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Resumen

El objetivo del presente trabajo es obtener y validar un modelo y su aplicacion para el calculo de la posicidon de los contro-
les y las caracteristicas aerodinamicas de cualquier helicoptero convencional en la condicién de compensacién o vuelo
equilibrado, utilizando para ello métodos del andlisis numérico. Obtener la posicion de los controles, para el vuelo equili-
brado en diferentes condiciones es parte de una etapa esencial durante el disefio general del helicoptero, sobretodo si estan
a disposicion los datos de variacion de caractristicas aerodinamicas y mecanicas en funcién del tiempo para las condicio-
nes dadas. Serd utilizado para el andlisis aerodindmico el método cuasi estacionario de cantidad de movimiento — elemento
de pala en su forma diferencial, utilizando el método de Runge-Kutta para resolver las ecuaciones diferenciales de bati-
miento y retraso.

Palabras claves: Diferencias finitas, Método de Newton, Anélisis numérico, Aerodinamica de helicopteros, Runge-Kutta
Abstract

The objective of this paper is to obtain a method for the calculation of the controls’ position and aerodynamics characteris-

tics of conventional helicopters on the trim condition or steady flight, using numerical analysis methods. Obtain the con-

trols’ position for steady flight in different conditions is essential during the general design of an helicopter, overall if there

are avaible the aerodynamics and mechanics characteristics data as function of time in the gived condition. It will be use

for the aerodynamics analysis the quasi steady blade element momentum theory in their differential form, using the Runge-

Kutta method to resolve the flap and lag motion differential equations.

Keywords: Finite differences, Newton’s Method, Numerical analysis, Helicopters’ aerodynamics, Runge-Kutta.

de disefio preliminar se estima que deben responder ade-

1 Introduccion

Este trabajo estd orientado a la obtencion de la posi-
cion de los controles y las caracteristicas aerodinamicas pa-
ra un vuelo equilibrado en helicopteros convencionales. Un
helicoptero de tipo convencional es aquella aeronave de alas
giratorias que posee un Unico rotor principal encargado de
generar sustentacion y propulsion, cuyo tipo de control anti-
torque se emplea mediante un rotor que se encuentra situado
en la parte trasera de la aeronave (Bramwell y col., 2001).

Los helicopteros son actualmente empleados para dis-
tintas tareas de transporte, y durante sus primeras etapas del

cuadamente a las condiciones establecidas para un vuelo
estacionario, crucero, ascendente y descendente. Al momen-
to de realizar una alteracion mayor a un helicoptero conven-
cional y modificar su objetivo principal de disefio, es posi-
ble que los limites maximos y minimos de los controles
sean inadecuados para la nueva tarea a realizar.

El control de un helicoptero convencional es obtenido
mediante el accionamiento de los mecanismos que cambien
la posicién del angulo de paso colectivo del rotor de cola, el
angulo de paso colectivo del rotor principal, el angulo de
paso ciclico lateral y longitudinal, posicionar el helicoptero
al angulo de ataque y de inclinacion lateral adecuado. En las
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diferentes etapas de vuelo, las condiciones de velocidades
relativas en el rotor principal de la aeronave se ven modifi-
cadas, desde una condicion simétrica, para un vuelo esta-
cionario o0 axial, hasta una condicidn de asimetria de veloci-
dades durante un vuelo con componente horizontal.

La idea principal es que cualquier helicdptero conven-
cional, tanto experimental como comercial, pueda ser estu-
diado a través del método que se propone desarrollar en el
trabajo. Esto conlleva a asumir que pueden generarse geo-
metrias de palas poco convencionales, en donde las aproxi-
maciones realizadas por diferentes autores en el campo
pueden tener un margen de error considerable.

El método que cominmente se emplea en la industria
de los helicopteros durante su andlisis preliminar es el de la
teoria de cantidad de movimiento — elemento de pala (Bra-
mwell y col., 2001). Cada una de ellas puede ser utilizada
de manera independiente para realizar el anali-sis, como
Cruz, Oropeza y Vigueras, quienes emplearon la teoria del
elemento de pala para realizar el andlisis de un helicoptero
experimental. La combinacion de estos métodos para el ana-
lisis de un helicoptero UH-60 fue llevado a cabo por Seving
Caliskan en su trabajo de maestria, a través de la imple-
mentacion en un codigo para realizar calculos aerodinami-
cos, que serian utilizados para estimar la condicion de tri-
mado en vuelo horizontal de la aeronave mediante el
desarrollo analitico de la teoria.

La solucién analitica de las ecuaciones es muy comple-
ja de obtener, por lo que sera empleado el anélisis numeéri-
co. En general, el modelo se trata de un sistema de ecuacio-
nes diferenciales acopladas, y la idea es obtener un
resultado convergente de las variables de interés en funcién
del cambio de posicion de las palas en el acimut del rotor.
Seré utilizado un método de integracidn numérica, el méto-
do de las diferencias finitas y el método de Runge — Kutta
(4RK) para hallar la solucion al sistema.

Por otra parte, para la obtencion de la posicién de los
controles, serd necesario resolver un sistema de seis ecua-
ciones con seis incdgnitas, en donde se desconoce la forma
analitica de las variables en cuestion, por lo tanto, sera apli-
cado el método de Newton para encontrar los valores co-
rrespondientes de estas variables que satisfagan el sistema
de ecuaciones.

2 Marco Tedrico
2.1 Extrapolacion de Richardson

Est4 fundamentada en la expansion de la serie de
Taylor. La ecuacion de la extrapolacion de Richardson est&
definida (YYang Cao y col., 2005):

227D 5, (xh)—D¢ 20 (x,2h)
Dc,2(n+1)(x' h) = <58 ZZn_lc - (l)

Donde n define el orden de truncamiento. Para
n = 1 el orden de truncamiento es 4, y la ecuacion corres-

pondiente para la primera derivada es
__ 8f(x+h)—8f(x—h)—f(x+2h)+f(x—2h)
Dc,4 (X, h) - 12h

+0hY) (2

Esta derivada numérica sera utilizada para el sis-
tema en derivadas parciales del método de Newton.

2.2 Integracion por la regla de Simpson

Con una expansion de tercer grado del polinomio
de Taylor se obtiene la expresién expandida de la regla de
Simpson, para un grado de truncamiento de 4. La regla de
Simpson implica que (Burden & Faires, 2011):

h h4 nr
Jog £00dx = Z[f(xo) + 4£(x1) + F(x)] — 55 [ ()]
®)

Para un valor de & en el intervalo (x,, X, ). Este método sera
utilizado para resolver las integrales del modelo.

2.3 Método de Newton

Si se tiene un sistema de ecuaciones de 6 funciones
y 6 incognitas, este sistema puede escribirse de la siguiente
forma

[fo] + DI[X] =0

Donde []J] es la matriz Jacobiana, por lo que la so-
lucidn al vector [X] seria

[X] = —[J]*[f,]
Donde
[X] = [Axl AXZ AX3 AX4_ AXS AX6]T
Entonces, la solucién final para las incégnitas seria
a través de

Xyl = [Xi—1] = DXg—)] o Xk-1)] 4)

La solucion a las ecuaciones de equilibrio estatico
del helicoptero sera obtenida mediante este método.

2.4 Método Runge-Kutta de cuarto orden

A través de la expansidn de la serie de Taylor para
dos variables, se obtiene un método para la resolucion de
ecuaciones diferenciales con un grado de truncamiento de 4.
Para una ecuacién diferencial ordinaria de primer grado, se
tiene que la solucién puede ser obtenida mediante las si-
guientes ecuaciones (Burden y col., 2011):

Wy =« (5)
ky = hf(t;, w;) (6)
ky =hf (&, +2, w; + 3k, )
kg =hf (&, + 2, w; + 2k,) ®)
k, = hf(t;,q, w; + k3) )

Wi+1 = Wi + %(kl + zkz + 2k3 + k4) (10)
Donde w;_. 4 es la solucion de la variable, h es el paso de

tiempo, t; es el tiempo discreto y a el valor inicial. Este me-
todo sera aplicado a las ecuaciones de batimiento y retraso.
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3 El Modelo

Por el modelo de teoria de cantidad de movimiento
axial propuesto por Rankine & Froude (Durand 1943), en el
cual se asume un volumen de control donde un fluido esta
pasando por un disco poroso, como se muestra en la Fig. 1.
Entonces la traccion generada se define como

T = mAV

V. cosay

Disco del rotor

<

Va

v

u

Fig. 1. Volumen de control

Donde m es el flujo méasico y AV el cambio de ve-
locidad, por lo tanto
T = pAVy(Vs — V,, sinay) (11)
Siendo p la densidad del fluido y A el area del dis-
co. Aplicando el teorema de Bernoulli al volumen de con-
trol establecido se obtiene

P, — Py = p[VZ — (V,, sin ay)?]
Obedeciendo la ley de conservacion de la masa y

cantidad de movimiento, podemos multiplicar por el area
del disco para obtener
T = PA4[VZ — (V.o sinay)*]) (12)
Asumiendo que la velocidad axial en el disco
V4 =V, sina + v, e igualando (11) y (12) para despejar
V, se obtiene
V; =V, sinoy + 2v
Sustituyendo esta Ultima expresion en (11), queda-
ria
T = 2pAVyv (13)
Donde v es la velocidad inducida en el disco. El
area del disco es igual al area dentro de su circunferencia
A = R2. Si se sustituye el area del disco en la de traccion

y se deriva en funcion del radio
dT
5 = 4mpVavr (14)
Sin embargo, al considerar un movimiento de tras-
lacién del disco del rotor, se puede observar que la veloci-
dad verdadera en dicho disco es igual a la resultante de las

componentes, es decir
Vg =/ (V,, cos ay)? + (V,, sinay + v)?2

Sustituyendo en la Ec. (14) y despejando v se tiene

dT
V= 1
41'tprdr\/(V°° cos ap)2+(Veo sin ap+v)2 ( 5)
Haciendo un cambio de variable para ser usado

como auxiliar

2 _ 4T _1
h ™ gr 4mpr
Entonces
- \/(Vw cos ap)2+ (Voo sin ap+v)2
Con la aplicacion del método Newton — Raphson
f(vn)
vll+1 = vll - f’(Vn) (17)
Donde
flv)=v— v
- (Voo cos app) 2+ (Voo sin apy+v)2
f’(V) —1+ vVlf(Voo sina+v)

\/[(Vw cos ap)2+(Veo sin (:(M+v)2]3

La convergencia de v es obtenida tras cuatro o cin-
co iteraciones, dependiendo del orden de precision deseado.
La Ec. (13) también fue deducida por Glauert al resolver el
problema del arrastre inducido, considerando un ala circu-
lar, evaluada por la linea de sustentacion de Prandtl asu-
miendo una forma de distribucién de sustentacion eliptica.

Mangler y Squire, al igual que Coleman, Feingold
y Stempin (Johnson 1980), tras refinar el modelo de canti-
dad de movimiento utilizando la teoria de vortices, conclu-
yen que la expresion adecuada para la distribucién de velo-
cidad inducida sobre el rotor es
v =vy[1 + K,x cos(t;jw)] (18)
Donde v, es la velocidad inducida obtenida por la Ec. 17,
K, es un factor de correccion, w es la velocidad angular del
rotory t; = t;_4 + dt, siendo t el tiempo. A su vez

r

X==
R

K, = \/1 n (Voo sinaM+v)2 3 |V°° sin ap+v
Voo €Os ay Voo €Os ay
Y para V,, cosa = 0, entonces K, = 0
Para obtener las fuerzas y momentos generados por
el rotor, se utilizara el modelo del elemento de pala, cuyo
fundamento esta basado en la Figura 2. Ademas se utilizara
la correccion del factor de pérdida en punta de pala de
Prandtl.

Fig. 2. Elemento de Pala
De la Fig. 2 se puede deducir que

N cos(y+¢)dLF
dr = X2
cosy

Donde N es el nimero de palas y F es el factor de correc-
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cién de Prandtl. Basados en la Fig 2, el diferencial de trac-
cion en funcion de un diferencial de r seria
dr _ NpW2Cpc cos(y+@)F (19)
dr 2 cosy

Donde C,, es el coeficiente de sustentacién. A su
vez, para la ecuacion del torque en funcion del radio se tie-
ne
dQ _ NpW2Cyc sin(y+@)rF (20)
dr 2cosy

Podemos decir que la velocidad axial total relativa
al elemento de pala es la suma algebraica de todas las velo-
cidades axiales en dicho elemento, como se ilustra en la Fig.
3.

V, =
V,, sina cos B + vcos B + Br + V,, cos asin B cos(t;)
(21)
‘I\&} lV,_,,SL’H a,
| Vocisa, P s ook
{ V. sena,cosp g

Eje del rotor] #
(0]

Fig. 3. Velocidades relativas

Donde B es el angulo de batimiento y B representa
la velocidad angular de batimiento. Por otra parte, la veloci-
dad tangencial al elemento de pala sera la suma algebraica
de todas las velocidades aerodindmicas en esta direccion.

Vo = o(r + 1) cos { + V,, cos asin(t;w) cos { + {r
(22)

P =90°

Pp=0

Fig. 4. Plano del rotor

Donde T es el angulo de retraso y  es la velocidad
angular de retraso. Entonces la velocidad total W en el ele-
mento de pala seria
W2 = VZ + V? (23)

El angulo de paso efectivo ¢, y el &ngulo de ataque
del elemento de pala a, estarian definidos

Q= atan 2 (24)
Vo

a=0—¢ (25)
A partir de este modelo se pueden definir las fuer-

zas y los momentos de manera cuasi estacionaria.
dFz _ NpW2(Cpc cos(y+@)F

2
dr 2cosy ( 6)
dFy NpW2Cyc sin(y+@)F (27)
dr 2cosy

dF, NpW2Cpc cos(y+@)F .

e TP oSy e sin 2
dr 2cosy § ﬁ ( 8)
dFp NpW2Cyc cos(y+@)F

bl L AL GRS Al 2L 2
dr 2cosy cos ﬁ ( 9)

Y en su forma integral, las fuerzas y momentos en
funcién del tiempo para cada pala

2 C cos
T() = frﬁ W CLe costy o) c; o~ y(v+<|)) cosBdr
(30)
2
H(®) = [ (552) [ sin(y + @) sin(t;w) -
cos(y + @) sin  cos(t;w)]dr
(31)
2
Y(t) = fl: (psz:T) [ - sin(y + @) cos(t;w) —

cos(y + ¢) sin B sin(t;w)]dr (32)
_ (R pWZCLC sin(y+¢@) R pWZCLc sin(y+¢@) _
Q(t) - fl‘h r 2 cosy dr+ Th fl‘h 2cosy dr
P(H) =QMw (34)
Donde 1, es el radio del cubo del rotor. Para eva-
luar el desempefio estético de la aeronave bajo las condicio-
nes deseadas se necesitan los datos del modelo cuasi esta-
cionario hasta un minimo de ¥; = t;w = 2m (Tomando
como referencia lo mostrado en Fig. 4), y de esa manera ob-
tener

T=_ [/ T(¥)d¥ (35)
H=— [TH(P)aw (36)
Y= TY(w)dw (37)
Q=_-/,"Q¥)dw (38)

Por otro lado, los momentos son obtenidos a través del sis-
tema mostrado en la Fig. 5

—H ¥
T

Fig. 5. Sistema para momentos en el rotor

My (t) =

2
KBB cosW + I, (J-R pW4CLc cos(y+e@)

T'h 2cosy
fri mrf} cos p cos ¥ dr)

MY =

N 2T

ﬂ[fo KgBcosW d¥ +

cosBcosWdr +
(39)
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2 R pW2Cyc cos(y+¢)
Jo U™ S

cosfBcos®Wdr
0 Th 2cosy B +

frt mrf cos § cos ¥ dr) dw ] (40)
My (t) = ,
. R pW4C (y+9) .

KgBsin¥ +r, (frh%cos BsinWdr +

frt mrf} cos B sin ¥ dr) (41)

MX =

% [J'OZHKBBcoslPd‘P +

2n R pW2C,c cos(y+@)

Jo Th (frh sy COSBcosWdr+

fri mrf cos § cos ¥ dr) dv ] (42)

Y sus coeficientes son (Leishman, 2006)
T

Cr= pnR2(wR)?2 (43)
T

Cu = pnR2(wR)2 (44)
Y

Gy = pnR2(wR)?2 (45)

-
Q~ pnR3 (wR)?2 (46)

P

Cp = pnRZ(wR)3 (47)

- My
CMY - an3(wR)2 (48)
- Mx
Cux = pnR3(wR)? (49)

Se definiran ahora las ecuaciones que rigen el mo-
vimiento de retraso, batimiento y el control de paso. El &n-
gulo de paso es 0, y se define (Johnson 1980)

0(W) =60,+0,,sin¥ + 0,.cos¥ + AO

(50)
Donde 6, es el paso colectivo, 04 el paso ciclico longitu-
dinal, 84, es paso ciclico lateral y A@ el factor del acopla-
miento paso-batimiento, cuya ecuacion es (Johnson W,
1980)

AB = tan(83) B (51)

Fig. 6. Sistema de batimiento (Vista lateral del rotor)

Donde 85 es el angulo formado por el eje de la ar-
ticulacion de batimiento y el link de paso. A su vez, el ba-
timiento esta definido por el sistema mostrado en la Fig. 6 y
la ecuacion de movimiento correspondiente estd expresada
en una ecuacion diferencial, como sigue
g _
==

R pWZCLc cos(y+¢)
IB I:f rdr —

R .
[ mw?r?sin B cos f dr —
2cosy Th

KgB| + 2o0sinp (52)

La primera integral del lado derecho de la igualdad
corresponde a la contribucion aerodindmica, la segunda a la
contribucién por fuerza centrifuga, el tercer factor es el
momento restaurador del muelle, y el Gltimo es la contribu-
cion de la fuerza de Coriolis. A su vez, la ecuacion diferen-
C|al que rige el movimiento de retraso es
dt =% [fR pw? C;cc;:;(vﬂp) rdr — fh mw?r? sin g dr —

K g — CZZ] + 2w sinp (53)

Las contribuciones en este caso son las mismas que

para el movimiento de batimiento, agregando la contribu-
cién del amortiguador. Llegado a este punto, es importante
definir ciertas funciones para el andlisis de los parametros 8
y { en funcidn del acimut del rotor desde una perspectiva
estacionaria. Por las series de armdnicas de Fourier se pue-
de definir el angulo de batimiento y retraso en funcion del
acimut como (Leishman 2006):
B(Y) =By + B1sSINWP + B, cosW + B, sin 2W +
B2c cOS2W + -+ + B  sinn¥ + B, cosn¥
(54)
(W) =0+ (s sinW + ;. cos W + {, sin 2W +
(3. coS2W + -+ (s sinnW¥ + {,. cosn¥
(55)
Las armdnicas B¢, o, Bnc» Cnc» Bns» {ns SON Obtenidas

[Bo %ol = -/, B 3T (56)
[Buc Gucl™ =~ J, "[B YT cosnw d¥ (57)
[Bus Gusl ™ = =/, "[B Y sinnw d¥ (58)

Donde B y T se obtienen en funcién del tiempo al
resolver las ecuaciones diferenciales. Como se observa, se
tiene un sistema de ecuaciones diferenciales acopladas. El
objetivo de la simulacién es obtener la respuesta dindmica
del sistema para unos valores iniciales establecidos.

I X

Fig. 7. Sistema de retraso (Vista superior del rotor)

Se considerard un sistema de fuerzas en equilibrio,
cuyas incognitas serdn la posicion de los controles, el &ngu-
lo de ataque del helicdptero y el &ngulo de inclinacién late-
ral del helicdptero. De los sistemas mostrados en las Fig. 8
y 9 se deduce que:
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P
TPP

hy,
Lado de retroceso % Lado de avance

Fig. 9. Fuerzas y momentos vistos desde la vista posterior
La ecuacién de equilibrio de fuerzas en el eje vertical
W — Tygrcos(ay + ag) cos(dp) — Hypsin(ay + ag) +
D sin(0ry) + Yy sin(¢g) + Trrsin(dg) —
L cos(01y)cos(dg) — Lgycos(ay) cos(dpy) +
Lgysin(¢pp) = 0 (59)

La ecuacién de equilibrio de fuerzas en el eje longitudinal
Hyrcos(ay + ag) + D cos(0y) — Tygsin(ay +

ag) cos(¢pp) +L sin(Bry)cos(dpg) —

Lgusin(ay)cos(dp) =0

(60)

La ecuacidn de equilibrio de fuerzas en el eje lateral

Yur €0s(Pp) + Trreos(Ppp) + Tyrcos(ay +

ag) sin(¢pg) + L cos(01y)sin(¢g) + Lgycos(dpp) +
Lgusin(¢pg)cos(ay) =0 (61)

La ecuacién de equilibrio de momento de cabeceo

My + Mg + W[xccos(ay + ag) —h sin(ay + ap)] +
D[h cos(ay + ag) — X¢esin(oy + ag)] + L[h sin(oyy +
ag) — XcgCos(ay + ag)] + Lgylgy = 0 (62)
La ecuacién de equilibrio de momento de alabeo

My + W[h sin(¢y) — ycg cos(dp)] + Llyce cos(dp) —
hsin(¢p)] + Trrhig = 0 (63)

La ecuacién de equilibrio de momento de guifiada

XrrTrr + Lgvley —Q =0 (64)

Las incognitas son 0y, 045, 01c, Ogrr, Oy Y D
Serd utilizado el método de Newton para resolver el sistema
de ecuaciones, con derivadas parciales halladas por diferen-
cias finitas.

3.1 Célculo de la posicion de los controles para un heli-
coptero convencional

El Bol05 S123 es un helicoptero bimotor de 2.5
toneladas, preparado para diversas misiones en transporte,
operaciones costa fuera, policia y operaciones de campo de
batalla. Es un helicoptero de cuatro palas fabricadas en ma-
teriales compuestos de refuerzo de fibra, cuyo rotor no po-
see articulaciones.

Los datos de campo de trimado, junto con los cal-
culados por Helisim, estan disponibles en la literatura (Pad-
field, 2007) y seran utilizados como referencia y compara-
cién para el método desarrollado. Los valores iniciales

BO) = B(0) = B(0) = 3(0) = {(0) =4(0) =0

La geometria y otros datos del helicdptero son

Fig. 10. Bo105 S123

Tabla 1. Caracteristicas del Bo105

C | 6.113rad™? c |027m | Iz | 231.7Kgm?
Ko | 113330N— | N | 4 | v | 5087
rad

I 0.69m R | 491m | Opy | —8°
W 420 rpm Ostr | 45° Og 3°

Tabla 2. Caracteristicas del Bo105
Clogg | 5-7rad™! | wpg | 2225.9rpm | Ryg | 0.95m
hrg | —024m | ¢ 0.2m Agy | 0.803 m?
Nrgr 2 XTR 6m Xgy | 4.56m
Clogg | 5-7rad™® | Ryg 0.95m

Tabla 3. Caracteristicas del Bo105

(X,EH 4 ° BEV 4-650
AEV 0805 mz XCG _00163 m
Xgy 5416 m hee 1.48 m
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Donde C,, es la pendiente de sustentacion del per-
fil en la pala, ry, es el radio del cubo del rotor, 85 es el angu-
lo de acoplamiento de paso-batimiento, ag es el angulo de
inclinacion del eje del rotor, h es la distancia vertical al cu-
bo del rotor, x es la distancia longitudinal al eje del rotor, A
es el area de referencia del componente, agy es el angulo
de incidencia del estabilizador horizontal, Bgy es el &ngulo

de incidencia del estabilizador vertical.

Los sufijos TR, EV, EH y CG hacen referencia a
que las variables pertenecen al rotor de cola, estabilizador
vertical, estabilizador horizontal y centro de gravedad co-
rrespondientemente. Para el calculo fue utilizada la herra-
mienta Scilab. Los datos del fuselaje pueden ser encontra-

Los resultados se muestran de la Fig. 11 a la 16.
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En las graficas obtenidas se muestra la compara-
cién de datos de campo del Bo105, datos obtenidos por Pad-
field mediante Helisim y los datos obtenidos mediante el
método y modelo del presente articulo. EI comportamiento
de las todas las graficas tienen bastante similitud. El torque
y el paso colectivo del rotor principal muestran una curva
convexa con el minimo entre los 25 y 35 metros por segun-
do.

El paso colectivo del rotor de cola fue sobreesti-
mado por el presente modelo, sin embargo presenta un
comportamiento semejante a los demds datos, siendo una
curva convexa. El paso ciclico lateral muestra una curva
con un punto de inflexién luego de cierta velocidad, y un
méaxmo pronunciado para el caso de los datos de la prueba
de vuelo. El dngulo de ataque del helicoptero se ve repre-
sentada por una curva decreciente. Y finalmente el paso ci-
clico longitudinal muestra una curva con umportamiento
igualmente decreciente.

4 Calculo de las caracteristicas aerodinamicas del heli-
coptero convencional

Fueron calculadas las caracteristicas aerodindmicas
del Bo105 bajo su condicién de trimado para un vuelo esta-
cionario, como se muestran en las Fig. 17 a 19 y un vuelo a
45 metros por segundo, ilustrado en las Fig. 20 a 22. Se des-
taca que en las figuras mostradas, la direccion del vuelo del
helicoptero es en direccion al eje negativo de las abscisas.

La Fig. 17 muestra una distribucion aparentemente si-
métrica de velocidad inducida en todo el rotor, a su vez, di-
cha velocidad aumenta radialmene hasta llegar a la punta de
pala. En la Fig. 18 el coeficiente de sustentacion (que est&
asociado directamente con los momentos en el cubo del ro-
tor) tiene una concentracion de este a estribor del rotor,
momentos antes de la posicion donde el anélisis realizado
muestra el maximo de la funcion de batimiento.

Fig. 17. Velocidad inducida en el rotor. V =0 m/s

-4 -3 -2 -1 ] 1 2 3 4
Fig. 18. Coeficiente de sustentacion en el rotor. V =0 m/s

Si se eleva la velocidad de traslacion de la aeronave, se
percibe a través de la Fig. 19 un cambio dramaético en la ve-
locidad inducida del rotor. Lo que podria denominarse co-
mo el borde de ataque del disco, es donde se presenta el mi-
nimo de la velocidad inducida, mientras que en el borde de
fuga se encuentra el maximo.

La Fig. 20 por su parte, deja en clara evidencia una
zona cercana al cubo, con forma aproximadamente cincun-
ferencial, en donde el coeficiente de sustentacion asume
muchos valores, tanto superiores como inferiores a la escala
mostrada. Alrededor de esta zona, muestra una distribucion
parecida a la de la Fig. 18, solo que focalizada a bavor y ha-
cia el borde de ataque del rotor. De forma contraria al caso
en vuelo estacionario, el maximo en el &ngulo de batimiento
se presenta en direccion al morro de la aeronave, mientras
gue el minimo esta en direccion a la cola.
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Fig. 20. Coeficiente de sustentacion en el rotor. V = 45 m/s

5 Conclusiones

El comportamiento de las Fig. 11 y 12 claramente re-
presentan las diferentes contribuciones del arrastre inducido
y el arrastre parasito en la aeronave. El arrastre inducido va
decreciendo conforme aumenta la velocidad, caso contrario
el arrastre parasito, el cual crece exponencialmente en fun-
cién de la velocidad, lo que hace que se requiera un paso
colectivo superior, y por lo tanto se genere un torque mayor.
Estos controles fueron estimados por el modelo con una
precision aceptable, siendo este un primer nivel de modela-
do.

La Fig. 13 revela que fue subestimado el &ngulo de
ataque del helicdptero para altas velocidades, sin embargo,
el comportamiento presentado estad conforme a la realidad.
El helicoptero para el caso estacionario requerird un angulo
de ataque muy cercano al de inclinacion del rotor, a medida
que aumenta la velocidad de traslacion necesita que este an-
gulo sea creciente puesto que el rotor debe proveer la pro-
pulsion para estar en equilibrio con la fuerza de arrastre,
ademas del peso de la aeronave.

En la Fig. 14 se muestra una clara sobreestimacion del
paso de colectivo del rotor de cola. Las causas son las sim-

plificaciones en modelo de rotor de cola que fue utilizado
para estimar los datos que posteriormente se emplearian en
las ecuaciones de equilibrio de la aeronave. Bastaria con
hacer unas consideraciones adicionales en el modelo de ro-
tor de cola para corregir esto. Con ello, muestra la impor-
tancia de considerar un modelo igual de complejo para el
rotor de cola, donde las velocidades relativas y el nimero de
elementos discretos sean tomados en cuenta correctamente.

El paso ciclico longitudinal y lateral mostrado en las
Fig 15 y 16 respectivamente, presentan una apreciacion
aceptable con un comportamiento adecuado a las condicio-
nes que presenta la aeroanve en la realidad. El paso ciclico
longitudinal esta directamente relacionado con el momento
de cabeceo, y el fuselaje del helicéptero al producir dicho
momento que tiende a bajar el morro de la aeronave, este
necesita compensar con un momento opuesto.

Por otra parte, el paso ciclico lateral se relaciona al
momento de alabeo, y se acciona para compensar la contri-
bucién del paso ciclico longitudinal al momento de alabeo y
el momento producido por el rotor de cola, esto mientras no
existan vientos laterales.

La velocidad inducida en el rotor, mostrado en la Fig.
17 presenta ese comportamiento puesto a que no existe ve-
locidad de traslacion, por lo que la distribucién es aparen-
temente simétrica, lo cual simboliza una buena aproxima-
cién al caso real. La Fig. 18 revela una focalizacion del
coeficiente de sustentacion en la zona mencionada ya que se
necesita crear un momento de alabeo y cabeceo para contra-
rrestar los momentos generados por la excentricidad del
centro de gravedad respecto al cubo del rotor, ademéas del
momento de alabeo del rotor de cola.

Para una velocidad superior, es decir, 45 metros por
segundo, la velocidad inducida cambia por completo su dis-
tribucidn, estando conforme a las ecuaciones desarrolladas
por Feingold y Stempin, en donde la velocidad decae en el
borde de ataque del disco del rotor. Por tratarse de una su-
perficie en movimiento relativo al aire que se encuentra de-
lante, se crea una zona parecida un punto de estancamiento,
tal y como sucede en cualquier solido que enfrenta un flujo.
Ademas de esto, el angulo formado entre el disco del rotor y
la direccion del flujo, provocan este efecto en la velocidad
inducida.

Finalmente, en la Fig. 20 la zona de flujo inverso esta
claramente detallada por el exceso de contornos cercanos al
cubo del rotor, en donde los valores de coeficiente de sus-
tentacion alcanzados tienen un comportamiento cadtico.

A su vez, la distribucién de coeficiente de sustentacion
en el resto del rotor se encuentra conforme a las fuerzas y
momentos que necesita compensar a la aeronave para que se
mantenga en equilibrio a altas velocidades (donde el fusela-
je posee una contribucion considerable, tanto en momento
de cabeceo, como en arrastre), considerando el efecto de
asimetria de velocidades (la cual contribuye de manera su-
perior en la ecuacion de la sustentacion).
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