un gran nimero de modelos civiles y militares.

1.2.Actualidad

Los helicopteros presentan la ventaja de generar sustentacion sin el avance horizontal de la
aeronave lo que permite realizar aterrizajes y despegues verticales sin ser necesario la presencia
de una pista. Esto los convierte en una herramienta muy Uutil para zonas aisladas o
congestionadas donde el uso de un avién u otro medio de transporte es inviable. En la
actualidad, se encuentran en constante desarrollo pues es un vehiculo muy versatil y usado para
realizar determinados trabajos como pueden ser busqueda y rescate, lucha contra incendios o
construccién. Es por esto por lo que resulta ser un medio de transporte de gran interés en
diversos mercados. El constante desarrollo tecnoldgico que se esta produciendo a nivel mundial
hace que las prestaciones y confort del helicoptero sean notoriamente mejores, de manera que
se ofrece el mejor servicio para el cliente y asi poder aumentar la importancia y demanda del
mercado.

El helicoptero a pesar de no presentar la misma autonomia que un avion, cuenta con los
siguientes beneficios frente al avion:

= Capacidad de despegue y aterrizaje siguiendo una trayectoria vertical. Permite aterrizar
sobre edificios, bosques, montafias o casi cualquier lugar.

= Posee la capacidad de desplazarse en cualquier direccion.

= Aunque su velocidad maxima es menor a la del avidn, alcanza una velocidad de hasta
unos 463 km/h pero con la ventaja de poder mantenerse inmavil en el aire durante un
determinado tiempo.

De manera general, las principales aplicaciones de los helicopteros vienen a ser las
siguientes:

» Transporte: puede ser de mercancias internas, dentro del vehiculo, o de pasajeros.
Principalmente se usa para transporte rapido de un grupo de personas.

= Construccidn: para transportar carga en el exterior del vehiculo como si fuese una gria
y descargar la mercancia en el lugar deseado.

= Lucha contra incendios: aquellos que son usados por el cuerpo de bomberos o de
rescate. Disefiados especialmente para esta funcion ya que tienen la capacidad de
alcanzar areas de dificil acceso para otros vehiculos y lanzar el agua a una determinada
distancia.

= Busqueda y rescate: son usados por el cuerpo de rescate para rescatar a personas que
se puedan encontrar atrapadas en lugares como la montafia o el mar.
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= Ambulancia: usados para el rescate de personas enfermas, heridas o accidentadas.

= Usos militares: es util para ser empleado en diferentes misiones como pueden ser
misiones de transporte tactico, misiones de ataque, transporte de tropas o carga,
reconocimiento y espionaje, de blsqueda y rescate de combate, de evacuacién médica
y de guerra antisubmarina.

= Vigilancia: son adecuados para vigilancia porque tienen la ventaja de poder volar a
altitudes relativamente proximas al suelo y con niveles de ruido que no llegan a ser
perjudiciales.

No obstante, no son las Unicas aplicaciones posibles que se puede dar a este vehiculo. Es
usado también para fotografia o videografia aérea, captacion de noticias, sismologia de
reflexion, turismo o recreacion.

Los diferentes modelos de helicOpteros se adaptan a los distintos servicios. Existen modelos
gue poseen capacidad de hasta 25 personas, modelos grandes, medianos y pequefios. Segun el
peso Yy la mision se pueden clasificar como:

CLASIFICACION MTOW (kg) CARGA DE PAGO POTENCIA (hp)
Ultraligero (ULM) <600 1/2 pax. 40/120
Ligero 300/1200 2/4 pax. 150/250
Utilitario 1500/3000 5/10 pax. 500/1000
Transporte medio 10-15000 3500 kg 3000/4000
Transporte pesado 15-25000 >3500 kg >5000

Tabla 1.2.[a]: Clasificacion de helicépteros por misién/peso
Asimismo, se pueden clasificar por tipo de configuracion:

CONFIGURACION

Con Rotor de Cola
UN ROTOR PRINCIPAL
Sin rotor de cola

en Tandem
Side-by-Side (lado a lado)
DOS ROTORES
Intermeshing (entrelazados)

Coaxial

Tabla 1.2.[b]: Clasificacion de helicopteros por configuracion
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=

[a] Sikorski 60 - helicoptero con rotor de cola [b] MD 500 NOTAR - helicéptero sin rotor de cola
Figura 1.2: Clasificacion de helicopteros con un rotor principal

[f] Kamov KA-50 — dos rotores coaxiales

[e] Kaman K-MAX — dos rotores entrelazados
Figura 1.2: Clasificacion de helicopteros con dos rotores

1.3.Previsiones futuras

Se espera que el mercado global de helicopteros crezca de $ 43,2 mil millones en 2020 a
mas de $ 23,9 mil millones en 2030, creciendo a una tasa anual del 6,78 % durante el periodo
de prondstico, 30 afios a partir de 2020. Se espera que el mercado global de helicdpteros crezca
por las siguientes razones, que aceleren su uso en servicios médicos de emergencia (EMS),
busqueda y rescate (SAR) y extincidon de incendios. Se espera que aumente la demanda de
helicopteros de petroleo y gas para una variedad de aplicaciones en alta mar. Debido a la
aplicacion de la ley, la proteccion publica y una amplia base de aplicaciones para otras
actividades paraestatales, es probable que la demanda global de helicdpteros sea significativa.
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El mercado mundial de helicdpteros se divide segun la aplicacion y el tipo de producto. Se
dividio ademas por regiones: América del Norte, Europa, Asia Pacifico, Oriente Medio y
Africa.

En funcion de la aplicacion, el mercado se divide en civil y comercial, y militar. A la luz
de la creciente demanda de helicopteros como medio de transporte interurbano e intraurbano,
se espera que el segmento de helicopteros de transporte domine el mercado de aplicaciones
durante el periodo de prediccion. Los factores clave que contribuyen a esta demanda es la
ventaja de despegue Yy aterrizaje vertical (VTOL), junto con la reduccion de las restricciones
de tamafio de los helipuertos en comparacion con los aeropuertos. Los viajes en helicoptero
también ahorran tiempo en comparacion con otros tipos de transporte, lo cual es un factor
adicional que se suma a la demanda de helicopteros ligeros y medianos.

En funcidn del tipo, el mercado se bifurca en ligero, medio, pesado y muy grande. Se preve
que la demanda de este tipo de helicopteros aumente el crecimiento en la fotografia y el video
aéreos profesionales, asi como en la gestion de eventos, como el equipamiento y el personal.
Ademas, se estima que, en el plazo previsto, el creciente sector del turismo de ocio impulsara
la demanda de helicdpteros comerciales ligeros. Se prevé que el segmento mediano tenga el
mayor crecimiento.

La implantacién de helicopteros comerciales medianos y su crecimiento debe estar
motivada por la mision polivalente, el ahorro de costes y la reduccidn de los costes operativos.
Los helicopteros medianos también se utilizan para llevarlos a zonas remotas, lo que permite
que las actividades de salvamento, como las operaciones de bdsqueda y rescate y las
emergencias médicas, sean una parte vital de su servicio.

La principal preocupacion de los fabricantes de helicopteros es la demanda de los usuarios
finales, el ahorro de combustible y la eficacia operativa. La evolucién de la tecnologia
aeroespacial y de defensa y la demanda de mayor potencia para los helicopteros contribuyen a
la necesidad de mejorar los helicopteros militares y comerciales. Los fabricantes se han
esforzado por minimizar el peso total de los motores de los helicopteros para contribuir a
reducir el consumo de combustible y aumentar la rentabilidad. Los avances técnicos han
llevado a los fabricantes de helicdpteros a aumentar sus esfuerzos para minimizar el tamafio y
el peso de los helicdpteros. Asi, la demanda de helicopteros ligeros esta en continuo aumento.

1.4.Importancia del problema
Entre otras, algunas de las ventajas que caracterizan a las aeronaves de ala rotatoria son:

= Pueden mantener su posicion en vuelo, lo que presenta grandes ventajas si se
realizan misiones de observacion.

= Tienen mayor consumo de combustible que los de ala fija, pero menor que los
multirrotores.
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La principal ventaja es que permite despegues y aterrizajes en vertical. No
necesita pista de despegue al contrario que las de ala fija.

= Permite el vuelo a bajas velocidades.

= La puesta en vuelo es mucho més rapida que las de ala fija, por lo que son
adecuadas para misiones de emergencia.

= Como estd dotado por un sistema de empuje mediante rotacion, entra
en autorrotacion si el motor fallara.

= Desventaja frente ULM: Es de complejo disefio, construccion, mantenimiento y
actualizacion

El helicoptero ultraligero o helicoptero ULM, “ultralight helicopter”, tiene un papel
importante para el desarrollo tecnoldgico actual, si bien, es una alternativa mas econdémica que
el helicoptero convencional. La Fundacion Internacional del Helicoptero, HFI, ha mostrado
preocupacion en los ultimos afios sobre el crecimiento del sector para la proxima década debido
al dificil y costoso acceso que supone la adquisicién de un helicdptero, pues resulta ser una
aeronave compleja tanto en su disefio como en su fabricacion y solicitaciones de esfuerzos y
fatiga en vuelo que requieren de elevada financiacion. A diferencia del ultraligero que necesita
menor coste para su disefio y produccion. Asi pues, se convierte en una valiosa fuente
experimental de nuevos materiales, nuevos motores mas eficientes, implementacion de nuevos
combustibles menos contaminantes o biocombustibles que reducen las emisiones
contaminantes.

1.5.0bjetivos de la memoria

La presente memoria tiene como objetivo la realizacion del disefio conceptual de un
helicoptero ultraligero que permita a los pilotos en formacion y a los pilotos profesionales
acceder a su uso y servicio. El interés de realizar un helicéptero ULM viene incentivado por
ser una fuente experimental de motores mas eficientes y menos contaminantes, de materiales
empleados menos costosos y de nueva tecnologia, que ayuda a que el sector tenga provisiones
de crecimiento sin necesidad de realizar elevadas inversiones con helicdpteros mayores y mas
costosos. Por esta razon, los helicopteros ultraligeros estan cobrando cada vez mas importancia
en el sector aéreo y asi es que surge la motivacion para elaborar este proyecto.

Estas aeronaves ultraligeras se definen en un rango de pesos que varia entre 300-600 kg. El
objetivo general de este estudio es realizar el disefio conceptual de un helicoptero cuyo peso
sea aproximadamente 400 kg.

Uno de los objetivos especificos de esta memoria es el estudio y aprendizaje sobre la teoria
de alas rotatorias, comprender como vuela y cdmo funciona un helicoptero, las caracteristicas
principales y arquitectura de un helicoptero, la aerodinamica y aeromecanica que envuelve al
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rotor, las diferentes condiciones y actuaciones de vuelo, la estabilidad y control de un
helicoptero y, la complejidad de vuelo que caracteriza a las aeronaves de ala rotatoria.

Continuando con los objetivos especificos, se requiere verificar la competitividad de un
motor prototipo. En ese orden de ideas, serd necesario realizar una comparativa del motor
prototipo con un motor previamente existente en los diferentes tipos de vuelo: axial, de avance
y a punto fijo. Posteriormente, el motor se implementa en la aeronave disefiada con el fin de
estudiar las actuaciones en vuelo. Por altimo, el propésito final de este proyecto es la obtencion
del Grado en Ingenieria Aeroespacial de la alumna Isabel Maria Martos Mufioz.

En orden, esta memoria tendra una introduccion basada en un contexto histérico, pasando
por la actualidad y cerrando con previsiones futuras del sector. Antes de comenzar con el disefio
conceptual, se necesitara una base o marco tedrico sobre alas rotatorias de modo que
posteriormente ayuden para definir las dimensiones, distribucion de pesos y seleccion de
componentes del helicoptero. Ahora si, una vez entendida la teoria, se llevara a la préactica. Se
definiran los parametros necesarios del helicoptero, tanto los constructivos del rotor como las
dimensiones y pesos del propio, empleando correlaciones con el uso de parametros de
helicopteros de caracteristicas similares al helicoptero objetivo, es decir, realizando una
correlacion estadistica. Inicialmente, se habran recolectado datos y parametros de unos doce
helicopteros ligeros diferentes, los cuales han sido seleccionados aleatoriamente. Asi pues, el
siguiente capitulo continda con el anélisis aerodinamico del helicoptero y sus actuaciones. Este
analisis aerodindmico permitira la eleccion de un perfil adecuado para el rotor principal y el
rotor atipar. De esta manera, se podré elaborar un estudio sobre los siguientes regimenes de
vuelo: vuelo a punto fijo, vuelo axial y vuelo de avance. El analisis aerodindmico termina con
el estudio de actuaciones basicas en vuelo horizontal, realizando una comparacién en diferentes
tipos de vuelo con un motor ya existente y analizando las actuaciones una vez implementado
el motor prototipo.
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2

Marco teérico

2.1.Arquitectura de Helicopteros
Los elementos principales que conforman un helicoptero son:

= Fuselaje o celula, formado por la estructura central y el cono de cola figura 2.1.[a] (A).

= Deriva vertical figura 2.1.[a] (B).

= Estabilizador horizontal figura 2.1.[a] (C).

= Tren de aterrizaje, de patines o de ruedas figura 2.1.[a] (D).

= Rotor o rotores principales. Elemento de union al arbol o eje del rotor figura 2.1.[a] (E).

= Palas (alas rotatorias) que producen la sustentacion figura 2.1.[a] (F).

= EI rotor antipar, cuando existe (caso de helicpteros monorrotores de arrastre
mecanico), se localiza en la cola y gira en un plano aproximadamente vertical figura
2.1.[a] (G), aunque existen excepciones.

Figura 2.1. [a] Planta y alzado de un helicéptero tipico [1]

2.2.Estadistica para el Dimensionamiento de HelicOpteros

El dimensionamiento es la primera y mas importante etapa del proceso de disefio
conceptual del helicoptero. Las herramientas de disefio conceptual son relativamente sencillas
y se desarrollaron para ciclos de disefio rapidos. Una técnica bien conocida es "Tendencias de
disefio”, esta técnica analiza la que se analizan las configuraciones de vuelo con el fin de
concluir o identificar una tendencia que es comun a muchas configuraciones, y, por lo tanto,
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puede representar restricciones fisicas que no son claras y evidentes en las primeras etapas.
Esta técnica es util para la etapa de dimensionamiento en su sentido amplio: dimensionamiento
geométrico y potencia necesaria. Este andlisis estadistico esta basado en un conjunto de bases
de datos que recoge més de 180 helicdpteros convencionales de un solo rotor. El analisis se ha
Ilevado a cabo utilizando una técnica avanzada de correlacion computarizada que se basa en el
Anédlisis de Regresion Multiple.

2.2.1. Metodologia de analisis

La correlacion se trata de una de las técnicas més habituales en analisis de datos. La
correlacion consiste en asociar dos variables numéricas, evaluando la tendencia creciente o
decreciente de los datos [15]. En términos de probabilidad y estadistica, la correlacion indica
la fuerza y la direccion de una relacion lineal y proporcionalidad entre dos variables
estadisticas. Para que dos variables se encuentren asociadas es necesario que una variable
proporcione informacion con respecto a los valores homoénimos de la otra variable. Por
ejemplo, si tuviésemos dos variables, X e Y, que mantienen una correlacién entre si, al aumentar
los valores de la variable X automaticamente aumentan los valores de la variable Y. Por el
contrario, si no existe asociacion entre ambas variables, el incremento de una no proporciona
informacidn sobre el comportamiento de la otra variable. La correlacion entre dos variables no
significa por si misma una relacion causal. La correlacion solo se refiere a las dos variables
dadas y no aporta informacion sobre las relaciones mas alla de los datos bivariados [17].

Al representar cada par de valores como coordenadas de un punto en un diagrama aparece
una nube de puntos o diagrama de dispersion. La relacion lineal entre las dos variables es la
trazada a partir de esa nube de puntos mediante la linea de regresion ajustada. La linea de ajuste
se compone por la fuerza, sentido y forma.

= Fuerza: grado en que la linea representa a la nube de puntos clasificandose como fuerte
0 débil. Para que sea una relacion fuerte la linea que representa la relacion lineal es una
linea recta y acontece cuando la nube es estrecha y alargada. Cuando la nube tiende a
ser una curva eliptica o circular se dice que la relacion es débil.

= Sentido: es la variacion de Y con respecto a X, se clasifica como relacién directa o
inversa. Para que la relacién sea directa, ambas variables tienen que crecer al mismo
tiempo, es decir, si una variable crece, la otra también crece, dejando una linea curva
con pendiente positiva. Si en lugar de ocurrir eso, cuando una variable aumenta la otra
disminuye, se tiene relacién inversa y una curva con pendiente negativa.

= Forma: es el tipo de curva que se ajusta mejor a la nube de puntos, bien puede ser una
linea recta, una parabola de segundo grado, etc.

El coeficiente de correlacion, R, se define como la medida especifica que cuantifica la
intensidad de la relacion lineal entre dos variables en un andlisis de correlacion. Para dos
variables, la formula compara la distancia de cada dato respecto a la media de la variable y
utiliza esta comparacion para decir hasta qué punto la relacion entre las variables se ajusta a
una linea imaginaria trazada entre los datos. El coeficiente de correlacion R es un valor sin
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unidades que varia entre -1 y 1. Por lo tanto, R = 1 significa una correlacion perfecta. Valores
positivos de R indican que el sentido tiene una relacion directa y valores negativos de R indican
una relacién inversa [16]. Desde la perspectiva de un ingeniero, para que los resultados
obtenidos sean 6ptimos se debe intentar que el coeficiente R sea lo mayor posible. La medida
de correlacion de regresion multiple se define por la ecuacion matematica siguiente [2]:

I ivD)?

2
RE=1 N i-9)?

(2.2.1. [a])

Donde y; son lo valores de la base de datos, ¥ es el valor medio de la base de datos, y, y¢

son los valores estimados.

A continuacion, se muestra algunos ejemplos de correlaciones estadisticas:
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Figura 2.2.1. [a] correlacidn entre el valor del diametro del rotor principal y el valor estimativo [2]
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Figura 2.2.1. [b] Correlacion de la carga del disco del rotor principal y el peso bruto [2]

Para realizar estas correlaciones se necesitan los parametros de dimensionamiento de la
geometria del helicoptero figura 2.2.1. [c] [2].
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Figura 2.2.1. [c] Pardmetros de dimensionamiento de la geometria del helicoptero [2]

Q=f(D)

2.3.Teoria de Helicdpteros
2.3.1. Aerodinamica del Rotor Aislado en Vuelo Axial

En vuelo axial, el movimiento es unidimensional y que es caracteristico de aeronaves de
ala rotatoria. En ese modo de vuelo se deben asumir una serie de hipdtesis para estudiar las
acciones aerodindmicas [3].

= Fuerzas masicas despreciables.

= Flujo incompresible.

= Simetria azimutal.

» Flujo estacionario.

= Flujo sin viscosidad.

= Flujo uniforme transversalmente.

La teoria de la mecanica de fluidos que modela la aerodinamica de un rotor es la Teoria de
Cantidad de Movimiento (TCM) o Teoria de Froude. Este modelo simplificado considera
la hélice como si fuese un disco uniforme y el rotor como una superficie de discontinuidad
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donde la presion del flujo sufre un salto. La Teoria de Froude esta basada en varias hipotesis

[6]:

= EI movimiento es unidimensional puesto que se considera que el rotor no induce
velocidades azimutales o radiales.

= El movimiento es casi-estacionario, se pueden despreciar las variables temporales.

= Fluido incompresible.

= Ndmero de Reynolds elevado para ser fluido no viscoso.

= Laestela del rotor no tiene movimiento de rotacion, inicamente vertical.

= Lavelocidad inducida es uniforme en todo el plano del rotor.

= Sobre el fluido no se aplica ninguna fuerza externa.

= Las ecuaciones se plantean en ejes ligados al rotor.

Se toma como volumen de control el de la figura 2.3.1. [a] para aplicar estas ecuaciones.
El volumen de control empieza en el infinito aguas arriba donde la presion es la atmosférica
(po), y se extiende en la direccion positiva, hacia abajo lejos del rotor donde la presion es la
atmosfeérica. Lo cierto es que la presion en el infinito es sutilmente mayor que la atmosférica
que provoca una sobreestimacion de la presion y potencia inducidas. Cerca del rotor hay una
fuerza T de traccidn actuando, el fluido se acelera a medida que se acerca al disco rotor y una
vez superada la superficie S, el fluido sufre una aceleracion que es provocada por la velocidad
inducida. Una vez aplicadas estas hipdtesis serd necesario la aplicacion de modelos de
correccion tanto a los datos experimentales como a las teorias més complejas.

Po

v
z i

i
i
______ T
i
i

V.+v,

Figura 2.3.1. [a] Definicién del volumen de control y de las magnitudes fisicas empleadas en la formulacion de
modelo de la teoria de cantidad de movimiento en vuelo axial ascendente (V, > 0) [13]

Ecuacion de la cantidad de movimiento:
W5, pYV -mydo + [fg p(V; + vi)(V-m)do = — [[; pndo — [[; p'ndo (2.3.1. [a])
Ahora, considerando que la fuerza de traccion es:

— ff51 pndo — ﬂsl, p'ndo =T (2.3.1. [b])
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Se obtiene que el flujo en la entrada es:
s, PV -m)do = — [[; pV,?do = —mV, (2.3.1. [c])
Y el flujo en la salida es:

[fy, P, + vi)V -mydo = [[; p(V, + vip)?do = 1h(V, +vp) (231 [d])

Resultando:
T = mv;, (2.3.1. [e])
La potencia comunicada al flujo es por definicion:
P=Tw;+V,) (2.3.1. [f)
Eliminado el gasto masico de las ecuaciones:
m = pSv; +V,) (2.3.1.[9])
T = mv, (2.3.1. [h]D
P =TV, +v) = 5pS(V, + v)vp (v + 2V;) =2 (2% + vz) (2.3 [i])
Y eliminando la velocidad en la estela v;,:
Py = 2pSvy(V, +v;) (23.1.j])
En vuelo a punto fijo V, = 0, las ecuaciones quedan como:
T = 2pSv? (2.3.1. [K])
Py =Ty, (2.3.1. 11D

Ademas, la traccién debe compensar el peso de la aeronave, T = W, la solucion al problema de
actuaciones es:

I e (2.3.1. [m])

Py = \[% 2.3.1. [n])

Vi €S la velocidad inducida en el vuelo a punto fijo y P;, la potencia inducida en el
vuelo a punto fijo. La potencia inducida es la necesaria para acelerar el flujo y generar las
fuerzas de traccion, no incluye pérdidas por resistencia aerodinamica de las palas, ni perdidas
por rotacién de la estela.
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Para contabilizar la resistencia aerodinamica de las palas se necesita usar la Teoria de
Elemento de Pala (TEP). Se basa en dividir cada pala en segmentos en los cuales se analiza
el flujo local y se logran las fuerzas aerodinamicas locales obteniéndose en forma de
distribuciones a lo largo de la envergadura. La integracion a lo largo de la envergadura permite
obtener las acciones aerodinamicas globales que acttan sobre el rotor. Desde el enfoque de la
mecénica del vuelo del helicoptero la teoria de elemento de pala es la herramienta méas simple
con la que hallar estimaciones de la aerodinamica que el rotor ejerce sobre la aeronave, Frp y
Mrp. Por lo general, la aeronave y el rotor realizan una maniobra tal que el arbol del rotor tiene
una velocidad de translacion VA y el sistema de ejes cuerpo cambia de orientacion con respecto
a un sistema de ejes fijo a tierra ”. Los ejes fijos a la aeronave es el sistema de ejes cuerpo
Axayaza con origen en el eje del arbol del rotor, A, el eje za en la direccion del vector de rotacion
Q* = Qka el eje xa contenido en el eje de simetria de la aeronave y en la direccion del rotor
antipar. El sistema de ejes moviles en la pala Axatyaiza1 €s un sistema que rota con respecto al
sistema de ejes arbol a una velocidad angular Q y el eje xa1 se encuentra fijo a una de las palas
de manera que se define la posicién azimutal de la pala mediante el angulo de azimut, v,
medido desde el eje XA (para el caso habitual de Q constante, w = Q) [3].

Figura 2.3.1 [b] Sistema de referencia ejes fijos y ejes moviles [13]

La posicion azimutal de la pala, ¥ define la matriz de transformacion del sistema de
ejes cuerpo Axayaza al sistema de ejes maviles Axa1yaizai.

cos¥ sin¥ 0
—sin¥ cos¥ 0
0 0 1

[Ta14] = (2.3.1. [0])

Expresar la teoria de elemento de palas en estos ejes ayuda a definir las condiciones
locales del flujo. En vuelo axial la velocidad angular es nula («* =0) y la velocidad de traslacion
sdlo aparece en el eje Za (VA = V;ka). Dado que en el vuelo axial existe simetria azimutal no se
emplea la matriz de transformacion (2.3.1. [0]) para la posicion azimutal que ocupa la pala. Las
condiciones del flujo s6lo cambian para vuelo de avance.

Un modelo simplificado de estas teorias es la combinacion de ambas, la unién de estas
dos teorias favorece la obtencion de distribuciones no uniformes de velocidad inducida. Se
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trata en aplicar a un tubo de corriente de espesor diferencial las leyes de conservacion de masa,
cantidad de movimiento y energia, imponiendo la no existencia de interaccion entre tubos de
corriente (movimiento bidimensional) [18].

Figura 2.3.1. [c] Tubo de corriente de espesor diferencial al que se aplican los principios basicos de la mecanica
de fluidos con la combinacidn de la teoria de cantidad de movimiento y elemento de palas [13]

Con la ayuda de estas hipdtesis se consigue determinar la distribucién de la velocidad
inducida, para ello simplemente se ha de igualar los diferenciales de traccion de la teoria de
cantidad de movimiento y de elemento de palas (2.3.1. [p]):

dT|rem = dT | 7gp (2.3.1.[p])

2.3.2. Actuaciones

En el disefio preliminar determinados parametros y dimensiones no estan
completamente definidos, sino que se tiene una estimacién de los parametros mas relevantes,
es asi como se llega a la implementacion de modelos fisicos simplificados para realizar el
estudio de las actuaciones bésicas. EI método de la energia es un modelo simplificado que
permite obtener estimaciones iniciales de las actuaciones de un helicoptero definido a partir de
unos pocos parametros. Consiste en estimar la potencia necesaria para realizar una determinada
maniobra. Las actuaciones de un helicdptero se estudian por medio del céalculo de la potencia
necesaria y disponible para diferentes condiciones de vuelo [4].

Es importante resaltar que este metodo considera el helicoptero compuesto por fuselaje
y antipar de la siguiente manera:

» Fuselaje: aparece en la potencia consumida por el rotor principal. La potencia
asociada a trasladar el fuselaje aparece a través de las ecuaciones de equilibrio
del rotor y fuselaje.

= Antipar: la potencia que consumida por el antipar es afiadida a la potencia
necesaria para realizar una maniobra determinada.
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La potencia total que debe proporcionar el motor puede ser estimada sumando las
diversas contribuciones del rotor principal y antipar.

Se supone una serie de hipotesis para emplear el método de la energia:

= En el plano del rotor la velocidad inducida no varia, es decir, es constante.

= La teoria de cantidad de movimiento proporciona la velocidad y potencia
inducidas.

= El coeficiente de potencia (Cp) del rotor es resultante del equilibrio basico de
un helicoptero.

= El fuselaje se considera como un cuerpo obtuso.

El propdsito final de este método es hallar la potencia necesaria por el rotor principal
empleando la adimensionalizacion basada en la velocidad a punto fijo, es decir, el valor del
Coeficiente de Par del rotor principal, la ecuacion queda como [4]:

P +M[1+K(V_H)26_w] (2.3.2. [a])

—3
Pjo Vio Vio 4S\Vj 16(%‘;) Vig/ 2

Por optimizacion y conexion la definicion de cada variable se encuentra en los proximos
capitulos junto con el célculo de las actuaciones propias del disefio.
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3

Parametros y Diseflo del Helicoptero

El presente capitulo tiene como propdsito obtener los pardmetros esenciales y el disefio del
helicoptero ultraligero. Los procedimientos para disefiar aviones eficientes requieren la
interrelacion de varios métodos de optimizacién en funcion del nimero de requisitos de disefio
que haya que cumplir. Normalmente, en el disefio conceptual de aviones, las primeras
estimaciones se realizan con informacion estadistica, 0 con ecuaciones empiricas simplificadas,
englobando varias disciplinas: propulsion, aerodindmica, estabilidad y control de la aeronave.
En consecuencia, la obtencion de estos parametros se realizard por medio de entropia y
correlaciones estadisticas con el uso de pardmetros ya definidos de helicopteros ultraligeros
preexistentes.

En términos generales, la normativa en Espafa define helicoptero ultraligero como una
aeronave monoplaza o biplaza de alas rotatorias y motorizada que se sustenta y proporciona
empuje gracias a sus rotores y cuyo peso maximo autorizado al despegue (MTOW) sea entre
300 kg y 450 kg [19]. No obstante, existe otra normativa en paises europeos que son relevantes
para el sector donde el peso maximo autorizado al despegue alcanza hasta los 600 kg. El
Reglamento Basico de la Agencia de la Union Europa para la Seguridad Aérea (EASA) permite
aviones MTOW Ultraligeros de 600 kg siempre y cuando sean bajo el control de la Autoridad
de Aviacion Civil (CAA) de los estados miembros [19]. Los paises europeos que se acogen a
este reglamento son Alemania, Republica Checa, Paises Bajos, Finlandia, Suecia, Noruega,
Dinamarca, Italia, Eslovaquia y Lituania; siendo Alemania y Republica Checa paises lideres
en normativa y presencia de pilotos-fabricantes. Espafia no se encuentra en esta lista de paises
pues la Agencia Estatal de Seguridad Aérea (AESA) no ha solicitado aun a EASA para
acogerse a esta nueva normativa [19]. Este proyecto se acogera a la regulacién de la EASA
pese a que inicialmente estaba previsto ser realizado aplicando la normativa espafiola. Tras
investigar varios helicopteros ULM y recopilar parametros, se lleg6 a la conclusion de que no
hay aeronaves ULM y fabricantes espafioles suficientes que alcancen una cantidad minima de
parametros que sean relevantes y de utilidad para la estimacion de parametros basicos. Asi
pues, el conjunto de helicdpteros seleccionados es un total de once que son recogidos en la
Tabla 3. [a] con informacion sobre los fabricantes, el afio de fabricacion, la cantidad de
personas que admiten y el peso maximo al despegue.

MODELO FABRICANTE ANO TRIPULACION MTOW
(kg)
LAE Ultrasport ~ LAE Helicopters 1993 2 260
496T Cyprus
Eagle’s Perch Eagle’s Perch Inc 1995 1 363
Mosquito M80  Mosquito Aircraft 1996 2 390
Eagle Helicycle Eagle R&D 1997 1 450
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Mosquito XE Mosquito Aircraft 2004 1 277
CH7 Kompress Cicaré 2005 2 450
Charlie
LC LH 212 LCA Srk 2010 2 500
Delta
Volocopter 2X Volocopter 2013 2 600
Hungaro Hungaro Copter 2015 1 450
Copter Limited
Dynali H3 Dynali 2017 2 500
EasyFlyer
G-250 Eagle Eagle R&D 2019 2 386

Tabla 3. [a] Conjunto de helicopteros ultraligeros empleados para hallar las dimensiones y pesos de la aeronave
de esta memoria

En cuanto a los requisitos solicitados por la aeronave, se encuentran en la Tabla 3.[b].

REQUISITOS de la AERONAVE

MTOW (kg) 400

Numero de palas rotor principal 2

Numero de palas rotor antipar 2

Capacidad maxima de tripulantes 2
Autonomia minima (h) 3.5
Alcance minimo (km) 550

Tabla 3. [b]: Requisitos de disefio del helicéptero

3.1.Estimacion de parametros basicos

Este subcapitulo se basara en emplear correlaciones para hallar los pardmetros que definen
la aeronave. Como ya se ha comentado, una correlacién se basa en colectar un conjunto de
datos y valores para conseguir una ecuacién que proporcione los pardmetros que se buscan.
Inicialmente se necesita el valor de algln o algunos parametros fijados, pudiendo ser el peso
en vacio o el peso maximo al despegue o algun otro que se desee.

El valor definido es el peso méaximo al despegue y ha sido elegido un peso de 400 kg. Por
otro lado, se fija también el nimero de palas del rotor principal ya que se trata de un parametro
de disefio a eleccién del fabricante y que se basa en criterios estructurales y dindmicos. Un
numero elevado de palas es ventajoso para reducir las vibraciones inducidas en la cabeza del
rotor, sin embargo, un pequefio nimero de palas implica una buena fiabilidad, facilidad en el
mantenimiento de la aeronave y ahorro en costes, en base a estos criterios, se concluye que lo
ideal para este caso es trabajar con dos palas, (b = 2) [5].

En algunos casos del conjunto de helicopteros seleccionados no se ha conseguido obtener
el valor de algunos parametros por lo que no seran aceptados valores del coeficiente de
correlacion que sean menores a 0.3.
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3.1.1. Parametros del rotor principal

3.1.1.1. Carga Discal, diametro y radio

MTOW

DL = (3.1.1.1. [a])

SROTOR

La ecuacion (3.1.1.1. [a]) representa la carga discal o lo que es lo mismo, la relacion
que hay entre el MTOW con el area del rotor. Cabe esperar una carga discal reducida ya que
el prototipo es un ultraligero y, por tanto, el peso de estas aeronaves es bastante mas reducido
que los helicopteros de clasificacion media o grande. En la Figura 3.2.1.1. [a] se representa
graficamente la carga discal en funcion del MTOW de los diferentes once modelos
seleccionados y a partir de esos datos se haya la linea de tendencia y correlacion (R?) de ambas
variables.

19 ®
y = 0.2388x0:6709

17 R?=0.5225
(T S O S N At
£ ..
E" 13 e LT
213 - e Y
T e o
S u T
CR S i
8 o .

[ ]
7
210 260 310 360 410 460 510
MTOW [kg]

Figura 3.1.1.1. [a] Carga discal en funcién del peso maximo al despegue

Ahora, con el valor del MTOW definido en el comienzo de este capitulo y la ecuacion
3.1.1.1. [b] de la linea de tendencia se puede obtener el valor de la carga discal del prototipo.

y = 0.2388x0-6709 (3.1.1.1. [b])

Siendo x = 400 kg (MTOW), el valor de DL se calcula substituyendo el peso en la
ecuacion (3.1.1.1. [b]).
y=DL [24]=13292%
Con esta informacion es posible calcular el valor del radio, y por consiguiente el

diametro, del rotor principal, pues el rotor se puede aproximar como la superficie de una
circunferencia. Resultando la siguiente ecuacion:

r = \/MT"W= \[ 100 _ 3095 m (3.1.1.1. [c])

DL 13.29'w
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De esta ecuacion se obtiene de manera trivial el diametro, siendo dos veces el valor del
radio, el resultado de este es 6.19 m.

3.1.1.2. Velocidad en punta de pala, solidez y cuerda del rotor
Continuando con las correlaciones con el peso maximo al despegue, se analiza la

velocidad en punta de pala con ayuda del mach en punta de pala del conjunto de helicopteros
estudiados. Esta correlacion se puede encontrar en la Figura 3.1.1.2. [a].

0.58
e ()
0.56 Y=0.1557x%%6) .
0.54 R2=0652 | e
o .
o 0.52 e .
= R S
N S R s, )\
........ [ ]
048 @ .
.".
0.46
0.44
250 300 350 400 450 500 550 600
MTOW [kg]

Figura 3.1.1.2. [a] Velocidad en punta de pala en funcion del peso méaximo al despegue

Utilizando el mismo procedimiento que en la seccidn anterior, se substituye el valor
definido del MTOW en la ecuacion (3.1.1.2. [a]) obtenida con ayuda de la linea de tendencia
de la grafica que hay representada en la Figura 3.1.1.2. [a].

Mtip = 0.1557x0-1986 (3.1.1.2.[a])

El valor del nimero de mach en la punta de pala es igual a 0.511. Lo que realmente es
de interés es la velocidad en punta de pala y para ello se empleard como referencia el nivel del
mar, asi la velocidad del sonido resulta ser 340 m/s. Se obtiene un valor de velocidad en punta
de pala de 173.99 m/s. La velocidad angular en revoluciones por minuto, 536.82 rpm, se
puede hallar de manera simple como se muestra en la ecuacion (3.1.1.2. [b]).

Vtip60
R2m

Q= [rpm] (3.1.1.2. [b])

La solidez (o) relaciona el area aproximada por una circunferencia del rotor con la
superficie real del rotor, es decir, representa el area efectiva de sustentacion del rotor [5]. Esta
relacion se puede apreciar en la Figura (3.1.1.2. [c]).

Areadelaspalas _ b-cR _ bc (3.1.1.2. [b])

~ Areadeldiscorotor  wR?2 TR
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Es un parametro adimensional que relaciona directamente el diametro del rotor con la
cuerda (¢) de las palas. La cuerda es la distancia entre el borde de ataque y el borde de salida
de la pala. La cuerda media aerodindmica es la distancia promedio calculada de todas las
diferentes longitudes de las cuerdas de la pala [22]. En cuanto a estos dos parametros, no se
pueden obtener mediante relaciones estadisticas ya que no ha sido posible el acceso a esta
informacion de gran parte del conjunto de aeronaves seleccionadas para el estudio. Analizando
aeronaves similares fabricadas en la Gltima década se puede concluir y asumir que la solidez
se aproxima al valor de 0.04. De manera aleatoria se fija el valor el valor de ¢ = 0.0415.

La cuerda viene dada por la ecuacion (3.1.1.2. [b]), despejando c, la relacion se reduce a:
o'mT"R

c= = 0.202m

3.1.1.3. Coeficiente de traccion

El coeficiente de traccidn viene dado por la fuerza de traccién del rotor y proporciona
la relacion entre esta fuerza y la traccion unitaria. La ecuacion para obtener este coeficiente
resulta:

T

Cr=—0r (3.1.1.3. [a])

T — p-S-(Q-R)2

El pardmetro (p) es la densidad del fluido donde se estudia el comportamiento de la

aeronave, en este caso, el aire (p = 1.225 kg/m3). EIl area de la superficie, (S), es

MTOW _ 400
= —— = 30.09 m?.
DL 13.29

proporcionada por la carga discal y es igual a S =

La fuerza a traccion es la fuerza que se opone al peso de la aeronave y recibe un valor
igual a T = MTOW - g = 400 kg - 9.81 m/s? = 3924 N.

Substituyendo todos estos datos en la ecuacion (3.1.1.3. [a]):

3924

Cr =
T 1.225-30.09 - (56.21 - 3.095)2

= 0.0035

3.1.1.4. Tipo de rotor

La aeromecanica establece las dependencias entre la condicién de vuelo, el mando y los
movimientos de las palas [6]. A continuacion, en la Figura 3.1.1.4. [a] se muestran los distintos
tipos de rotor:
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SEMIRIGIDA ARTICULADA

RIGIDA SIN ARTICULACION

Figura 3.1.1.4. [a] Diferentes tipos de cabezas de rotor [14]

Rotor semirrigido: la configuracion de las palas es tal que estdn unidas a una
suspension que permite que una pala ascienda en cuanto la otra desciende. La
articulacion permite tener un control sobre el paso ciclico y el paso colectivo®. Es un
sistema bastante simple ya que consta de pocas piezas y el mantenimiento es facil y
barato. A pesar de estas ventajas, presenta el inconveniente de tener alta resistencia
parésita en vuelo de avance.

Rotor articulado: esta compuesto por tres articulaciones con movimiento de
batimiento®, arrastre* y cambio de paso®. Este sistema reduce los esfuerzos a los que se
encuentran sometidas las palas ayudando a que no sean transmitidos al rotor y posee
alta fiabilidad. El problema de este mecanismo es la alta dificultad mecéanica que lo
caracteriza y, en consecuencia, el costoso mantenimiento que supone.

Rotor rigido: es un sistema donde las palas se encuentran aseguradas de forma rigida
a la cabeza del rotor. Hay ausencia de articulacién de batimiento y arrastre. El Gnico
movimiento es el giro sobre el propio eje longitudinal. El limitado namero de
componentes provoca alta sencillez, dureza y disminuye la resistencia aerodinamica.
Normalmente no es usado para helicopteros de gran tamafio por lo pesado y rigido que
es.

Rotor sin articulacion: el movimiento se obtiene por flexion y torsion de la cabeza del
rotor. No existe articulacion de batimiento, arrastre 0 cambio de paso. Este modelo
destaca por su sencillez, reducida resistencia aerodinamica y bajo coste de
mantenimiento.

1 paso ciclico: movimiento de forma ciclica del angulo de ataque de las palas seglin en la zona de paso del rotor en el que se
encuentren, permitiendo a la aeronave desplazarse en todas direcciones del plano horizontal.

2 paso colectivo: cambia el angulo de paso de todas las palas del rotor principal colectivamente (es decir, todas al mismo
tiempo) e independientemente de su posicion.

3 Batimiento: movimiento arriba/abajo de las palas.

4 Arrastre: movimiento adelante/atras de las palas.

5 Cambio de paso: inclinacion angular de las palas.
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Teniendo en cuenta todo lo definido aplicado a un ultraligero, se adecta mejor un rotor
del tipo rigido o semirrigido. Entre estos dos tipos la principal diferencia es la libertad de
movimientos. En el caso del rotor rigido, no estan permitidos el batimiento y arrastre, y para
un rotor semirrigido si se dispone de esta libertad de movimientos. Es esta tltima la razén por
la cual se decide implementar un rotor semirrigido con el fin de tener dos grados de libertad en
el movimiento.

3.1.2. Parametros del rotor antipar

De la recopilacion de helicopteros no se ha conseguido informacion suficiente sobre el
rotor antipar entonces se emplearan graficos y formulas estadisticas que han sido obtenidas por
otros autores [2].

El numero de palas seleccionado para el rotor antipar se basa en los costes de
produccién y mantenimiento. Considerando este hecho el nimero 6ptimo para este proyecto es
de un rotor de dos palas (byg = 2).

3.1.2.1. Radioy diametro

Al igual que el rotor principal, el radio del rotor antipar se encuentra asociado a la carga
discal y peso maximo al despegue del rotor principal. Continuando con la metodologia
estadistica para obtener dichos valores y basandose en las ecuaciones empiricas de Technion

[2]:

D,, = .0895 W03
where D, isin [m] and W, is in [kg]

Tail Rotor Diameter (m)
S

3 &  Database configurations (g_m-_pr :8%‘ £y :25%3 R = 9754)
5 | — Estimation
- --- FENESTRON Estimati ;
imation DE, = 3081 Woiss

4 FENESTRON configurations

0 10000 20000 30000 40000 50000 60000
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Figura 3.1.2.1. [a] Correlacion entre el diametro del rotor antipar y el MTOW [2]

De la Figura 3.1.2.1. [a] se obtiene la ecuacidn que relaciona ambas variables y que
permite dimensionar el rotor antipar.

Drg = 0.0895 - MTOW 0391 (3.1.2.1.[a])
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El prototipo de aeronave ultraligera que se esta estudiando tiene un MTOW de 400 kg,
substituyendo en la ecuacion (3.1.2.1. [a]):

DTR =0932m - Ttr = 0.4’65 m

3.1.2.2. Velocidad de rotor

Se procede con las ecuaciones del mismo autor para la velocidad en punta de pala del

rotor. La Figura 3.1.2.2. [a] muestra la correlacion entre la velocidad en la punta de cola y el
diametro del rotor principal y antipar.
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Figura 3.1.2.2. [a] Correlacidn entre la velocidad en la punta de cola y el didmetro del rotor [2]

Si se observa la Figura 3.2.2.2. [a] aparece la ecuacién que calcula la velocidad en la
punta de cola del rotor antipar:

VTIP_RT = 182 " D%'Rl72 (3122 [a])

De la ecuacion (3.2.2.2. [a]) se obtiene la velocidad en punta de cola del rotor antipar:
VTIP_RT = 182" 0.9320'172 =179.8 m/S.

rad

VTIP_RT = QTR - I‘TR - ‘Q'T = 36917 Tpm = 3866 T (3122 [b])

3.1.2.3. Cuerda del rotor

-58 -



En el caso de la cuerda se tiene otra grafica del mismo autor ya mencionado,
representada en la Figura 3.1.2.3. [a] en funcion la cuerda estimada del rotor antipar y la
cuerda.

0.5 - CIR = 0058 ”/00506/ NbTR 0,720)
£
= 4l A where ¢, is in [m] and W, is in [kg]
E s (£5=10%, £4=30%, R = 9437).
= g3l Apd /L‘&/
&) gﬁ@/% N
¥
=
3 0.2 {
m P>,
5 011 @M & Database configurations
= (without FENESTRON)
N v |
‘B 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
=~

Tail Rotor Blade Chord Estimation (m)
Figura 3.1.2.3. [a] Correlacidn entre la cuerda y la cuerda estimada del rotor antipar [2]

La ecuacion del grafico proporciona directamente el valor de la cuerda del rotor antipar:

0.0058MTOW?0-506
Crr = T — CTR = 0.073m (3123 [a])

3.1.3. Parametros del estabilizador horizontal y vertical

Siguiendo el mismo procedimiento que para el rotor antipar los pardmetros del
estabilizador horizontal se calculan por medio de las gréficas y ecuaciones estadisticas de
Technion [2].

3.1.3.1. Area del estabilizador horizontal

Technion correlaciona el area del estabilizador horizontal con el peso maximo al
despegue. Esta relacion se puede observar en la Figura 3.1.3.1. [a].

S, = 0021 W7, [:T

where S, is in [m?] and W} is in [kg]
(641 =29%, g4 =214%, R = 9117).

Surface Area of
Horizontal Tail (nr’)
(=] - [ w £ w o =1 (=] =]

A
oy S p s A& Database configurations

— Estimation

0 10000 20000 30000 40000 50000 60000

Gross Weight (kg)

Figura 3.1.3.1. [a] Correlacion entre el MTOW vy el &rea del estabilizador horizontal [2]
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Del gréafico se puede obtener la ecuacion de esta correlacion, que es la ecuacion (3.1.3.1. [a]):

Syr = 0.0021 - MTOW 758 - Sy = 0.197 m? (3.1.3.1. [a])

3.1.3.2. Brazo de estabilizador horizontal y vertical

El brazo es la distancia longitudinal que hay entre el centro de la cabeza del rotor
principal y el centro geométrico del estabilizador horizontal o vertical en cada caso. En la
Figura 3.1.3.2. se puede observar la definicidn grafica de ambas distancias.

e 2 ,// 2%
rdmt // \
_]__“---h, /% ) (/. f{—_~__—', 2
— i __._;' & 7 » ;, 3 " —
C/_’{Dc 000D ____—J N 1y
_.-'-//’—— \\ \ //
[a] Brazo estabilizador vertical [b] Brazo estabilizador horizontal

Figura 3.1.3.3. Definicidon grafica de brazo para cada estabilizador [2]

De nuevo, la ecuacion estadistica de la correlacion para ambos brazos viene dada por
Technion [2]. La correlacion para el estabilizador vertical es entre el brazo y el area del rotor
principal como se muestra en la Figura 3.1.3.2. [c].

A Database configurations

— — Estimation
E 14
E 12
<
= a,, = 5914 D095,
ST B R P
8 ° where a,, and D are in [m]
5 7 (695 =4%, £ =20%, R = 9853).
2
0 5 10 15 20 25 30 35

Main Rotor Diameter (m)

Figura 3.1.3.2. [c] Correlacién entre el diametro del rotor principal y el brazo del estabilizador vertical [2]

La ecuacion para calcular el brazo vertical es entonces:
ayr = 0.5914D%°% - q,r = 3.73m (3.1.3.2.[a])

La correlacion para el estabilizador horizontal es entre el brazo y el peso maximo al
despegue como se muestra en la Figura 3.1.3.2. [d].
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Figura 3.1.3.2. [d] Correlacion entre el didametro del rotor principal y el brazo del estabilizador horizontal [2]

La ecuacion para calcular el brazo horizontal es:

ayr = 0.4247MTOW 3?7 > qur = 3.01m (3.1.3.2. [b])

3.1.3.3. Cuerda media del estabilizador vertical
Como ultimo parametro de los estabilizadores esta la cuerda media del estabilizador

vertical. Siguiendo con el mismo procedimiento usado hasta ahora para todos los pardmetros
de los estabilizadores se obtiene el gréafico de la Figura (3.2.3.3. [a]).

A Database configurations (Diameter < 3.5 m)

-
E 3.0 . ™ Database configurations (Diameter > 3.5 m)
= A Database configurations (FENESTRON)
€ ,.| —Estimation (Diameter <3.5 m) =
= — Estimation (Diameter > 3.5 m) >
E‘ﬂ 204 — Estimation (FENESTRON) ; |
U -
- —~
1.5 o
S " ¢y = 909 D47 Fenestron
=
5 1.0 .
= = 1.745
S ¢, = 161D D, <35m
g 03 (£ =12%, £ =43%, R = .9709)
S
P
g 00 — 106
k= 0 1 2 3 4 s Gr = 297 Dy Dy > 35m

Tail Rotor Diameter (m) .
where ;. and Dy are in [m)

Figura 3.1.3.3. [a] Correlacién entre la cuerda media del estabilizador vertical y el diametro del rotor de cola [2]

En el caso de este proyecto, se ha de seleccionar la ecuacion para rotores de cola con
didmetro menor a 3.5m.

cyr = 0.161D%7*° - ¢,p = 0.142m (3.1.3.3.[a])
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3.2.  Dimensiones del helicoptero ultraligero
Esta seccion se realiza con los datos recopilados de los helicopteros similares

seleccionados al comienzo del capitulo, realizando una correlacion estadistica de la misma
forma que para el rotor principal.

3.2.1. Longitud del fuselaje

La longitud del fuselaje se correlaciona con el diametro del rotor:

8
[ ]
E 75
— y = 1.1629x0-8%49 .
= 7 R? = 0.6679 .
gos
S N A A SRPOTES o *
e .
- 55 e
2 e
% ° o .
Sas
4 @
4 4.5 5 5.5 6 6.5 7 7.5
Drotor [m]

Figura 3.2.1. [a] Correlacion entre el didmetro del rotor y la longitud del fuselaje

Teniendo el valor del diametro del rotor (6.19 m) ya calculado es simplemente sustituir
este valor en la ecuacion (3.2.1. [a]) obtenida por el grafico para saber la longitud del fuselaje.

Lpys = 1.1629D38%2 — Lyys = 5.94m (3.2.1. [a])

3.2.2. Longitud total

Continuando de manera semejante:

-62-



8.7
8.2 )
7.7 |y =1.3078x02053
7.2 R=0757 | T it
67 £ T e
- o T .
5.7 .
5.2
4.7
42 +®
3.7

4 4.5 5 5.5 6 6.5 7 7.5

Drotor [m]

Longitud total [m]

Figura 3.2.2. [a] Correlacion entre el didmetro del rotor y la longitud total

De la figura anterior se obtiene la ecuacion (3.2.2. [a]) y el valor de la longitud total del
helicoptero.

Leotqs = 1.3078D225059 — [, ... = 7.36m (3.2.2.[a])

3.2.3. Altura

Se considera altura de helicoptero a la distancia que va desde los patines hasta la cabeza
del rotor. Analogo a los procedimientos anteriores, la altura se correlaciona con el peso maximo
al despegue y se obtiene:

2.8
........ L]
2.6 y=0a1anoee| e
R2=0.6905 | o e L
2.4 e e
_______ )
Ez.z e ®
o e
= S e
52 e
< ......
1.8 -
1.6
.
1.4
250 300 350 400 450 500 550 600
MTOW [KG]

Figura 3.2.3. [a] Correlacion entre el MTOW vy la altura del helicdptero
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De la ecuacion obtenida por la correlacion estadistica se calcula la altura:
h =0.1141- MTOW %491 - h = 2.23m (3.2.3.[a])

3.2.4. Anchura

La anchura se refiere al ancho de la cabina y la regresion se relaciona con la longitud
del fuselaje.

1.9 y = 1.0052x0-2675

2_
18 R*=0.3264 °

A T B R e
16 )T

1.5
1.4
1.3 .
1.2

11
4 4.5 5 5.5 6 6.5 7 7.5 8

Anchura [m]

Longitud del fuselaje [m]

Figura 3.2.4. [a] Correlacion entre la longitud del fuselaje y el ancho de cabina

Del grafico de la Figura 3.2.4. [a] se extrae la ecuacion lineal de la regresion y se obtiene
el ancho:
w = 1.0052- L9257 > w = 1.62m (3.2.4. [a])
3.3.  Motor
La eleccion del tipo de motor y sus caracteristicas iran influenciados por la potencia
méaxima continua (PMC) y por la potencia maxima al despegue (PMTO). Las regresiones se
realizaran con correlaciones de Technion [2] y del grupo de helicpteros seleccionados.

3.3.1. Potencia maxima al despegue

Haciendo uso la grafica de regresion del autor mencionada se obtiene la PMTO del
prototipo:
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La ecuacion que calcula el valor de la PMTO es:

PMTO = 0.0764MTOW 1455 — PMTO = 73.07 kW (3.3.1.[a])

3.3.2. Potencia maxima continua

Es sabido que la potencia maxima continua es aproximadamente un 80% de la potencia
maxima al despegue. Se procede a realizar una correlacion entre laPTMO y la PMC, y con el
valor obtenido de la PMTO mediante Technion se consigue hallar el valor de la PMC.

100
(6}
90 y = 0.934x0-9876 o
R?=0.9377 -
80 .
z %%
o 70 d
S ® .
o
60
50 .
Cl
40
45 55 65 75 85 95 105 115
PMTO [kW]
Figura 3.3.2. [a] Correlacion entre la PMTO y la PMC
La ecuacion obtenida es:
PMC = 0.934 - PMT0%%7% - PMC = 64.7 kW (3.3.2.[a])

En este caso la potencia maxima continua supone un 88% de la maxima al despegue.
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3.3.3. Tipo de motor

Se estudian ahora los motores de la propuesta de helicdpteros semejantes al del objetivo.
Los motores mas relevantes o que puede ser de utilidad para la PMTO y PMC halladas se
encuentra en la Tabla 3.3.3. [a]. Teniendo en cuenta la PMTO y PMC el modelo Rotax 912
queda automaticamente descartado. De las dos opciones restantes, ambos cumplen con el
requisito de la potencia. El criterio empleado para descartar uno de los dos modelos sera el
peso del motor, el consumo de combustible y el momento de giro. Observando la Tabla 3.3.3.
[a] se puede ver que la diferencia de peso entre ambos no es excesiva. Entre el Rotar 914 y el
Solar T62 se opta por implementar el Rotar 914 ya que tiene menor consumo de combustible
y menor peso, ambas caracteristicas son ventajosas frente el otro modelo.

Modelo Potencia Peso Momento Consumo
[KW] [ko] de giro [L/h]

R.P.M
Rotax 912 59.6 60 5800 15
Rotax 914 84.5 78 5800 34
Solar T62 45-112 67 6000 60

Tabla 3.3.3. [a] Motores competitivos de helicopteros semejantes al del prototipo

Seré de interés saber cual es la evolucion que presenta la potencia en funcién de la
altitud de vuelo y en diferentes condiciones atmosféricas. El célculo de la PMTO y de la PMC
en funcion de la altitud es trivial ya que la potencia varia directamente con la densidad. A priori
ya se puede saber que la potencia va a disminuir en cuanto la densidad disminuye y viceversa.
Los escenarios seleccionados para la variacion de densidad son: ISA Standard, ISA+10,
ISA+20, ISA-20 e ISA-30.

85 —— SA Standard
—— [SA +10

ISA +20
—8—ISA -20
—&—|SA -30

PMTO [kW]
3

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
Altitud [m]

Figura 3.3.3. [a] Variacion de la potencia maxima al despegue en funcion de la altitud
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Figura 3.3.3. [b] Variacion de la potencia maxima continua en funcién de la altitud

Los modelos ISA que mayor potencia proporcionan son ISA-20 e ISA-30 pero el
modelo atmosférico que se va a emplear en el resto de la memoria es el modelo Standard.
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Figura 3.3.3. [c] Comparativa de la evolucion con la altitud en modelo ISA Standard entre la potencia méxima
continua y la potencia méaxima al despegue

3.3.4. Transmision mecanica

La transmision mecénica consiste en un mecanismo que Sse encarga de transmitir
potencia entre varios elementos dentro de una maquina [25]. Los elementos de transmision y
sujecion son de vital importancia dentro de una maquina. En el caso de un helicéptero, la
potencia del motor debe ser transmitida de alguna manera hacia el rotor principal, el rotor
antipar y otros sistemas durante el vuelo. En ala rotatorias, la palabra “transmision” es aplicada
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a todo elemento de transmision mecanica, entre estos elementos se encuentra el embrague,
freno del rotor, reductor principal, eje intermedio, rueda libre, acoplamientos, caja de cambios
y engranajes [23].

= Embrague: este sistema se encarga de transmitir par motor al arbol con el objetivo de
las revoluciones no disminuyan mientras se realizan operaciones de arranque.

= Freno del rotor: elemento cuya mision es anular el movimiento en cualquier direccion
de las palas del rotor durante operaciones en tierra.

= Reductor principal: modifica la velocidad de salida del motor haciendo que sea igual
a la velocidad de rotacion del rotor principal

= Eje intermedio: traslada la potencia del reductor principal al rotor de cola.

* Rueda libre: deja incomunicado el motor si ocurre algan fallo de este.

= Acoplamientos: dispositivos que permiten la unidny transmision del movimiento entre
dos érboles o ejes coaxiales [25].

= (Caja de cambios: su objetivo es transmitir a las ruedas el par del motor necesario en
cada instante, debe transmitir el par suficiente para arrancar el helicoptero cuando este
estd parado y cuando esta en movimiento debe comunicar el par conveniente para
vencer la resistencia al avance.

= Engranajes: transmiten el movimiento circular a circular. Consisten en una serie de
ruedas dentadas que encajan entre si, de modo que las ruedas motrices arrastran a las
ruedas conducidas. De entre los tipos de engranajes que existen para este prototipo se
utilizaran engranajes rectos, conicos y helicoidales.

3.4. Pesosy Centros de Gravedad

La finalidad de este subcapitulo es obtener la posicion del centro de gravedad del
helicptero. Previamente es necesario definir el peso asociado a cada elemento que conforma
la aeronave. El centro de gravedad (CG) afecta a la estabilidad de la aeronave y es el punto de
equilibrio de la aeronave. Debe estar dentro de unos limites especificos definidos si el objetivo
es que la aeronave sea segura y aptar para volar [30].

El ingeniero de pesos es una figura clave en el proceso de disefio conceptual. Este basa
sus estimaciones tanto en una amplia experiencia previa como en un buen juicio sobre las
tendencias de ingenieria existentes y futuras. Sus principales herramientas son las ecuaciones
para cada componente de vehiculo que se han derivado de los datos de peso de aeronaves
anteriores sometidos a un proceso matematico conocido como regresion lineal maltiple. Esto
determina la sensibilidad con respecto a cada parametro que logicamente afecta al peso del
componente. Las ecuaciones resultantes, por supuesto, se modifican continuamente a medida
que se afiaden helicdpteros mas modernos a la base de datos y se realiza el disefio detallado de
componentes especificos.

El peso de la tripulacion suele definirse entre 70 kg y 100 kg. En este caso se ha
escogido un valor de 70 kg/persona, W,,..,, = 140 kg. La masa de equipamiento debe ser
ligera pues es un ultraligero y por tanto no puede ser elevada y ademas por temas de logistica
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el espacio es reducido. Estableciendo un valor de peso en equipo de W,qy,ipo = 6 kg. El peso
del combustible es trivial de calcular con la densidad del combustible, gasolina comun
(Pgasolina = 680 kg/m?), ya sea de 95 o 98 de octanaje, y la capacidad del tanque que es
definida en los requisitos. Si bien el vehiculo de este proyecto es un ultraligero, la capacidad
del tanque debe ser reducida, Vr,.; = 55 L. El peso en vacio del helicoptero se calcula con una
simple resta que es formada por el MTOW y el resto de los pesos que forman parte.

quel = Pgasolina * Vfuel - VVfuel =374kg (34 [a])

OEW = MTOW — [Werew + Wequipo + Wryer] » OEW = 216.6 kg (3.4. [b])

Comparando este resultado con el que se obtendria mediante correlaciones, Figura 3.4.
[a], se deduce de la ecuacion de ajuste un valor bastante semejante al obtenido.

400
350 Y =0.6512X - 38.112 )
R2=07242 | e
a0 [} e
e §
e
§ 250 e °
o %
200 e
-------- .
150 et
o
100
250 300 350 400 450 500 550 600
MTOW [ke]

Figura 3.4. [a] Correlacién entre la masa en vacio y el MTOW

La ecuacion obtenida de la correlacion queda como:

MTOW = 0.6512 - OEW — 38.112 - OEW = 222.368 kg (3.4. [c])

A pesar de obtener unos valores muy similares hay un calculo que es mas exacto que el
otro. Se considera un valor mas realista y verdadero el obtenido mediante la ecuacion (3.4. [b])
ya que no se basa simplemente en estimacion estadistica. Asi pues, la masa en vacio
representativa de este problemaes 216.6 kg.

En cuanto al peso de transmisién se toma como referencia alguno de los ejemplos que
han sido seleccionados para este trabajo y para el peso de los engranajes se estipula que es
aproximadamente 5 kg.

Wiransmisen = 15 kg

-69-



Las ecuaciones adecuadas para las estimaciones de peso de disefio conceptual se basan
en las presentadas por Prouty [8].

0.49
W — 69 (MO o6t coas (34 [d])
fus . 1000 'fus wet,fus
Wy = 0.026 - b%6 - ¢ - r13 - (Qr)0¢7 (3.4. [e])

0.9 3.4.
Wpr = 0.0037 - b%28 - 13 - (Qr) 043 (0.67 Wy + 97]) (3.4.1)
Wpp = 14 (Transmissg;lh.p.rating)0'9 ) qu;'gog (3.4. [9])
MTOWN\*7 (3.4.[h])
Wiren = 40 - (W) ’ umg'ii‘;nas
MTOW\"? (3.4.1i1)
instr _( 1000 ) 135
ar \* (34. [i]
— 22,
Wsc =36-c™%+b (1000)
ar 1 (3.4. [k])
Whidrastico = 37 - ¢*3 - b3 - (—1000)
9.6 - P0t0'65 . (34 [I])
W — ) transmision _ W . -
elect MTOW 0.4 hidraulico
( 1000 )

Con ayuda informacion de helicopteros de tamafio similar se recopilan las
distribuciones de pesos necesarias para obtener el centro de gravedad (CdG). También se
necesita informacién del brazo para el calculo del momento, el brazo para cada componente es
la distancia entre el origen de coordenadas y el centroide de cada objeto. La posicidn del origen
de coordenadas esta representada en la Figura 3.4. [b]. La posicion del centro de gravedad es
el sumatorio de cada peso por su correspondiente brazo y dividido por el peso total, tal como
se muestra en las ecuaciones (3.4. [m]) y (3.4.[n]).
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Figura 3.4. [b] Posicién del origen de coordenadas sobre el helicoptero

Las ecuaciones para calcular el centro de gravedad son:

Xeag = 5 (34. [m])
Zeag = 5t (34. [n])

Se ha dispuesto de informacion de helicopteros similares para hallar la localizacion de
los centros de gravedad de los distintos componentes del vehiculo, incluyendo la tripulacion.
Todos estos datos se encuentran recogidos en la Tabla 3.4. [a].

Masa Horizontal Vertical
(kg) Brazo Momento Mx Brazo Momento M;
(m) (Nm) (m) (Nm)

Fuselaje 21.70 -0.115 -2.4955 1.383 30.02195
Rotor principal 43.50 0 0 2.208 96.048
Rotor antipar 7.00 2.900 20.3035 1.383 9.6845
Patin 16.70 -0.15 -2.505 0.279 4.66765
Motor 55.00 0.930 51.15 0.971 53.41875
Transmision 15.00 0.40 6 1.000 15
Combustible 37.40 0.930 34.782 1.000 37.4
Instrumentacion 1.35 -0.821 -1.109025 1.175 1.586925
Sistema hidraulico 5.00 0 0 1.908 9.54
Sistema eléctrico 28.50 -1.100 -31.35 0.900 25.65
Avionica 15.00 -0.980 -14.7 1.100 16.5
Controles cabina 4.50 -1.285 -5.7825 1.208 5.436
Estructura trasera 6.35 2.791 17.72285 1.383 8.78205
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Equipamiento 6.00 -0.791 -4.746 0.780 4.68

Tripulacion 140.00 -0.800 -112 1.208 169.12

TOTAL 403.00 -44.729675 487.535825

Tabla 3.4. [a] Pesos, brazos y momentos de los diferentes componentes del helicéptero

El Gltimo paso para la obtencién de centro de gravedad es aplicar las ecuaciones (3.4.
[m]) y (3.4.[n]) a cada elemento de la Tabla 3.4. [a]. Se plantean diferentes configuraciones de
carga para conseguir unos valores confiables. La condicion para que el helicoptero pueda volar
de manera estable y con seguridad segun Prouty [8] es:

= Variaciones del eje longitudinal inferiores a 25 cm para las distintas configuraciones de
carga.

Esta condicién tiene que ser valida como minimo para las siguientes tres
configuraciones de vuelo:

= Volar con el 100 % del combustible y cargado al 100 %.

= Volar con el 100 % del combustible y con cero cargas de pago.
= Volar con un nivel de combustible inferior al 5 % y cargado al 100 %.

CONFIGURACIONES DE CARGA

MTOW  Werew =0 Werew = 70 Whuel < 5% OEW + piloto OEW

kg kg
Xcdg ~ -0.110 0.255 0.033 -0.217 -0.064 0.169
Zcac  1.209 0.804 1.210 1.231 1.246 1.258
Wror 403 263 333 365.6 289.6 219.6

Tabla 3.4. [a] Centros de gravedad para las diferentes configuraciones de carga

El diagrama del centro de gravedad, Figura 3.4. [c], representa graficamente la
distribucion del centro de gravedad en funcién de las diferentes configuraciones de vuelo
incluyendo las de Prouty y adicionando otras tres condiciones.
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Figura 3.4. [c] Diagrama del centro de gravedad longitudinal

Observando el grafico de la Figura 3.4. [c] se puede afirmar que se cumplen la condicion
de seguridad para volar para las diferentes configuraciones de vuelo. Se puede continuar con
el disefio de la aeronave ya que hasta ahora se cumple lo necesario para un vuelo seguro.

3.5. Materiales

La finalidad de esta seccion es describir y seleccionar los materiales que van a formar
parte de los elementos del helicoptero.

3.5.1. Fuselaje

Este elemento se caracteriza por ser la base del helicoptero donde los distintos
elementos se encuentran unidos. La construccion utilizada es la del tipo semimonocasco que
consiste en una estructura nexo al revestimiento del helicoptero. Compuesta por cuadernas de
tamafo variado y larguerillos. La ventaja de esta construccion es que la cubierta queda
reforzada y absorbe algunos de los esfuerzos de flexion del fuselaje [31]. Las principales
acciones al que el fuselaje se ve sometido son:

FUERZA MOMENTO
Gravitatoria Rotor Principal
Cortante Rotor Antipar

Tabla 3.5.1. [a] Fuerzas y momentos a los que se somete el fuselaje

El material empleado para el fuselaje interesa que sea lo més ligero posible ya que no
su funcién principal no es la absorcién de energia al impacto. Por todo esto, la fibra de carbono
de alto modulo (HT) sera el material seleccionado por excelencia. Las propiedades de este
material se encuentran en la Tabla 3.5.1. [b].
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Propiedad Valor

Resistencia a traccion [GPa] 2-3.2
Maodulo elastico [GPa] 350-490
Densidad [kg / m?] 1790-1910
Alargamiento a rotura [%] 0.4-0.8
Médulo E especifico [GPa-cm?®/g] 190-260

Tabla 3.5.1. [b] Propiedades de la fibra de carbono de alto médulo

Las propiedades indican que es un material con elevada resistencia, rigidez y buen
comportamiento a fatiga.

3.5.2. Palas y cabeza del rotor

Las palas tanto del rotor principal como del rotor antipar se unen al eje de rotacion por
medio de la cabeza del rotor. Se encuentra sometido a un conjunto de esfuerzos provocados
por la aplicacién de fuerzas que aparecen en las palas. Las principales fuerzas al que las palas
se ven sometidas son:

FUERZAS
Centrifuga
Sustentacion aerodinamica
Resistencia aerodindmica

Gravitatoria
Tabla 3.5.2. [a] Fuerzas a las que se someten las palas

El material empleado para las palas del rotor principal y antipar es una resina epoxi
modificado con un ciclo de curado a baja temperatura por tener buena resistencia mecanica,
resistencia a la humedad, resistencia al ataque de fluidos corrosivos y muy buena resistencia
quimica. Las propiedades de este material se encuentran en la Tabla 3.5.2. [b] [32].

Propiedad Valor
Resistencia a traccion [GPa] 3.39
Modulo elastico [MPa] 65.5
Densidad [kg / m®] 1240

Tabla 3.5.2. [b] Propiedades de resina epoxi con ciclo de curado a baja temperatura

Respecto a la cabeza del rotor lo ideal es usar una aleacion de titanio ya que presentan
baja densidad, elevada tenacidad y resistencia a corrosion y oxidacion. Una posible aleacién
de titanio que sea adecuada para este caso es la aleacion Ti-6Al-4Va [34].

Propiedad Valor
Resistencia a traccion [MPa] 1170
Limite elastico [MPa] 1100
Modulo de Young (GPa) 114
Densidad [kg / m?] 4500

Tabla 3.5.2. [c] Propiedades de aleacion Ti-6Al-4Va
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3.5.3. Tren de aterrizaje

El tren de aterrizaje es un elemento esencial, ya que permite al helicdptero aterrizar con
seguridad. Durante el aterrizaje debe absorber gran cantidad de energia, por lo tanto, sera
necesario implementar un material que no se deforme con facilidad y que tenga buen
comportamiento ante fatiga. Las fuerzas a las que el tren de aterrizaje se somete somete se
pueden hallar en la Tabla 3.5.3. [a].

FUERZAS
Peso del helicoptero
Mecanicas dinamicas

Durante retraccion o extension
Tabla 3.5.3. [a] Fuerzas a las que se someten las palas

Por estas caracteristicas es una buena opcién alguna aleacion de aluminio de la serie
700, aleacion Al-Zn-Mg-Cu, pues no se deforman con facilidad y se caracterizan por tener alta

resistencia a bajas temperaturas. Las propiedades de este tipo de material se encuentran en la
Tabla 3.4.3. [b] [33].

Propiedad Valor
Resistencia a traccion [MPa] 225-505
Limite a fatiga [MPa] 230
Limite elastico [MPa] 105-428
Densidad [kg/m?] 2810

Tabla 3.5.3. [b] Propiedades de aleacion de aluminio 7075

3.5.4. Colay estabilizadores

De manera similar al fuselaje, para estos elementos se aconseja que sean lo mas ligeros
posibles ya que su funcion principal no es la de absorcion de energia al impacto. Las principales
acciones a las que la cola y estabilizadores se ven sometidos son:

FUERZA MOMENTO
Gravitatoria Rotor Principal
Cortante Rotor Antipar

Tabla 3.5.4. [a] Fuerzas y momentos a los que se somete la cola y los estabilizadores

Al igual que el fuselaje estos elementos seran disefiados en fibra de carbono de alto
modulo (HT) y cuyas caracteristicas se encuentran en la Tabla 3.5.1. [b].

3.5.5. Ejes y soporte del motor
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El tipo de cargas que este elemento soporta requiere el uso de aleaciones de aluminio o
de fibras con polimero. Las aleaciones de aluminio de la serie 2000 compuesta por aluminio y
cobre proporciona un aumento a la baja resistencia a traccion y poca dureza que el aluminio
presenta por si solo [34].

Propiedad Valor
Resistencia a traccion [MPa] 220-442
Alargamiento a rotura [%] 5-12
Limite elastico [MPa] 97-345
Densidad [kg/m®] 2780

Tabla 3.5.5. [a] Propiedades de aleacion de aluminio serie 2000

La construccion de aviones con material compuesto ofrece varias ventajas sobre el
metal, siendo su peso el mas citado. El uso de materiales compuestos y de tecnologia avanzada
deberia dar lugar a una reduccién del peso de algunos de estos componentes con respecto a las
tendencias basadas en la base de datos historica. Una de las ventajas es que permite la
fabricacion de estructuras con formas suaves y curvas aerodinadmicas, lo que se traduce en una
reduccion significativa de la resistencia. Otra de las ventajas de usar este tipo de material es
que los materiales compuestos no estan sujetos a la corrosion. La ventaja mas importante es la

reduccién de peso que supone usar este tipo de material, y que ademas, aun siendo ligero,
permite soportar cargas.
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4

Analisis aerodinamico del helicoptero

Este capitulo estd dedicado al estudio aerodindmico del helicoptero que consiste en

realizar un analisis sobre el perfil aerodinamico tanto del rotor principal como del rotor de cola
y estudiar también las caracteristicas aerodindmicas del fuselaje.

4.1. Aerodindmica del rotor principal

Si se quiere elegir un perfil que sea adecuado para el rotor principal se han de considerar

las necesidades de este. Las caracteristicas que definen la funcién del rotor son [9]:

Para cumplir con elevados factores de carga y alta velocidad de avance sera necesario
que el coeficiente de sustentacion sea elevado.

Para realizar un vuelo sin pérdidas de potencia excesivas se necesita un namero de
Mach de divergencia alto.

Para disminuir la potencia en condiciones normales de vuelo es recomendable una baja
resistencia para coeficiente de sustentacion y niameros de Mach moderados.

Para reducir los momentos de torsidén sobre las palas es aconsejable minimizar el
momento de cabeceo.

Si se quiere cumplir con todas las condiciones definidas, lo 6ptimo sera distribuir la

pala en tres zonas de diferentes caracteristicas [9].

Préxima al encastre (r < 0.5R): necesidad de aguantar requerimientos estructurales
provocados por el momento flector. Por tanto, el espesor relativo del perfil debe ser
alto, sin necesidad de ser superior al 12% puesto que no conlleva ventajas, en esta
region y debe tener un coeficiente de sustentacion maximo razonable.

Zona intermedia (0.5R < r < 0.85R): el coeficiente de sustentacién méaximo del perfil
debe ser alto.

Proxima a la punta de pala (r > 0.85R): en esta region aparecen Mach cercanos al
régimen transonico y por ello el Mach de divergencia tiene que ser elevado.

Los perfiles NACA son perfiles aerodinamicos disefiados para aeronaves que se

encuentran desarrollados. El nombre de NACA viene dado por el Comité Asesor Nacional de
Aeronautica. Se trata de la biblioteca de perfiles mas usada y amplia dentro del mundo de la
aerondutica. El disefio de estos perfiles se define mediante una serie de nimeros, en ocasiones
son cuatro digitos y en otras son cinco, que siguen a la palabra NACA. Las dimensiones que
se dan en porcentaje se entienden como porcentaje de la longitud de la cuerda. Atendiendo a
las caracteristicas descritas el perfil que mejor se adapta es del tipo simétrico y de cuatro
digitos, de entre todas las opciones de esta serie se ha elegido el perfil NACA 0012. En la
actualidad, este perfil se encuentra en una cantidad elevada de helicopteros debido a las
ventajosas condiciones que supone su uso. Algunos ejemplos de helicopteros que usan este
perfil son: Kawasaki 369, Dragon Fly 333, Westland Wessex, McDonell Douglas 500D. Las
caracteristicas generales y especificaciones de este perfil son las definidas a continuacion [35]:

» Coeficiente de sustentacion maximo elevado.
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= NUmero de Mach de divergencia elevado.

= Momento de cabeceo limitado.

= Caracteristicas de operacion idoneas para régimen de baja y alta velocidad.
= Espesor del perfil grueso.

= Espesor maximo t/c = 12% en el 30% de la cuerda.

= Curvatura maxima f/c = 0% en el 40% de la cuerda.

Los datos del perfil se han obtenido de la pagina web AirfoilTools que proporciona la
distribucion del perfil en funcién de la cuerda de forma adimensional. Teniendo todos los
puntos del perfil y con ayuda del programa Excel© se consigue realizar una gréfica del perfil
(Figura 4.1. [a]).

Airfoil NACA - 0012
0.07
0.05
0.03

0.01

y/c

001 §
0.03

-0.05

-0.07

x/fc

Figura 4.1. [a] Representacion gréfica del perfil NACA 0012

Lo interesante de conocer el perfil es analizar las curvas polares proporcionadas por el
mismo, pues describen la aerodindmica del mismo. La obtencion de las polares se realiza
mediante el software XFLR5. Este programa es una herramienta de analisis para perfiles aéreos,
alas y aviones que operan a bajos nimeros de Reynolds. Incluye capacidades de analisis directo
e inverso de XFoil y capacidades de disefio y analisis de alas basadas en la teoria de la linea de
sustentacion, en el método del entramado de vértices y en un método de paneles 3D. La
variacion de los distintos coeficientes y caracteristicas aerodindmicas se realizaran para
diferentes numeros de Reynolds. El coeficiente, nUmero o modulo de Reynolds (Re) es un
namero adimensional utilizado en mecénica de fluidos para calcular el régimen de flujo de un
determinado fluido sobre una superficie. Los diferentes nimeros de Reynolds utilizados se
encuentran en la Tabla 4.1. [a].

Numero de Reynolds

160.000
360.000
700.000
1.000.000
2.000.000
5.000.000
Tabla 4.1. [a] Reynolds utilizados para analizar la variacion de los coeficientes aerodinamicos
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La primera variable estudiada es el coeficiente de sustentacion en funcién del angulo
de ataque, representado en la Figura 4.1. [a].

Figura 4.1. [a] Curva de coeficiente de sustentacion en funcion del angulo de ataque para los diferentes Re

Mediante esta representacién se puede obtener los pardmetros aerodindmicos
necesarios como puede ser el Cy, Y a,. Para la obtencion de estos parametros previamente se
necesita obtener el Reynolds al que el helicoptero estara operando. EI Reynolds depende de la
velocidad relativa y a su vez, esta depende de la posicion radial y azimutal de la pala. Para
simplificar el problema se escoge un punto en concreto, que es a mitad de la pala (50%) y con
posicion azimutal 0°. Asi, el nimero de Reynolds es:

_ PV by = 1.225-177.242_-(;.5-0.208 — 1.411.290 (4.1.[a])
P 1.6:10

Con este dato es posible representar en XFLRS5 el coeficiente de sustentacion en funcion
del angulo de ataque, Figura 4.1. [b], y exportar los datos a Excel para obtener la curva del
coeficiente de sustentacion.
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1.5

y =0.1076x + 7E-05
R?=0.999

Alpha

5.0 10.0 10 15

Figura 4.1. [b] Coeficiente de sustentacion en funcion del angulo de ataque para Re = 1.411290
La ecuacidén obtenida por el gréafico se traduce a:
€, =0.1076 - a+ 775 (4.1. [b])

El C,, es la pendiente de la ecuacién y es igual a 0.1076, y operando se obtiene el valor
de a, = 6,165rad™1. El a, se puede hallar de la ecuacion también y es igual a 0.004°. De
todos estos datos se obtiene el valor del coeficiente de sustentacién medio de la pala. Los
valores aceptables y comunes del coeficiente de sustentacion medio se encuentran entre 0.4 y
0.7.

__6Cr
- g

C, - T, = 0.582 4.1. [c])

De la misma manera, se obtiene el coeficiente de resistencia (Cp) en funcion del &ngulo
de ataque que tiene forma de ecuacion exponencial tal y como se describe en la ecuacion (4.1.

[d]).
Cp =6, a’+ 8a-+6, (4.1.[d])

Con ayuda de XFLR5 y Excel se obtiene la curva que representa a este coeficiente:
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0.025

0.02 ' |y=0.2025x?- 0.0043x + 0.0051
R?=0.9994

0.01

0.005

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
a [rad]
Figura 4.1. [c] Coeficiente de resistencia en funcion del angulo de ataque para Re = 1.411290

Con la operacion de ajuste de una curva, en este caso, curva polinébmica, se consigue la
ecuacion (4.1. [e]).

Cp = 0.2025a2 — 0.0043c + 0.0051 (4.1. [e])

La ley de torsién geométrica (0) aplica a las palas del rotor es la variacién del angulo
de la cuerda de la pala con la horizontal [36]. Se puede escribir como:

6(x) = 6o + 01(x) (4.1.[f])

Donde x es la distancia desde el encastre hasta la posicion de la pala. El paso que el
piloto aplica a la pala esta incluido en y, y la torsion geométrica de la pala esta incluida en
0, (x). El paso se varia para obtener una variacion en la traccion, ya sea de magnitud o de
direccion. La torsion en la punta de la pala (6,;,) se puede definir como:

4c , c
Otip = ac; + ﬁ =0y + 6, (4.1. [g])

Si ahora x es adimensionalizada con el radio de la pala, aparece una nueva variable
adimensional r y se puede rescribir la ecuacion (4.1. [f]) como:

6(r) =2 = 9, + 16, (4.1. [h])

El efecto de pérdida en punta de pala es representado por B = 1 — \/% y su valor es de B =

0.96, sustituyendo este y el resto de los valores en la ecuacion (4.1. [g]) se obtiene:
0¢ip = 0.0507 rad

Para r se debe imponer la condicion de igualdad del modelo de torsion ideal para dos secciones
diferentes puesto que hay dos incognitas.
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Seccion Ecuacion (4.1. [g])

r=0.7 0.0507
= 0.0507
r 1 1 = 90 + 1 b 01

Tabla 4.1. [b] Condicidn de igualdad del modelo de torsién ideal

Resolviendo el sistema de dos ecuaciones con dos incdgnitas se obtiene la solucion Unica igual
a:

0, =0.1226 rad
6, = —0.072 rad
Por tanto, la ley de variacion de torsion a lo largo de la pala resulta ser:
0(r) = 0.1226 — r - 0.072 (4.1.Ti)

Los esfuerzos generados aumentaran a medida que la altitud de vuelo aumenta y a su vez se
incrementara la torsion. La ley de variacion de torsion en este caso esta calculada a nivel del
mar.

4.2. Aerodinamica del rotor antipar

Del mismo modo que para el rotor principal se disefiara el rotor antipar con el perfil
NACA 0012. La cuerda en este caso es menor que para el principal y su valor es c;z =
0.073m. Sustituyendo la cuerday velocidad del rotor antipar en la ecuacion (4.1. [a]) se obtiene
el valor del niUmero de Reynolds para este caso:

_1.225-179.8 - 0.5-0.073

Re = e = 502.456

De nuevo con ayuda de los softwares Excel y XFLR5 se obtienen los gréficos y valores de los
coeficientes aerodindmicos. Se representa primero el coeficiente de sustentacion en funcién del
angulo de ataque, Figura 4.2. [a], y se obtiene la ecuacion del coeficiente.

C, = 0.0969a + 0.0002 (4.2. [a])

De donde se extrae de manera trivial el valor de C;, = 0.0969 que es la pendiente de la curva.
Operando se obtiene a, = 5,55 rad™?! .
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y = 0.0969x + 0.0002
R?=0.9844

-15 -10 -5 15

-1.5
a [rad]

Figura 4.2. [a] Coeficiente de sustentacion en funcion del angulo de ataque para Re = 502.456

El coeficiente de resistencia es definido por:

0.07
0.06 °
y = 0.7758x% - 0.0462x + 0.0066
0.05 R?=0.9671 -
0.04
S o
0.03 ..o
9@
0@
0.02 e o
o
0.01 “-’,_Q_Q,Q..Q
0
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 03
a [rad]

Figura 4.2. [b] Coeficiente de resistencia en funcion del angulo de ataque para Re = 502.456

Cp = 0.7758a2 — 0.0462a + 0.0066 (4.2. [b])
Las constantes son:
5, 0.7758
5 -0.0462
5 0.0066

Valores muy parecidos a los del rotor principal que es el mismo perfil, pero con diferente
cuerda y niamero de Reynolds.
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5

Actuaciones del helicoptero

El estudio de las actuaciones de un helicoptero conlleva la obtencién de la potencia
necesaria y disponible para las diferentes configuraciones de vuelo. Conocida la potencia se
obtendra la potencia disponible de ascenso, el techo de la aeronave, el alcance, la autonomia o
la méxima velocidad de avance La potencia disponible se sabe que disminuye cuando lo hace
la densidad atmosférica y esta disminuye con la altitud.

La potencia necesaria a su vez se dive en cuatro aportaciones:

= Potencia inducida: generada por la traccion.

= Potencia de forma: potencia necesaria para mantener el giro del rotor.

= Potencia parasita: potencia necesaria para mover el helicoptero por el aire.
= Potencia ascensional: debida al cambio de energia potencial.

Las actuaciones que se van a analizar son:
= Vuelo a punto fijo.
= Vuelo axial: ascendente y descendente.
= Vuelo en avance.

Los métodos que se tienen para resolver las actuaciones son: el método del equilibrio
de fuerzas y la teoria de la conservacion de la energia. EI método del equilibrio de fuerzas
supone el célculo de las fuerzas en cada seccion y su posterior integracion para poder conocer
los valores globales de los coeficientes de fuerza, potencia y par. La resolucion de este
problema se realiza mediante métodos numéricos del rotor y su aerodinamica por lo que resulta
un método de resolucién compleja. El método de conservacion de energia consiste en expresar
la potencia necesaria en términos de consumo. Este método resulta ser de menor complejidad
que el primer método y por esto se decide proceder con este.

El célculo de la potencia se ha de hacer aplicando la teoria de cantidad de movimiento,
la teoria del elemento de pala o aplicando ambas.

Las actuaciones de un helicdptero se representan en tablas o graficos. La finalidad es
ayudar al usuario a disefiar las misiones necesarias de manera eficiente y con el mayor
rendimiento sin quebrar la seguridad aérea. La informacion sobre actuaciones de vuelo se
recoge en un Manual de Vuelo o en un Manual de Operaciones. Los datos obtenidos aqui se
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valoran como una primera aproximacion y pues es necesario su extension con ayuda de
modelos y ensayos mas precisos. Esta mejora se realizara en la segunda mitad del afio 2022.

5.1.  Vuelo a punto fijo

Este subcapitulo esta dedico a estudiar las capacidades operacionales para vuelo a punto
fijo. Este tipo de vuelo es el mas simple de analizar debido a que la velocidad vertical y de
avance son nulas. El vuelo a punto fijo no deja de ser vuelo axial particularizado para velocidad
vertical nula. Es un vuelo con simetria respecto a la posicion azimutal.

Teniendo en cuenta las consideraciones de velocidad nula citadas y aplicando el teorema de la
cantidad de movimiento, el empuje del rotor se escribe como:

T=[_ p(V-dS)V =m-w=m-Qv)=2-p-S-v} (5.1.[a])

La potencia inducida se escribe como:

P=T v,=T |— (5.1. [b])

2:p:S

Es necesario ajustar la potencia inducida multiplicando por un factor de correccion
(k = 1.12) debido a que desestima algunos factores presentes y un factor de correccion que
modele los fendmenos provocados por los torbellinos en punta de pala. EI mencionado factor
correctivo asociado a los torbellinos es efecto de pérdida en punta de pala y aparece descrito a
continuacion de las ecuaciones (4.1. [g]) y (4.1. [h]). El valor de este factor es B = 0.96.
Implementado estas correcciones en la ecuacion (5.1. [b]) de la potencia inducida, la expresion
queda de la siguiente forma:

k k T
Pp=gT v =T | (5.1 [c])

La Figura 4.1. [a] representa la evolucion de la potencia inducida respecto a la altitud para dos
escenarios diferentes: peso maximo al despegue y peso vacio.
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Figura 5.1. [a] Potencia inducida en funcién de la altitud para MTOW y OEW

Si se observa el gréfico, se puede deducir facilmente que la potencia inducida aumenta con la
altitud. De la ecuacion (5.1. [c]) se podia predecir ya que esta es inversamente proporcional a
la densidad, y la densidad disminuye con la altitud. Por otro lado, cabe comentar que cuando
el peso del helicoptero es menor, la potencia a su vez es menor de manera notoria.

La potencia parasita viene dada por teoria de elemento de pala y esta desarrollada en la ecuacién
(5.1. [d]). Donde Cy, es el coeficiente de resistencia constante para todos los &ngulos de ataque.

Po=p-o-5-V3, (%) (5.1. [d])

Como se puede observar, la potencia parasita varia en funcion de la densidad y esta a su vez
varia con la altitud. La Figura 5.1. [b] representa esta evolucion.

6.5
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4
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0 1000 2000 3000 4000 5000
Altitud [m]
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Figura 5.1. [b] Potencia paréasita en funcién de la altitud

Analizando el grafico superior se puede afirmar que la potencia parasita disminuye con la

altitud puesto que es directamente proporcional con la densidad. En este caso no se produce
variacion notoria con el peso del helicoptero.

La potencia total es la suma de ambas potencias, como bien se representa en la ecuacion (5.1.

[eD).

P=P,+ P (5.1. [e])
50
45
3 40
X,
B 35
o
=
g 30 —t— MTOW
c
3 —8— OEW
525

Ny o u—us—a—a—a—a——H
15
0 1000 2000 3000 4000 5000

Altitud [m]

Figura 5.1. [c] Potencia total en funcion de la altitud para MTOW y OEW

Ya que la potencia inducida crece mas rapido que lo que disminuye la potencia parasita, la
potencia total entonces aumenta con la altitud. La potencia inducida es un orden de magnitud
mayor que la parésita.

La potencia disponible depende de la potencia maxima continua del helicoptero y de la
densidad, la ecuacion es la (5.1. [f]) y su evolucion se representa en la Figura 5.1. [d].

PMC(z) = PMC - p285 (5.1. [f])

Donde p,,.rm €S la densidad a cada altitud dividida por la densidad a nivel del mar.
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Figura 5.1. [d] Potencia disponible en funcién de la altitud

Al igual que la potencia parasita, la potencia disponible disminuye a medida que la altitud
aumenta ya que es directamente proporcional a la densidad.
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Figura 5.1. [e] Potencias en funcion de la altitud para MTOW

En la Figura 5.1. [e] se muestra la comparativa entre todos los tipos de potencia. A priori, se
podria plantear el punto de corte entre la potencia disponible y la potencia total como el valor
del techo de vuelo, pero lo cierto es que no es asi, sera en el apartado de actuaciones en vuelo
horizontal donde se podra determinar esta caracteristica.
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En ingenieria se define un parametro adimensional conocido como Figura de Mérito, que es
una cantidad numeérica basada en una 0 mas caracteristicas de un sistema o dispositivo que
representa una medida de eficiencia o efectividad [37]. En este caso es definido como la ratio
entre la potencial ideal en vuelo a punto fijo y la potencia real que usada en el vuelo.
Deduciblemente, la potencia ideal sera mayor que la real y esto hara que la ratio FM sea siempre
inferior a la unidad.

3/2

Cr
FM = el = (5.1. [g1)
Preal kCr' ™ aCyp
V2 5

Unos valores éptimos de FM para obtener buenas caracteristicas en este tipo de vuelo son entre
0.7y0.8.

0.9
0.85
0.8

0.75

FM

0.7 —h— MTOW

—— OEW
0.65

0.6

0.55
0 1000 2000 3000 4000 5000

Altitud [m]

Figura 5.1. [f] Evolucion de FM en funcion de la altitud para MTOW y OEW
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El valor maximo de FM es de 0.811 y se alcanza a una altitud de 5000 metros. El valor limite
méaximo definido por Leishman es FM < 0.82 [38]. El valor obtenido se encuentra por debajo
de este limite, asi pues, se considera un disefio eficiente en vuelo a punto fijo.

5.2. Vuelo axial ascendente

El vuelo axial se basa en la Teoria de la Cantidad de Movimiento y es considerado un
movimiento unidimensional. La hélice se supone como un disco uniforme que contiene una
infinidad de palas de espesor infinitamente pequefio.

En vuelo axial ascendente la potencia necesitada se obtiene de la suma de potencias de
los diferentes elementos que compone el rotor:

= Potencia inducida del rotor principal
= Potencia paréasita del rotor principal
» Potencia ascensional

Esta Gltima potencia que aparece es la gran diferencia respecto al vuelo a punto fijo que es

provocada por el ascenso o descenso del helicoptero. La potencia ascensional viene definida
por la ecuacion (5.2. [a]).

P=5TV, (5.2. [a])

La potencia inducida sera en funcion de la velocidad inducida y de la traccién, y es definida
por la ecuacion (5.2. [b]):

p=tr.y, (52. [6)

Donde la velocidad inducida adimensional es:

Vi 1V,

=Ly () (5.2. [c])

Vh 2vp

La ecuacion (5.2. [c]) se puede usar para representar la variacion de la velocidad inducida en
funcidn de la velocidad ascensional.
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Figura 5.2. [a] Velocidad inducida adimensional en funcién de la velocidad ascensional para vuelo axial
ascendente y descendente

La Figura 5.2. [a] muestra como la velocidad inducida disminuye a medida que la velocidad
ascensional aumenta. En vuelo ascendente la velocidad inducida es maxima para vuelo a punto
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fijo. En vuelo axial descendente la velocidad inducida aumenta cuanto menor, mas negativa,
es la velocidad de descenso.

La velocidad maxima de ascenso se puede calcular iterando con la potencia inducida de vuelo
a punto fijo y el excedente de potencia AP. La ecuacién que determina esta velocidad es:

Pp+AP 'V, 1 + vV,
Pp - 2vp (th)z

(5.2. [d])

Iterando, la velocidad méxima de ascenso obtenida es V, = 8,6 m/s.

La evolucién de las potencias se realiza para diferentes altitudes de vuelo y para diferentes
velocidades de ascenso.

40
= 35
=
=
(1]
g 30
>
E —8—h=0
8 25 h=3000
[
% h=5000
a 20

15

0 2 4 6 8

V, [m/s]

Figura 5.2. [b] Variacion de la potencia inducida en funcion de la velocidad de ascenso para diferentes altitudes

En la figura superior se puede observar como la potencia inducida disminuye a medida que la
velocidad de ascenso es mayor, siendo maxima la potencia cuando la velocidad de ascenso es
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nula. Por otro lado, la potencia también depende de la variacion de la altitud y esta aumenta a
medida que la altitud lo hace debido a que la velocidad inducida lo hace.

La potencia parasita sigue la misma ecuacion que en vuelo a punto fijo, ecuacion (5.1. [d]),
pero la gran diferencia para vuelo ascendente es que se mantiene constante con la velocidad de
vuelo.

6.5

E 5.5
©
o)
& 5
§ —8—h=0
45
O —
g h=3000
2 4 h=5000
[]
o
3.5
3
0 2 4 6 8

V, [m/s]

Figura 5.2. [c] Variacién de la potencia parasita en funcion de la velocidad de ascenso para diferentes altitudes

La potencia ascensional esté definida en la ecuacion (5.2. [c]). Representando graficamente la
potencia de ascenso en funcion de la velocidad de ascenso se puede comentar que la potencia
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varia linealmente con la velocidad, como bien se puede deducir de la ecuacion mencionada. En
este caso la potencia es constante para diferentes altitudes.

40
35
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25
20
15

10

Potencia ascensional [kW]

o
=
N
w

4 5 6 7 8
Vz [m/s]

Figura 5.2. [d] Variacion de la potencia ascensional en funcion de la velocidad de ascenso

La potencia total se obtiene de la suma de todas las potencias calculadas en este subcapitulo.
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Figura 5.2. [e] Variacion de la potencia total en funcion de la velocidad de ascenso para diferentes altitudes

La Figura 5.2. [e] describe la variacion de la potencia total para vuelo axial ascendente. Cabe
destacar que la potencia aumenta con la altitud y con la velocidad de ascenso.

5.3. Vuelo axial descendente
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El vuelo axial descendente es bastante mas complejo que el ascendente y no es viable
hacer el analisis mediante ecuaciones matematicas. En este tipo de vuelo el flujo puede tener
dos sentidos diferentes que depende de la velocidad a la que se realice el descenso. Cuando el
descenso se realiza a poca velocidad el comportamiento del helicoptero se puede aproximar del
mismo modo que para ascenso. Sin embargo, cuando la velocidad es mayor o moderada, el
rotor principal puede introducirse en la estela que genera Figura 5.3. [a]. Lo que ocurre es que
la estela se mezcla con el rotor provocando fuertes vibraciones, turbulencias y cabios no
estacionarios en las fuerzas aerodindmicas. La sustentacion comienza a caer rapidamente
dificultando la salida de este régimen y se generan unos torbellinos en la punta de pala de alta

intensidad [41].

Figura 5.3. [a] Vuelo axial en régimen de anillos turbillonarios [41]

En los casos donde la velocidad es muy elevada se genera lo que se Ilama un régimen de estela
turbulenta, donde el rotor se mezcla todavia méas con la estela. Para velocidades suficientemente
altas, la estela comenzara a desplazarse hacia arriba del rotor y se entra en régimen de molinete
frenante, siendo este régimen de menor complejidad.

a7y

Figura 5.3. [b] Vuelo axial en régimen de estela turbulenta [41]
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5.4. Vuelo de avance

Durante el vuelo de avance el rotor se encuentra en posicion horizontal, aparece una
componente de velocidad generada por el avance y una componente de velocidad de rotacion
en las palas. Se produce una variacion azimutal de la presion dinamica en el perfil de las palas,
la velocidad en la seccidén de avance de las palas es mayor que la seccion de retroceso
resultando un vuelo asimétrico en el rotor. El analisis se realiza mediante la aplicacion de la
Teoria de la Cantidad de Movimiento, empleando simplificaciones se puede obtener las
potencias al igual que en los casos anteriores. Las ecuaciones empleadas son las descritas por
Ballin (1987) [12], de modo que para comprobar que los datos obtenidos son correctos se
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deberd comparar con las predicciones realizadas por Ballin (1987) [12] sobre potencia del rotor
principal para vuelo en avance.

3,000
= — - Induced + propulsive
----- Profile
2,500 -=+-=-- Parasitic
E_ Total
--------- Tail rotor
- 2000 1 ® Flight test
2 /
& 1,500 77
E f , "'
% | g
= 1,000 el
[= ~ -7
& ~_ - -.."
500 ] T - " .»-'".‘ ------------
S i
o I, ; smcsaress T P e
0 50 100 150 200

True airspeed - kt
Figura 5.4. [a] Predicciones de Ballin (1987) de la potencia del rotor principal para vuelo en avance [12]

La velocidad inducida se define como:
vE (5.4.[a])

- J Veocosap)? + (Vipsinay + v;)2

%

La ratio de avance se define como:

_ Vecosap (5.4. [b])
H=7or
La ratio de flujo se defino como:
C 4.
A = utanap + ! (5.4 Ic)

NraEE

La potencia inducida se define como:

P, = gT)lQR (5.4. [d])
La potencia parésita se define como:
Pe = pS@RY “2% (1 4 3 (4.1
La potencia debida al fuselaje se define como:
P = % oy (5.4. [f])

Aplicando estas ecuaciones para vuelo en avance horizontal, es decir, ap = 0, se obtiene las
diferentes potencias para vuelo en avance.
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Figura 5.4. [b] Variacion de las diferentes potencias total en funcion de la velocidad

De la Figura 5.4. [b] se observa que la potencia inducida y total siguen la misma tendencia
cuando la velocidad es baja y difieren cuando la velocidad es mayor debido a que la potencia
parésita depende de la velocidad al cubo.

La comparacion entre la Figura 5.4. [a] y la Figura 5.4. [b] concluye que los célculos son
correctos pues resultan curvas semejantes.

5.5. Actuaciones en vuelo horizontal

Las actuaciones se pueden estudiar con la ayuda del método de la energia, realizando

una aproximacion de la potencia para determinadas condiciones de vuelo, esta aproximacion
se conoce como Curda de Potencia, y se habia comentado anteriormente en el Capitulo 2.

Es necesario aplicar una serie de hipotesis para calcular las actuaciones:

Masa del helicoptero constante (m = 400 kg).

Consumo especifico del motor constante.

Altitud a nivel del mar.

Maniobras realizables.

La potencia de transmision no limita.

Eficiencia de transmision del 95%, o lo que es lo mismo, 5% de pérdidas en el rotor

(Mrrq = 0.95).
Factor correctivo K=4.5 para modelar el consumo de potencia.

La ecuacion que sigue la Curva de Potencia es la aproximacion de alta velocidad y para la
aplicacion de esta se necesita tener en cuenta todas las hipotesis.
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By _ Vo, L(ﬁ)g 4 Ca0 ll N KC_W<E>2 (5.5. [a])
P‘ VH 4‘S U-O m 3 2 U‘O
| o o) L
l_Y_J l_Y_J \ Y J
a b c d

Cada término esta asociado a un tipo de potencia diferente:

= Término a: es el término de la potencia adimensional del rotor principal.

= Término b: es el término asociado a la aceleracion de la corriente.

= Término c: es el término asociado a la resistencia aerodinamica del fuselaje.

= Término d: es el término asociado a la resistencia paréasita de los perfiles y del avance
del rotor.

Previamente, se necesita calcular el rendimiento del motor para el calculo de actuaciones.

1
+ NTra

= - = 1.095
1- N1rp 1- Nrrp M

Nm

En cuanto a la autonomia méaxima se necesita obtener el minimo de la curva de potencia que
cumpla con la siguiente condicién:
0 ﬁ
P;

— 07—
Vi
2 (32)
La ecuacion (5.5. [a]) tras introducir en ella la condicion anterior queda como:
vio\2  3f (Vu\*  oC Cw (V, 5.5. [b
o=—+(5) + 35 (1) + el S ()] o
H i0 Yio i0

°" 8(gR) l
Resolviendo esta ecuacion se consigue el valor de la velocidad:

Vy =27.74m/s
La potencia del motor es:

Py = 30.8 kW

El tiempo de méaxima autonomia se obtiene de aplicar la ecuacion (5.5. [c]):

_ Mruer (5.5. [c])

t >t=44h

CeM

-99-



El alcance maximo se calcula a traves del minimo de la ecuacion (5.5. [d]):

Vi
2(32)
Aplicando la ecuacion (5.5. [d]) sobre la ecuacion (5.5. [a]) se obtiene:
Vy = 41.16 m/s

La potencia del motor es:
Py = 33.36 kW

Por tanto, la distancia maxima que el helicoptero recorre es:

i (55. [¢])
fuel
D =Vy =3~ D =602km
" CePM(VH)
La velocidad méaxima horizontal se da cuando el motor alcanza la potencia maxima:
P
Py(Vy) = UMPrp(VH) = Prpmax = I\;IYmax = 70.54 kW (5.5. [f])
M

La velocidad horizontal méxima se calcula con la curva de potencia:
Vimax = 59.16 m/s

HOGE (hovering in ground effect) y HIGE (Hovering Out of Ground Effect) son términos que
se aplican normalmente para referirse a los techos de operacién de las aeronaves, y hacen
referencia a la potencia disponible del motor o motores. El efecto suelo IGE es una condicion
en la que la onda descendente del aire del rotor principal es capaz de reaccionar con una
superficie dura como el suelo, y dar una reaccién Gtil al helicoptero en forma de mas fuerza de
sustentacion disponible con menos potencia del motor. El efecto de fuera del suelo OGE es lo
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opuesto a lo anterior, donde no hay superficies duras contra las que reaccione la onda
descendente. Las expresiones para calcular las altitudes se encuentran a continuacion:

N )5 (5.5. [q])
P =Po\* " 44330
Py. = PMC (1 __h )3'62 3. [
Me = 44330
Resolviendo ambas ecuaciones se obtiene:
hOGE hIGE
3356 m 4316 m

5.6. Actuaciones en vuelo horizontal tras la implementacion del motor
Es importante realizar una comparativa de las actuaciones con el motor prototipo
implementado para comprobar que es competitivo respecto a motores actuales. EI motor usado

en el proyecto es el Rotax 914 y por ello se realizara la comparacion con este.

Los pardmetros del motor se encuentran en la Tabla 5.6. [a]:

Parametro Valor
PMTO 73.07 kW
RPM 3690 rpm

Peso 55 kg

Tabla 5.6. [a] Parametros del motor prototipo

El motor Rotax 914 es notablemente mas pesado, Tabla 3.3.3. [a], que el motor prototipo, por
tanto, es necesario realizar un ajuste con el peso del helicoptero. La diferencia de 23 kg supone
también una diferencia para la capacidad de combustible.

Los parametros del helicoptero ajustados al peso del motor son:

Parametro Valor
MTOW 377 kg
PMTO 68.279 kW

PMC 60.52 kW
Cr 0.00318
Vio 6.98 m/s

k 1.12
B 0.96

Tabla 5.6. [b] Pardmetros del helicdptero ajustados
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Con los nuevos parametros y siguiendo el procedimiento del subcapitulo 5.5. se obtiene:

Parametro Valor

Maéaxima autonomia

Vy 30.46 m/s
Py 21.139 kW
timax 6.4 h
Maéaximo alcance
Vy 35.52 m/s
Py 28.02 kW
) J. 624 km
Maxima velocidad horizontal
Prrmanx 39.77 kW
V imax 48 m/s

Tabla 5.6. [c] Parametros de actuaciones del helicoptero ajustados

Comparando estos resultados con los obtenidos en la seccion 5.5. se puede comprobar que
aumenta bastante el tiempo de autonomia y un poco la distancia de alcance, lo que produce una
disminucion del techo de vuelo. Lo correcto seria estudiar las actuaciones en funcion del tipo
de misidn, pues para cada caso los objetivos varian.

El motor presentado, se puede considerar como dptimo para el alcance de este proyecto ya que
presenta unas caracteristicas decentes en las actuaciones, es menos pesado que el Rotax 914.

Por altimo, la normativa referente a la instalacién del motor se encuentra en el apartado CS
27.901, a resaltar que:

= Cada componente de la instalacién debe ser construida, organizada e instalada para su
continua operacion segura entre las inspecciones normales o0 para su puesta a punto
para el rango de temperatura y altitud para el cual la aprobacion es requerida.

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

= Las conexiones eléctricas deben ser tales que prevengan diferencias de potencial entre
los componentes principales de la instalacion y los restantes de la aeronave.

En el CS 27.903 referente a las caracteristicas del motor se especifica que:
= Si un sistema de refrigeracién es instalado, debe haber medios para proteger el
helicdptero y permitir un aterrizaje seguro si una pala del ventilador falla.

= Los sistemas del grupo motor asociados con el dispositivo de control del motor,
sistemas e instrumentacion deben ser disefiados para dar una seguridad razonable de
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acuerdo con las limitaciones operativas que afectan de manera negativa a la integridad
estructural del rotor.
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6

Conclusiones

El objetivo general de realizar un disefio conceptual de un helicdptero ultraligero se ha
cumplido siguiendo las principales caracteristicas de disefio conceptual de aeronaves. Para ello,
se han aplicado métodos estadisticos de disefio de helicopteros desarrollados por autores de la
materia y ademas, desarrollando nuevos métodos estadisticos a partir de un banco de datos que
ha sido previamente elaborado. Esta innovacion de nuevas estadisticas para definir los
pardmetros de la aeronave ha resultado exitosa pues el estudio de actuaciones ha cubierto las
expectativas para ser un helicoptero seguro y apto para volar. Respecto a la aerodinamica, se
ha recurrido al uso de teorias méas extendidas y especificas en helicopteros sin entrar en
demasiado detalle. Teorias mas particulares permiten modelar con mayor precision y mas
ampliamente otros factores importantes en el vuelo de helicopteros salen del alcance de este
proyecto, puesto que son de una complejidad mas elevada. El coste computacional y el tiempo
requerido para estas teorias son demasiado elevados.

Realizando un disefio conceptual 6ptimo y preciso se consigue un ahorro en tiempo y
costes para realizar el disefio final. El disefio conceptual ha sido creado a partir de una base de
datos reducida que contiene los parametros de disefio basicos pero necesarios. EI mundo de los
helicopteros ultraligeros es bastante pequefio si se compara con helicdpteros de clase media o
grande, por lo que encontrar absolutamente todos los pardmetros necesarios para la creacion
de la base de datos no ha sido posible. Es aqui donde el criterio del ingeniero tiene lugar para
evaluar si las correlaciones realizadas son validas o no. Al tratarse de un ultraligero, las
caracteristicas mecanicas y las maniobras de vuelo son mucho mas simples, asi pues, se ha
disefiado con un rotor principal semirrigido. EI grupo motor implementado ha resultado con
éxito, el Rotax 914 cumple con las potencias requeridas para cada actuacion de vuelo.

El didmetro del rotor principal es relativamente pequefio, estos rotores pequefios poseen
un Rotorhub mas pequefio y, por tanto, ligero, y, ademas, una potencia parasita menor y una
eficiencia de crucero mayor. Adicionalmente, el coste de mantenimiento sera menor y la
maniobrabilidad de la aeronave sera mejor. Sin embargo, diametros pequefios del rotor
principal también suponen inconvenientes.

La velocidad en punta de pala de este disefio es moderada. La velocidad en punta de
pala de helicopteros convencionales esta entre 205 y 220 m/s. Velocidades moderadas en la
punta de pala del rotor generan menos efectos de compresibilidad, permitiendo velocidades de
avance mas elevadas hasta poder alcanzar el Mach de divergencia.

El motor prototipo opera a 3690 rpm en comparacién con las 5800 rpm del Rotax 914.
Es necesario una reduccion de las revoluciones para optimizarlas con las revoluciones de salida
del rotor principal y de cola. Esta disminucion de las revoluciones supone la posibilidad de
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eliminar alguna etapa de transmision o eliminar algun engranaje de las etapas de transmision.
El peso de la transmision disminuira respecto al que tendria con el Rotax 914, reduciendo el
peso del helicdptero.

La autonomia del motor prototipo aumenta notoriamente respecto a la que presenta el
Rotax 914, suponiendo un aumento de 2h més. Este incremento en la autonomia repercute de
manera positiva en el nimero de viajes sin tener que rellenar el deposito de combustible. Sin
embargo, en el alcance maximo la diferencia entre el prototipo y el Rotax 914 es practicamente
nula.

En conclusidn, teniendo en cuenta todo lo expuesto hasta aqui se puede considerar que
las correlaciones estadisticas implementadas y posterior desarrollo del motor implementado
son vélidos y Optimos para el disefio conceptual de helicdpteros. El prototipo del motor se
considera con éxito por su competitividad y utilidad en comparativa con los motores existentes
del mercado.

En cuanto a pasos futuros, se planea hacer una comparacién con correlaciones
existentes de Omri Rand y Vladimir Khromov para estudiar si el banco de datos seleccionado
es realmente util y valido. Ademas, se quiere realizar el disefio CAD del helicéptero.
Posteriormente, usar este disefio para realizar un estudio aerodinamico completo y mas
detallado de la aeronave.
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