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Resumen

En el presente proyecto se pretenden estudiar las caracteristicas de vuelo compensado de un
girodino con alas y propulsor posterior y compararlas después con las de un helicéptero
convencional y, en la medida de lo posible, con las de otros tipos de girodino.

Para lograr ese objetivo, se empieza dando una explicacién de las peculiaridades que
presentan los helicépteros frente a otros tipos de aeronaves, del funcionamiento de sus
sistemas de gobierno de control y de aquellos problemas aerodinamicos que limitan su rango
de operaciones. Se explica también como se intenta superar algunas de esas limitaciones
mediante el recurso a otras aeronaves que, como el girodino, ofrecen mas recursos que el
helicoptero convencional.

El nucleo del proyecto lo constituyen la construccion y ensamblado de los modelos dinamicos
de los diferentes componentes del helicoptero para con ellos poder determinar cémo
evolucionan los angulos de los elementos de control a diferentes velocidades de crucero. A
continuacion, se intentara comprobar su validez comparando los resultados que de ellos se
derivan con los de otros modelos disponibles en la literatura.

Tras ello se construird un modelo similar para representar el girodino objeto de estudio, cuyo
comportamiento se comparara con el helicoptero de partida para hacer manifiesto como las
alas y el propulsor afiadidos permiten superar algunas de las limitaciones caracteristicas de
los helicopteros.
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1. Glosarios y abreviaturas

PLANOS DE POSICIONAMIENTO

— STA (o FS) estaciones del fuselaje: planos perpendiculares al eje longitudinal de la
aeronave (crecientes hacia atras)

— WL (water lines): planos paralelos al plano horizontal (crecientes hacia arriba)

— BL (butt lines): planos paralelos al “plano de simetria” de la aeronave (crecientes hacia
la derecha en sentido de marcha)
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Coordenadas del centro de gravedad

PARAMETROS MECANICOS DEL ROTOR PRINCIPAL
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Radio del rotor principal
Cuerda de la pala del rotor principal
Velocidad de rotacién del rotor principal

Numero de palas del rotor principal
Numero de inercia de Lock del rotor principal

Separacién de las articulaciones de batimiento del rotor
principal (tanto por uno)

Constante elastica de batimiento del rotor principal

Factor de acoplamiento entre paso y batimiento del rotor
principal ( tan §3)

Conicidad preestablecida

Torsién constructiva de la pala del rotor principal

Solidez del rotor principal

Pendiente de la curva de sustentacion de la pala del rotor
principal

Maxima traccién del rotor principal

Inclinacién longitudinal del eje del rotor principal (positiva hacia
delante)

Coordenadas del rotor principal
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PARAMETROS MECANICOS DEL ROTOR DE COLA
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STApg, WLg, BLrg

Radio del rotor de cola

Cuerda de la pala del rotor de cola
Velocidad de rotacion del rotor de cola
Numero de palas del rotor de cola

Numero de inercia de Lock del rotor de cola

Factor de acoplamiento entre paso y batimiento del rotor de cola
(tan d3)

Conicidad preestablecida
Torsién constructiva de la pala del rotor de cola

Solidez del rotor de cola
Pendiente de la curva de sustentacion de la pala del rotor de cola

Coordenadas del rotor de cola

PARAMETROS MECANICOS DEL FUSELAJE
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Coordenadas del punto de referencia aerodinamica del fuselaje

PARAMETROS MECANICOS DEL ESTABILIZADOR HORIZONTAL
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STAyr, Wlyr, BLyr  Coordenadas del estabilizador horizontal

PARAMETROS MECANICOS DEL ESTABILIZADOR VERTICAL

iyr Angulo de incidencia
Syr Area
ARyt Relacion de aspecto
Ayr Angulo de flecha
Crmaxyr Pendiente maxima de la curva de sustentacion
Nyr Ratio de presion dinamica
- Efecto de la velocidad inducida por la estela del rotor principal
ky.p Efecto de la velocidad inducida por la estela del rotor de cola

STAyr,Wlyr, BLyr  Coordenadas del estabilizador vertical

PARAMETROS MECANICOS DE LAS ALAS DEL GIRODINO

Ipw LLw Angulo de incidencia
Sw Area
ARy, Relacion de aspecto

STArw,WLew,BLry  Coordenadas de la semiala derecha
STAuw, WLy, BL,y  Coordenadas de la semiala izquierda
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Solidez del propulsor
Velocidad de giro
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Coordenadas del propulsor

BATIMIENTO Y DINAMICA DEL ROTOR PRINCIPAL

Bo
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U

(uy, vy, wy)

(Uw, vw, wy)

6o

batimiento del rotor: cierre del cono (coordenada MBC), (rad)

batimiento del rotor: inclinacion longitudinal del cono
(coordenada MBC), (rad)

batimiento del rotor: inclinacion lateral del cono (coordenada
MBC), (rad)

velocidades del batimiento del rotor (coordenadas MBC),
(rad/s)

aceleraciones del batimiento del rotor (coordenadas MBC),
(rad/s?)

matriz de rigidez, en la ecuacion dinamica del batimiento
matriz de inercia, en la ecuacion dinamica del batimiento
matriz de excitacion, en la ecuacion dinamica del batimiento
ratio de flujo de entrada, (—)

ratio de avance, (—)

velocidad del buje respecto la Tierra, expresada en la base Buje,

(m/s)

velocidad del buje respecto la Tierra, expresada en la base Buje-
Viento, (m/s)

control de paso colectivo del rotor principal (placa de control),
(rad)
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0. control de paso ciclico lateral del rotor principal (placa de
control), (rad)

0, control de paso ciclico longitudinal del rotor principal (placa de
control), (rad)

(Hy, Yy, T) fuerzas sobre el buje, en base buje

(Hyw,Yw, T) fuerzas sobre el buje, en base buje-viento
(Xumr» Yur, Zuyr) fuerzas sobre el buje, trasladadas al CG

(Ly, My, Q) momentos sobre el buje, en base buje

(Ly, My, Q) momentos sobre el buje, en base buje-viento
(Lyr, Mygr, Nyr) momentos sobre el buje, trasladadas al CG

BATIMIENTO Y DINAMICA DEL ROTOR DE COLA

Borr batimiento del rotor: cierre del cono (coordenada MBC),
(rad)
Bicrr batimiento del rotor: inclinacion longitudinal del cono

(coordenada MBC), (rad)

B1str batimiento del rotor: inclinacion lateral del cono (coordenada
MBC), (rad)
Arr ratio de flujo de entrada, (—)
UTR ratio de avance, (—)
Arg parametro de batimiento
firr parametro de batimiento
farr parametro de batimiento
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(ug, vy, wy) velocidad del buje respecto la Tierra, expresada en la base
Buje, (m/s)
(uw, vw, Wy) velocidad del buje respecto la Tierra, expresada en la base

Buje-Viento, (m/s)
Oorr control de paso colectivo del rotor de cola (pedales), (rad)
(Hwerr, Ywerr, Terr)  fuerzas del rotor de cola, en base inclinada-viento
(Herr, Yerr, Terr)  fuerzas del rotor de cola, en base inclinada
(Xrr, Yrr, Z7R) fuerzas del rotor de cola, trasladadas al CG
Qrr momento del rotor de cola, en base inclinada-viento

(Lyr, Mrg, Nrg) momentos sobre el rotor de cola, trasladados al CG
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2 Introduccion

Desde los comienzos de la historia del helicoptero los dos principales retos a los que se han
enfrentado sus disefadores han sido el aumento de su limitada velocidad de avance, en
comparacion con la de las aeronaves de ala fija, y la mejora de su control, por tratarse de una
magquina especialmente inestable y de gobierno complejo.

Con las cuestiones de estabilidad satisfactoriamente resueltas mediante el uso de los
sistemas de mejora de estabilidad y control —SCAS: stability and control augmentation
systems—, el interés parece centrarse actualmente en el logro de mayores velocidades de
vuelo. Entre las lineas de investigacion, ademas de las continuas mejoras en los
componentes, se ha recuperado el interés en el estudio de las llamadas configuraciones no
habituales, especialmente de aquellas pensadas para conseguir un empuje adicional al del
rotor principal, como es el caso del girodino o helicéptero compuesto.

Entre las formas de composicién, se suele recurrir a dos, por lo general usadas
simultdneamente: la de sustentacion y la de empuje. En la primera, se introduce un
componente (un ala o un segundo rotor principal) que permite descargar a velocidades
elevadas al rotor principal de parte de la sustentacion, con lo que se retrasa la entrada en
pérdida del lado de retroceso y se pueden alcanzar velocidades de avance mayores. En la
segunda, se consigue una mejora en la propulsion afiadiendo un componente que suministra
directamente el empuje adicional necesario.

En el presente PFC se va a estudiar el efecto de ambas técnicas aplicandolas a un modelo
de simulacién del helicoptero Sikorski UH-60 “Blackhawk” y mostrando cémo cambian,
respecto del helicoptero original, las posiciones de los elementos de control necesarias para
mantener un vuelo compensado a diferentes velocidades de avance.
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3 Caracterizacion del helicoptero y el girodino

En los apartados del presente capitulo se presentan las caracteristicas en que se asemejan
y diferencian los helicopteros y los girodinos (o helicopteros compuestos).

En el primero de ellos se da una clasificacion general de las aeronaves en la que se tiene
como criterio principal la forma en que cada clase de vehiculo genera las fuerzas de
sustentacion y avance. En ella queda reflejado que el helicoptero y el girodino estan
estrechamente emparentados, pues ambos son aerodinos con sistema sustentador y
propulsor de alas giratorias, es decir, usan un rotor principal para generar la sustentacion y el
avance y también para controlar el vuelo.

A continuacion, en el apartado 3.2, se tratan algunos aspectos relevantes de la clase de
helicoptero mas habitual, aquella en la que un pequefio rotor de cola contrarresta el par de
giro del rotor principal. Tras enumerar los otros sistemas antipar alternativos, se presentan los
fenébmenos aerodinamicos mas destacados a los que esta sometido un helicoptero
convencional - de ellos derivan, en buena medida, sus limites operacionales — y se explican
los mecanismos de control del vuelo, los cuales se emplean para modificar el comportamiento
mecanico de las palas del rotor principal y el de cola. El nucleo del presente PFC consistira,
precisamente, en determinar los angulos necesarios en tales elementos de control y proceder
a compararlos con los que se obtendran en un helicoptero compuesto.

Por ultimo, en el apartado final centrado en los girodinos, se explica como esta clase de
vehiculo -desarrollado a partir de un helicoptero convencional al que se afiladen mecanismos
de sustentacién o propulsién suplementarios- permite superar algunas de las limitaciones
propias de este, y se da un vistazo a los intentos actuales de desarrollo industrial de una
aeronave de este tipo.

3.1 Clasificacion de las aeronaves

Si, dejando de lado otros aspectos, como puede ser el tamafo o la funcion, se clasifican las
aeronaves atendiendo a la forma en que generan las fuerzas de sustentacién y avance, se
llega a una agrupacion similar a la mostrada en la figura 3.1.



Pag. 20 Memoria

Figura 3.1. Clasificacién de las aeronaves)

3.1.1 Aeroéstatos y aerodinos

En primer lugar, atendiendo al origen de las fuerzas de sustentacion, se distingue entre los
aeréstatos y los aerodinos. Los primeros las obtienen manteniendo confinado un fluido mas
ligero que aquel en el que en que estan inmersos y se mueven, y se suelen dividir en:

o dirigibles, si disponen de planta motriz y de sistemas de direccion y control, y

¢ globos, si se mueven libremente en el aire y el control queda limitado a las corrientes
de aire.

Figura 3.2. Dirigible (izquierda) y globo (derecha)

Por su parte, los aerodinos son mas pesados que ese fluido ambiente, por lo que han de
generar las fuerzas sustentadoras manteniendo un movimiento relativo con este. Se pueden
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encontrar aerodinos sin sistema propulsor o con él. Entre los primeros estan los
planeadores y los parapentes y similares.

¢ los planeadores vuelan mediante fuerzas aerodinamicas generadas normalmente
mediante alas fijas y necesitan un sistema de lanzamiento que les proporciona el
empuije inicial. Cuando presentan prestaciones elevadas, es decir, grandes alcances
y autonomias, se suelen denominar veleros.

¢ los parapentes y alas delta: se caracterizan porque el piloto debe sincronizar sus
propios movimientos con los controles que actuan directamente sobre la orientacion
del ala delta o del ala del parapente.

Figura 3.3. Planeador (izquierda) y ala delta (derecha)

A su vez, los aerodinos con sistema propulsor se agrupan dependiendo del tipo de ala
empleado para crear las fuerzas sustentadoras por la acciéon dinamica del aire:

e en los de alas fijas, ya sean aviones o similares (hidroaviones y anfibios), el
movimiento relativo entre estas y el aire solo se da con el desplazamiento del propio
vehiculo, por lo que se debe al empuje suministrado por el sistema propulsor.

e con las alas batientes, que ascienden y descienden alternativamente respecto al
cuerpo, ya se genera un movimiento relativo con el aire, con lo que el desplazamiento
de la aeronave deja de ser un requisito para la sustentacion

¢ otro tanto puede afirmarse de los sistemas de palas o alas giratorias (rotor), con la
unica diferencia de que en este caso el movimiento es rotatorio y no alternativo.

3.1.2 Aerodinos de alas giratorias

El helicoptero es el tipo de aerodino de alas giratorias mas conocido. Con las clasificaciones
del apartado anterior, se le puede definir como una aeronave mas pesada que el aire provista
de alas giratorias (rotor) que, accionadas por una fuente de potencia, generan el movimiento
y la sustentacién que le permiten despegar y aterrizar en vertical y mantenerse en condiciones
de vuelo de punto fijo. En la figura 3.4 se muestra como con la traccién Fy generada por un
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unico rotor se generan la sustentacion que sostiene el peso de la nave G-y la propulsion que
vence la resistencia al avance T

Figura 3.4. Generacion de empuje y sustentacion en un helicoptero [1]

Aungue menos habituales, existen otros vehiculos de alas giratorias emparentados en los que
la sustentacion y la propulsion se generan de forma diferente: autogiros, girodinos y distintas
clases de convertibles.

En los autogiros, como se representa en la figura 3.5, la fuerza de sustentacion se obtiene
mediante la autorrotacion del rotor, estado en el cual las palas, que carecen de accionamiento,
giran libremente sin consumir potencia al ser atravesadas por un flujo de aire. Por su parte, la
propulsion la proporciona una hélice conectada a un motor. A diferencia del helicoptero, no
tiene capacidad de realizar vuelo de punto fijo, ya que, como en los aviones, la propulsion es
necesaria para generar la sustentacion.

Figura 3.5. Generacion de empuje y sustentacion en un autogiro [1]
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Los girodinos disponen, como los autogiros, de dos sistemas de alas giratorias para generar
por separado la sustentacién y el empuje necesarios, pero en su caso ambos sistemas son
accionados mediante un motor. Esta configuracion, como se muestra en el presente PFC, es
cada vez mas frecuente, como resultado de los intentos de aumentar la velocidad de avance
de los helicépteros incorporandoles mecanismos adicionales de sustentacion y propulsion.

Figura 3.6. Generacion de empuje y sustentacion en un girodino [1]

Los convertibles tienen, como los helicopteros, un uUnico sistema de alas giratorias que
proporciona sustentacion y empuje, pero este, mediante un cambio de orientacién, cambia de
funcionalidad en las diferentes fases del vuelo. Asi, durante el despegue, las alas giratorias
proporcionan la traccion en direccion vertical; a continuacion, en la transicion al vuelo en
crucero, las alas giratorias se reorientan y ocupan un plano ligeramente vertical, posicion en
la que generan empuije horizontal y sustentacién; ya en vuelo en crucero, las alas giratorias
proporcionan el empuje, mientras que la sustentacion proviene principalmente de las fijas
también presentes. Se puede afirmar, a modo de resumen, que despegan como un
helicéptero y vuelan como un avion.

Figura 3.7. Generacién de empuje y sustentacion en un convertible [1]

Se suele distinguir entre los convertibles en los que solo giran las hélices con su bloque motor
(rotores inclinables) de aquellos en los que giran también las alas fijas (alas inclinables)

o Convertible con alas inclinables (tilt-wing) en las que se han montado
hélices propulsoras. En el vuelo de avance, las hélices proporcionan el
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empuje; en el vertical, se inclina el ala completa para que las hélices
proporcionen sustentacion. Como el eje de rotacion se monta sobre el cuerpo
de la aeronave, ahorran peso y ganan sencillez con respecto a los rotores
inclinables. Pero, en cualquier caso, tienen un pilotaje dificultoso debido a
entrada en pérdida durante los procesos de conversion.

Figura 3.8. Convertibles de alas inclinables

o Convertible con rotores inclinables (tilt-rotor) montados en alas fijas que

no giran. Al despegar y aterrizar, los rotores producen traccion vertical; en el
paso a crucero, los rotores se inclinan para producir el empuje necesario.
A pesar las considerables velocidades de avance (550 km/h) que consiguen,
también presentan dificultades aeroelasticas en el proceso de conversion vy,
respecto los convertibles de ala inclinable, mayores peso y complejidad
mecanica.

Figura 3.9. Convertibles de rotores inclinables

3.2 El helicéptero convencional

3.21 Aplicaciones del helicoptero

Como se acaba de indicar, el helicéptero obtiene la sustentacion, la propulsion y el control
mediante un sistema de alas giratorias accionadas, lo cual le permite mantenerse incluso en
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vuelo de punto fijo sin necesidad de que una velocidad de vuelo traslacional genere estas
fuerzas.

Esta particularidad, si bien lo deja limitado por su baja velocidad de crucero, le confiere una
elevada capacidad de maniobra y una alta eficacia en el vuelo vertical y le permite llevar a
cabo acciones imposibles para otros tipos de aeronaves, como, por ejemplo, operar cerca del
suelo, realizar vuelo de punto fijo y a velocidades lentas, y aterrizar y despegar verticalmente
0 en espacios muy reducidos y de dificil acceso.

Por todo ello, esta aeronave es muy valorada en determinadas aplicaciones civiles y militares.
Entre las misiones militares mas destacadas se encuentran el combate aéreo, el apoyo tactico
y la observacion; entre las civiles, el transporte comercial, las tareas de busqueda y
salvamento y toda clase de trabajos aéreos.

3.2.2 Configuraciones de los helicopteros.

El elemento determinante del helicoptero es su rotor principal, pues mediante él se consiguen
la sustentacion, el empuje y el control. Al estar accionado por un motor fijo en el fuselaje, este
ultimo recibe un enorme par de reaccién que debe ser compensado para evitar que la
aeronave gire sin control.

En la mayoria de helicopteros esta compensacion se consigue mediante un rotor pequefo
situado en la parte trasera, pero existen otras configuraciones alternativas a esta, que podria
ser llamada convencional.

¢ Configuracion convencional:

Figura 3.10. Helicoptero de configuracion habitual [2]

o Tandem. Se disponen dos rotores con sentido de giro opuesto en las partes
delantera y trasera del fuselaje.
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Ademas de tener una limitada agilidad de maniobra, la interferencia entre los rotores
provoca unas pérdidas de potencia del orden de la consumida por el rotor antipar

—

Figura 3.11. Helicoptero de configuracion tandem [2]

e Lateral. En este caso, los dos rotores, también con sentido de giro opuesto, van
montados en el extremo de unas alas o de unas estructuras laterales.

Presentan problemas de integridad estructural por la resonancia de las turbinas
montadas en voladizo.

Figura 3.12. Helicoptero de configuracion tandem lateral [2]

e Coaxial. Los dos rotores van montados el uno sobre el otro, compartiendo un mismo
eje.
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Figura 3.13. Helicoptero de rotores coaxiales [2]

Aunque con el giro en sentido opuesto se equilibran los pares automaticamente,
presentan una elevada complejidad mecanica y una gran dificultad control

o Entrecruzada. Los dos rotores van montados en ejes proximos, aunque separados
y oblicuos. Como en los casos anteriores, se da una elevada complejidad mecanica
y el mecanismo de control sigue siendo complicado.

Figura 3.14. Helicoptero de rotores entrecruzados [2]

¢ NOTAR. El rotor antipar de la cola de la configuracion habitual es sustituido por una
salida de aire eyectado y otros artificios aerodinamicos. El sistema lo emplea
Unicamente el fabricante McDonnell-Douglas.

Air Intake Variable-pitch Fan

Direct Jet
Thruster

Figura 3.15. Helicoptero con dispositivo NOTAR [2]
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3.2.3 Componentes destacados de un helicoptero convencional

ELECTRICAL
POWER

uPpen  GENERATOR

RoOTOR  CUTTER MAIN

MAI ROTOR
|
|

TAIL
TRANSMISSION
OiL COOLER DV
APY

ENGNE
TRAMSNISSION

CARGOTROOP
COMPARTMENT

INTERMEI LANDING

GEAR

DIATE
AL T GEARBOX

FUEL by
SEATS SYSTEM LANDING LANDING
GEAR GEAR
CEFLECTOR

NOSE
COMPARTMENT

Figura 3.16. Elementos principales de un helicéptero convencional [1]

Por lo general, en un helicéptero se pueden distinguir los siguientes componentes principales

e Estructura.

e Cabina.

¢ Sistema motor.

e Transmision.

¢ Rotores.

¢ Controles de vuelo.

e Tren aterrizaje

¢ Sistemas auxiliares: hidraulico, eléctrico, instrumentacion, aceite, combustible.

3.2.4 Cuestiones aerodinamicas

En el estudio del helicoptero se distinguen dos situaciones de vuelo principales, cuyos campos
aerodinamicos son notablemente diferentes: el vuelo axial (o vertical) y el vuelo de avance.

El vuelo axial consiste en el movimiento puramente vertical de la aeronave y se caracteriza
porque campo de velocidades relativas presenta una simetria azimutal, como muestra la
imagen izquierda de la figura 3.17. Dentro de él, se considera como un caso particular el vuelo
de punto fijo (hover, en inglés), que se da cuando el helicoptero se mantiene a una altura
constante, sin velocidad de ascenso ni descenso.

ETSEIB



Estudio de la dinamica de vuelo de un girodino (helicoptero compuesto) Pag. 29

Cuando hay desplazamiento horizontal se habla de vuelo de avance, tanto si se da o no el
movimiento vertical. En el avance, el campo de velocidades relativas, representado en la
imagen derecha de la figura 3.17, no presenta ninguna clase de simetria y surgen ademas
otros problemas aerodinamicos especificos, especialmente con velocidades de avance
elevadas, como son, por ejemplo, la posibilidad de entrada en pérdida en el lado de retroceso
de pala y de que aparezcan regimenes transonicos en el lado de avance de pala.

M

w=270 =90 h=90

e . '/‘.
Zona de flujo -
invertido

=0

Lado de avance

Lado de retroceso
; ) < Y <

T< U< 27w

Figura 3.17. Distribucion de velocidades en las palas del rotor de un
helicéptero en el vuelo axial (izq.) y de avance (der.) [2]

La autorrotacion, de la que ya se ha hablado al presentar el autogiro, se puede dar también
en el helicoptero como un régimen especial, tanto del vuelo axial como del de avance. Permite
el descenso controlado de un helicoptero cuyo rotor gira libremente y desacoplado del motor,
ya sea durante una maniobra de emergencia con la que recuperar la aeronave ante fallo del
motor o bien por decision del piloto ante otras condiciones del vuelo. En la autorrotacion el
rotor se comporta como de una manera similar al de un autogiro, ya que, accionado por el
flujo de aire ascendente que lo atraviesa, entrega una sustentacion suficiente para evitar un
descenso descontrolado: En esa tarea de retencion llega a ser tan efectivo como un
paracaidas con el mismo diametro.
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Figura 3.18. Sentido del movimiento del aire en el estado de autorrotacion
(izq) y durante el vuelo normal (der.) [2]

3.2.4.1 Potencia inducida

La conservacion de la cantidad del movimiento implica que, para que el helicoptero pueda
mantenerse suspendido en el aire, su rotor debe acelerar y mover hacia abajo una corriente
fluida, lo cual consigue mediante el movimiento de las palas.

La potencia inducida corresponde a ese aumento de energia cinética por unidad de tiempo y
es el precio a pagar para mantener una aeronave en vuelo. Disminuye conforme aumenta la
velocidad de avance, pero resulta tan elevada en el vuelo de punto fijo y a muy bajas
velocidades que hace que en esas condiciones la potencia total requerida sea de una
magnitud similar a la necesaria para vencer las resistencias aerodinamicas en el vuelo a alta
velocidad.

3.2.4.2 Asimetria en el avance

Como se ha sefialo en la introduccion de este capitulo, en el vuelo estacionario axial las
magnitudes aerodinamicas son simétricas alrededor del eje de rotacién, es decir, no
dependen del angulo azimutal, lo cual se puede representar con la expresion:

—=0 (Ec. 3.1)

ESEw

ETSEIB



Estudio de la dinamica de vuelo de un girodino (helicoptero compuesto) Pag. 31

Por contra, en el vuelo de avance, aunque sea estacionario, se da una complejidad mucho
mayor, debido, entre otros factores, a la dependencia de las magnitudes respecto del angulo
de azimut, ya mostrada en la figura 3.17:

¢ el desequilibrio de fuerzas entre las zonas de avance y retroceso de las palas -lo que
se manifiesta en una tendencia a producir momentos de alabeo-, y

¢ las grandes diferencias de velocidad, muy elevadas en la zona de avance y muy
pequefas en la zona de retroceso, donde se forma una zona de flujo invertido.

3.2.4.3 Entorno aerodinamico complejo

La aerodinamica del helicoptero es especialmente compleja, pues ya en el vuelo axial se
presenta una serie de fendmenos de dificil estudio, como son los torbellinos de la punta y del
encastre de la pala y toda una serie de interacciones aerodinamicas, entre las que se pueden
destacar

¢ la de las palas con los vortices de punta de pala,

¢ la de la estela del rotor con la estructura,

¢ la de los vortices de punta de pala del rotor principal con el rotor antipar,
¢ la de los voértices de punta de pala con el estabilizador horizontal,

¢ la de la estela del buje con la estela del rotor.

En el vuelo de avance, a estos fendmenos se les pueden afadir otros mas, en parte debidos
a que los flujos tridimensionales fluctuantes creados por los torbellinos de la punta de la pala
permanecen cercanos al plano del rotor y distorsionan enormemente los campos de presiones
y velocidades.
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Destacan dos riesgos que acaban siendo determinantes para limitar la velocidad de avance
de los helicépteros, con independencia de la potencia motriz instalada en ellos:

Estela del buje
Estructura-
Estela del roto

A de pala (lado retroceso)

punta de pala

.. punta de pala

V\
20

Rotor principal

en punta de pala
(lado de avance)

Figura 3.19. Fendmenos aerodinamicos en las palas del rotor [2]

¢ en el lado de avance de las palas, donde la velocidad respecto al fluido es mas
elevada, el riesgo de transicion al régimen transonico en el extremo de las palas,
con la consecuente aparicion de zonas de compresibilidad y ondas de choque, las
cuales redundarian en una mayor potencia requerida y una mayor emision de ruido.

e en el lado de retroceso, al trabajar con mayores angulos de paso y velocidades
menores, se corre el riesgo de entrar en pérdida dinamica, la cual va acompanada
de la pérdida de sustentacién y propulsion, un mayor ruido y la aparicion de cargas
fluctuantes.

3.2.5 Control y configuracion del rotor principal

El rotor principal, al ser el responsable de generar las fuerzas de sustentacion y avance, esta
sometido a grandes esfuerzos y deformaciones.

Al verse sometidas a tales esfuerzos, las palas, que son especialmente flexibles, se desplazan
respecto al buje del rotor. Ese movimiento fundamental presenta tres grados de libertad —
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batimiento, arrastre, paso (mostrados en la figura 3.20) —que son acomodados de forma
diferente por las distintas clases de cabezas de rotor, presentadas en los parrafos siguientes.

Todas esas alternativas técnicas deben asegurar, en cualquier caso, que el piloto, mediante
los mandos de cabina, controle las fuerzas que aparecen en el rotor y, mediante estas, el
vuelo de la aeronave. Esto supone que pueda gobernar movimientos en sentido axial,
longitudinal, lateral y direccional, como se detalla en el apartado 3.2.6, dedicado al control del
vuelo

3.2.5.1 Movimiento de las palas. Solucion tradicional: el rotor articulado

Las palas se caracterizan por ser muy largas (para conseguir bajas cargas discales) y tener
unarelacion de aspecto alta (para conseguir elevadas eficacias aerodinamicas), lo que implica
que sean muy flexibles.

Ademas, deben soportar, entre otros esfuerzos, el peso del helicéptero, y se ven sometidas
por ello a fuerzas aerodinamicas considerables que pueden producir grandes
desplazamientos de las palas y grandes cargas estructurales sobre el encastre en el buje.

La solucion tradicional, conocida como rotor articulado, consistid en afiadir una serie de
articulaciones entre la pala y el buje de tal manera que, si bien las fuerzas que actuan sobre
las palas siguen siendo transmitidas al buje, este no recibe los momentos, que son
especialmente elevados.

Cada una de estas articulaciones, representadas en la figura 3.20, esta asociada a uno de los
grados de libertad que tiene la pala respecto al buje del rotor:

¢ la articulacion de batimiento: que permite batir las palas libremente y asegura una
transferencia al eje de las fuerzas de sustentacion, pero no de momentos.

¢ la articulacion arrastre: que alivia los momentos en el encastre de las palas debidos
a las fuerzas de Coriolis que aparecen en el plano del rotor al combinarse el
movimiento de rotacidon con la velocidad del batimiento libre introducido por la
articulacién anterior.
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¢ el cojinete de paso, mediante el que se controla el paso que se proporciona a las
palas.

Eje arrastre = ; \
Eje pase: —— o e W \
/ |

y |

Batimiento

Figura 3.20. Articulaciones y grados de libertad de una pala de rotor. [2]

3.2.5.2 Otros tipos de rotor

Ademas del rotor articulado, existen y se usan con no menos frecuencia otros sistemas de
construccion, principalmente los recogidos en las fotografias de la figura

[

Articulado Rigido (hingeless) Flexible (bearingless)

Figura 3.21. Sistemas de fijacion de las palas del rotor{2]

¢ rotor rigido, en el que se mantiene la articulacion del movimiento de paso, pero los
movimientos de arrastre y batimiento se dan por la flexibilidad de los materiales
empleados en la union al buje.

o rotor flexible, carente de toda articulacién y en el que todos los movimientos se
consiguen mediante la flexibilidad de los materiales empleados en la unién al buje.
Presenta, como principal ventaja, un buje aerodinamicamente mas limpio y con
menores exigencias de mantenimiento.
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¢ rotor semirrigido (o basculante), compuesto normalmente por dos palas unidas en
una articulacién de batimiento situada en el eje del rotor, alrededor del cual pivota
todo el conjunto. Las palas suelen presentar ya por construccion un ligero batimiento
y el control de paso se hace con una articulacién propia.

3.2.6 Control del vuelo

El rotor es el responsable final del control de vuelo, por lo que el piloto debe ser capaz de fijar
tanto el médulo como la direccion de la traccidon generada. Para ello, mediante los mandos de
la cabina, modifica el angulo de paso de las palas, y de esa manera puede determinar la
posicion, velocidad y orientacion de la aeronave.

Figura 3.22. Cambio de direcciéon y médulo del vector empuje de rotor [2]

El sistema de control debe ofrecer al piloto actuar sobre todas las posibles situaciones de
vuelo, es decir, el vuelo axial y longitudinal, el desplazamiento lateral y la orientacion. En el
helicoptero convencional, el piloto dispone de tres mandos principales: el paso colectivo del
rotor principal, el paso ciclico del rotor principal y los pedales del rotor antipar.

El control colectivo impone a las palas del rotor principal un angulo de paso comdun,
independiente de la posicién azimutal 6(y)) = 68,. Proporciona, en gran medida, el control del
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Figura 3.23. Cambio en las condiciones del vuelo axial
mediante el control colectivo [2]
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desplazamiento axial del helicoptero, pues actia mayormente sobre la sustentacion (médulo)
del rotor principal.

El control ciclico se lleva mediante la palanca central o joystick, que debe ser empujada en
la direccion en la que se desea el vuelo. Proporciona control sobre el desplazamiento
longitudinal y lateral imponiendo a las palas del rotor principal un angulo de paso dependiente
de la posicion azimutal, lo que se puede representar de forma aproximada mediante la
expresion

0(Y) = 6,1, - cos(YP) + B4 - sin(y) (Ec. 3.2)

Esta accion cambia el angulo de ataque de las palas de forma independiente y consigue la
inclinacion del rotor -y del vector traccion- hacia determinadas posiciones de azimut.

Figura 3.24. Cambio en las condiciones del vuelo longitudinal

mediante los controles ciclicos [2]

Por ultimo, se gobierna la guinada (el control direccional) con los pedales, pisando el del lado
hacia el que se quiere orientar el morro del helicoptero. Con ellos se modifica, de manera
analoga al control colectivo del rotor principal, el angulo de paso comun de las palas del rotor
de colay, con él, el empuje que da el rotor y el par que ejerce alrededor del CG del helicoptero.

& &

Figura 3.25. Control de la guifiada mediante los pedales del rotor trasero [2]
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3.2.7 Precisiones sobre los angulos de control

Como se ha indicado, el control del vuelo se consigue principalmente variando el médulo del
empuje que da el rotor principal y la direccion en que se orienta esta fuerza.

Para conseguir variar la orientacion, dado que en un helicoptero resulta imposible inclinar el
eje motorizado que acciona el rotor, se recurre a un accionamiento indirecto similar a la
excitacion de resonancia de un sistema dinamico: al provocar en el angulo de paso de las
palas una variacion ciclica con el azimut, las fuerzas aerodinamicas que actuan sobre ellas
también varian ciclicamente y acaban provocando que el batimiento de las palas lo haga
igualmente. Debido al cambio en el batimiento, las puntas de las palas acaban desplazandose
en un plano (llamado el plano de las puntas de pala, tip path plane) que se ha inclinado
respecto al eje motor y cuya normal, aproximadamente, corresponde con la direccion de
empuje del rotor.

Recapitulando: el piloto acciona unos mandos en la cabina, que modifican la orientacion de la
placa de control (el paso de las palas), lo cual, a su vez, acaba determinando el batimiento de
estas y, por tanto, la direccion del empuje del rotor.

Esto permite tratar como elementos de control tanto a los mandos de la cabina como la placa
inclinada de control. En el presente trabajo se opta por la ultima, pues se evita de esta manera
introducir en el sistema de estudio la serie de elementos electronicos y de accionamientos
mecanicos, eléctricos o hidraulicos que forma la cadena de transmision. De esta manera
resulta menos inviable comparar los resultados que se obtengan aqui con los de estudios
similares hechos con otros modelos de helicopteros en los que el posicionamiento de la placa
de control se logra mediante sistemas de transmision de control por completo diferentes.

T: =| collective

drive shaft @ ?‘Jy? cyclic

Figura 3.26. Control del angulo de paso de las palas mediante una placa inclinada [3]
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Por ultimo, cabe sefalar que, puesto que los cambios en el batimiento de las palas son una
respuesta a una excitacion ciclica por los cambios en el paso, se presenta entre ellos el
desfase habitual en los sistemas mecanicos de segundo orden excitados por una sefial
sinusoidal. Tal desfase se aproxima a los habituales 90°, si bien, por no tratarse de un sistema
libre y sin amortiguacion, queda siempre algo por debajo, con un valor que depende de las

caracteristicas mecanicas del rotor.

Este desfase explica que la accion del angulo de paso 6, se refleje en mayor medida en el
angulo de batimiento S, . y sean ambos los ciclicos longitudinales de cada movimiento y que,
de la misma manera, el paso 6, . influya mas en el batimiento g, y sean ambos considerados

los ciclicos laterales.

rear

B

starboard port

B
B4

coning

J7]

ic

Bre /

Pre long cyclic

Iy

1s lateral cyclic

Figura 3.27. Representacion del batimiento del rofor mediante coordenadas
multi-pala (MBC: Multi-blade coordinates [3]
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El girodino

La velocidad maxima de un helicoptero convencional esta limitada, principalmente, por las
cuestiones aerodinamicas del rotor, la potencia del motor instalado y el arrastre del fuselaje.
Los problemas asociados con la potencia instalada y con la resistencia aerodinamica se han
podido reducir sustancialmente mejorando los disefios, por lo que, en gran medida, ha
quedado como factor limitante de la maxima velocidad del helicoptero la entrada en pérdida
de las palas en el lado de retroceso. Con los disefios de helicoptero compuesto se pretende
principalmente retrasar la aparicion de ese fendmeno y, de esta manera, aumentar la
velocidad maxima que puede alcanzar la aeronave antes de verse afectada por él.

3.3.1 Cuestiones relevantes no tratadas

Dado el caracter limitado del trabajo, la comparacién del girodino propuesto con el helicptero
de referencia y otras clases de girodinos se limitara a la evolucién de los angulos de control,
y no se trataran otros asuntos especialmente interesantes como podria ser, por ejemplo, la
busqueda de mejoras en el rendimiento del helicoptero que se pueden obtener jugando con
las redundancias que los elementos de navegacion adicionales introducen en el sistema de
control

Por lo mismo, no se va a hacer ninguna referencia a uno de los problemas mas destacados
que puede aparecer en el girodino: la tendencia del rotor a acelerarse por encima de su
velocidad de rotacién maxima. Este fendmeno se debe a que, en las maniobras a alta
velocidad, el factor de carga del rotor principal aumenta mas rapidamente que el de las alas,
lo que obliga al sistema de pilotaje automatico a reducir el paso colectivo en esas maniobras.

3.3.2 Disenos actuales

Aunque el helicoptero compuesto no es una idea nueva, su desarrollo ha sido dificil hasta el
presente por una combinacion de problemas técnicos y econémicos. Parece que, finalmente,
empiezan a ser superados, y estan en marcha, entre otros, dos proyectos de fabricantes
destacados: el Sikorsky X2, que presenta un disefio de rotor coaxial y propulsor adicional, y
el Eurocopter X 3, con un rotor principal auxiliado por alas y propulsores.

El Sikorsky X2, con sus rotores coaxiales, usa el llamado sistema de palas del lado de avance
- ABC (Advancing Blade Concept)- para descargar, a altas velocidades, el lado de retroceso
del disco y evitar asi la entrada en pérdida. Con esta mejora y con la incorporacion de la hélice
trasera, que incrementa la componente axial del empuje, el Sikorsky X2 es capaz de alcanzar
velocidades de 460 km/h (250 nudos) .
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En el Eurocopter X3, a elevadas velocidades las alas descargan al rotor y los propulsores
suministran el empuje con el que vencer la resistencia del fuselaje al avance Se estima que
es capaz de alcanzar una velocidad méaxima de 430 km/h (232 nudos).

En ambos casos, se tratan de velocidades inalcanzables para los disefios convencionales.
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4 Modelo de partida: helicoptero de configuracion
habitual.

En este apartado se estudian las caracteristicas de vuelo compensado (frimmed flight) de un
helicéptero convencional, es decir, se calculan los angulos necesarios en los elementos de
gobierno para mantener esa condicién a diferentes velocidades de vuelo. Estos seran
comparados posteriormente con los que se obtienen para el girodino en el capitulo siguiente.

Se empieza presentando las herramientas que constituyen la base del estudio: el conjunto de
ecuaciones del movimiento usado habitualmente en el estudio de la dinamica de una
aeronave, su concrecion a la situacion de vuelo compensado, el detalle de los modelos
dinamicos creados para las diferentes partes que componen el helicoptero -rotor principal,
rotor de cola, fuselaje, etc. - y los algoritmos con los que se calcularan los angulos de control.

A continuacién, se presentan los resultados obtenidos al aplicar tales herramientas a los
modelos del helicéptero convencional tomado como referencia (el Sikorski UH-60, "Black
Hawk") y se trata de mostrar la validez de estos resultados comprobando, por un lado, que, al
ser introducidos en los modelos de simulacion construidos con las ecuaciones generales, se
consigue, efectivamente, un estado de vuelo compensado, y, por otro lado, contrastandolos
con los obtenidos a partir de otros estudios disponibles.

Eleccién del helicoptero de configuracion habitual

Se ha decidido tomar como helicéptero de referencia el Sikorski UH-60, “Black Hawk” por
tratarse de un modelo bastante estudiado en el mundo académico, lo cual permite disponer
de representaciones mas fidedignas e informacién de contraste.
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Figura4.1. Sikorski UH-60 “Black Hawk”

A pesar de considerarlo de configuracion habitual, en el UH-60, ademas de los controles ya
presentados, existe la posibilidad de variar el angulo de incidencia del estabilizador de cola;
ahora bien, dado que en condiciones de funcionamiento normal la regulacion es automatica y
no depende del piloto, no hay problema en considerarlo, por Io menos inicialmente, una
condicion impuesta y no un control no disponible y bastara con conocer como cambia su
magnitud con la velocidad de vuelo.

Ecuaciones del movimiento.

Para estudiar el movimiento de una aeronave con el nivel de detalle necesario en este trabajo,
basta con emplear las ecuaciones cinematicas y dinamicas de un solido rigido en el espacio.

En consecuencia, se trabaja con doce variables de estado, seis de las cuales estan asociadas
al movimiento de traslacion - tres a la posicion, tres a la velocidad de traslacion - y otras seis
al movimiento de rotacion - tres orientaciones angulares y tres velocidades angulares-.

Ahora bien, dado que se estudia el movimiento de un vehiculo, es muy habitual expresar
inicialmente las fuerzas y momentos en diferentes bases en las que son mas manejables vy,
posteriormente, trasladar las interacciones a aquella base en que se aplicaran los teoremas
cinéticos. Asi, por ejemplo: se representa primero el peso en el eje vertical de la base solidaria
a la Tierra, o las fuerzas y momentos aerodinamicos sobre los componentes de la aeronave
en bases solidarias a los propios componentes, y,luego, se trasladan al centro de gravedad
de la aeronave. Esto hace necesario usar continuamente relaciones de transformacion entre
todas estas bases, y por ello, antes de presentar las ecuaciones dinamicas, se presentaran,
al menos, las tres principales bases (Tierra, Vehiculo, Viento) y las transformaciones entre
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ellas, ya que constituyen el fundamento de las ecuaciones cinematicas generales. Por su
parte, el detalle de las bases y transformaciones entre los ejes locales de los componentes y
la base principal del vehiculo se recogen en los apartados particulares de cada elemento.

4.21 Base tierra, base vehiculo y base viento

o Base solidaria a la Tierra
Se considera la base fija de referencia. Normalmente se sitta el origen en un punto
arbitrario y los ejes se orientan segun las direcciones NED -north, east, down (norte,
este, abajo) - es decir, si se considera que x apunta hacia adelante, y mira hacia la
derecha y z hacia abajo.

i (north)

j” (east)

k" (into the earth center)

i' (north) . < .
+ Vehicle frame has same orientation

7 . as inertial frame
J° (east)

+ Vehicle frame is fixed at cm of aircraft

+ Inertial and vehicle frames are referred
to as NED frames

k' (into the earth center)
Figura 4.2. Base solidaria a la Tierra con orientacion NED [4]

e Base solidaria al vehiculo
El origen se sitlia en el centro de gravedad del vehiculo y los ejes se definen en unas
direcciones de referencia arbitrarias, pero, por lo general, claramente definidas: x en
el eje longitudinal del vehiculo; y perpendicular a x y definiendo el plano horizontal y
z normal a ambos.

ain
7 N
£y
Uoet”
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Figura4.3. Base solidaria al vehiculo

Respecto a la base tierra, la del vehiculo queda orientada mediante tres angulos de
Euler que reciben, respectivamente, los nombres de alabeo (roll, bank) ¢, cabeceo
(pitch) 8 y guihada (yaw, heading) i y se aplican a los ejes xyz situados en el CG
del vehiculo y paralelos a los de la base Tierra con una secuencia z-y-x, es decir:
guifiada ¢en z, cabeceo fen y'y, finalmente, alabeo ¢ en x"

e Base solidaria al viento
Es necesario tener definida la orientacion relativa con la que el vehiculo se desplaza
respecto la masa de aire circundante, puesto que de tal orientacion dependen en
buena medida las interacciones aerodinamicas entre ambos.

Figura4.4. Base solidaria al viento [4]

Respecto a la base vehiculo, tiene el mismo origen (el centro de gravedad) y se
orienta mediante dos rotaciones: un giro alrededor del eje -y, el conocido como

T
.j'_b
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angulo de ataque a (angle of attack) y otro respecto al z, el angulo de deslizamiento
horizontal £ (sideslip angle). Tras estas rotaciones, la velocidad relativa queda
alineada con la direccion x de la base viento.

En ausencia de viento, la velocidad del vehiculo respecto al aire es la misma que
respecto a la tierra, lo que permite establecer una equivalencia directa entre las dos,
como se mostrara en el apartado 4.5, al definir las condiciones del vuelo
compensado.

4.2.2 Variables de estado. Relaciones cinematicas y dinamicas

El movimiento de una aeronave se suele representar mediante un sistema dinamico no lineal,
cuya forma general es:

x=F(x,u,t) (Ec. 4.1),

donde x representa las variables de estado, u las entradas o controles y t el tiempo. Una
seleccion de variables de estado usada habitualmente es la formada por

1. La posicion del vehiculo respecto la Tierra expresada en la base Tierra: p,, Pe, Pa-
2. Lavelocidad del vehiculo respecto la Tierra expresada en la base Vehiculo: u, v, w.

3. Los tres angulos de Euler que orientan la base Vehiculo respecto de la base Tierra:

@ 6 y.

4. La velocidad angular del vehiculo respecto la Tierra expresada en la base Vehiculo:
D, q 7.

Las relaciones entre las derivadas de los estados x y los estados x se obtienen a partir de
relaciones cinematicas y dinamicas:

1. Relacion entre las velocidades (p,, b, p,) ¥ (4, v, w) mediante la matriz de
transformacion entre las bases Tierra y Vehiculo

Pn
<Pe> = (Ec. 4.2)
Pa

cosBcosy singsinbcosy —cospsiny cosgsinfcosy +singsiny\ ,u
(cos@sinlp sin ¢ sin 6 siny + cos ¢ cos P cosd)sin@sint[;—sind)cosd)) <v>
—siné sin ¢ cos 6 cos ¢ cos @ w

ek
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2. Expresion de las aceleraciones (i, 7, w) a partir de la aplicacion del teorema del
momento cinético (22 Ley de Newton) a la aeronave tomando como referencia la Tierra
y expresado en la base mévil solidaria al vehiculo.

iU TV — QW F,
(0) = <pw —ru> + = (Ec. 4.3)
w qu —pv

N

3. Relacion entre las derivadas de los angulos de Euler (¢, 8, 1) con las velocidades
angulares en la base vehiculo (p, q, 7).

d) 1 sin¢tan8 cos¢tanb

: 0 cos ¢ —sin¢ P

0 ]= : q (Ec. 4.4)
lp cosf cos 6

4. Expresion de las aceleraciones angulares (p, g, ) a partir de la aplicacion del
teorema del momento angular en el centro de gravedad del vehiculo, de nuevo con la
Tierra como referencia y expresadas en la base movil solidaria al vehiculo.

p l1pq — gr [3My + LM,
1
(q) = | Igpr — Tx(p? —12) | + 5 M, (Ec. 4.5),
T [7pq —Thqr [,M, + TgM,,
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donde las constantes I; representan combinaciones de momentos y productos de
inercia.

_ Ixz(’x"y'”z) _ Iz(lz_ly)'HJ%z

I - I, -
IZ IXZ

F3 = F F4_ = ?

I;—Iy Iz (Ec. 4.6),
F5 - I F6 - I
y y
Le(Ix=1y)+13, Ly
el b
['=LI,— IJ%Z

En las expresiones de las fuerzas (F,, F,, F,) y momentos exteriores (M,, M,, M,), el
conjunto de las acciones aerodinamicas sobre el helicoptero se descompone en la suma de
las contribuciones de cada componente. Asi, por ejemplo, para el momento de alabeo [ se
tiene

L= Mx = LMR + LTR + LFU + LHT + LVT (EC 47) y

donde los subindices representan, respectivamente: MR, rotor principal; TR, rotor de cola; FU,
fuselaje; HT, estabilizador horizontal; y VT estabilizador vertical.

Como se vera en las secciones siguientes, las entradas u (8,, 015, 01, Our, €tc) que se
aplican en algunos de esos componentes - rotores, estabilizador horizontal- permiten controlar
el vuelo modificando las reacciones aerodinamicas en ellos generadas.

Eleccién del programa de simulacion

Los modelos dinamicos empleados son relativamente sencillos, por lo que no sera necesario
recurrir a un lenguaje de programacion con el que asegurar una computacion rapida y
eficiente. Se ha optado, en consecuencia, por crearlos directamente en el lenguaje de
programacion MATLAB, de la compania Mathworks, porque de esta manera se dispone
inmediatamente, por un lado, de unas herramientas agiles de representacion grafica de la
informacién generada y, por otro, de la posibilidad de usar Simulink como herramienta de
verificacion para el vuelo compensado.
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Modelo de simulacion. Modelos dinamicos de los componentes
del helicoptero

En este apartado se presenta un modelo matematico adecuado para la simulaciéon en tiempo
real de un helicéptero de configuraciéon habitual, es decir, con un rotor principal y otro auxiliar
de cola.

Se basa en el presentado en Talbot [5], que tiene como nucleo las ecuaciones mecanicas del
solido rigido al que se incorporan los diferentes modelos que proporcionan las fuerzas y
momentos aerodinamicos que actian sobre cada componente de la aeronave. Hilbert [6] lo
adapta al UH-60, concretando los valores de los parametros que les son propios y dando
cuenta de las particularidades de este modelo, como el estabilizador horizontal ajustable
anteriormente referido.

La disposicion general del modelo de simulacion se muestra en el diagrama de bloques de la
figura 4.5

En los siguientes paragrafos se precisaran las principales hipotesis y consideraciones
empleadas en el desarrollo de cada elemento del modelo y se desarrollaran las ecuaciones
detalladas para las fuerzas y momentos. Los objetos identificados como “Ti” corresponden a
las matrices de transformacion con las que se transfieren las velocidades, fuerzas y momentos
entre los diferentes sistemas de ejes locales y el general del vehiculo. Tales transformaciones,
ademas de ser necesarias para definir las condiciones cinematicas y dinamicas del
helicéptero, son imprescindibles para dar cuenta de los efectos de interferencia aerodinamica
entre los componentes del modelo.

ROTOR
__,|:|_,E|_
» ROTOR
DECOLA
DINAMICA
__pl:l_; l:l— DEL SOLIDORIGIDO
(6 GRADOS DE LIBERTAD)
> ESTABILIZADOR
HORIZONTAL

ESTABILIZADOR
VERTICAL

Figura4.5. Diagrama de bloques dinamicos
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Como este proyecto se va a limitar a estudiar las condiciones compensadas, en la practica
estaticas, no se ha considerado necesario incorporar al modelo general ni la dinamica de
batimiento de las palas del rotor principal ni la del equipo motor, con lo que se simplifica
notablemente el modelo de Talbot [5] tomado como referencia

441 Rotor principal

Se dispone de un primer grupo de ecuaciones que representa la dinamica del angulo de
batimiento y de otro que relaciona esa dinamica con las fuerzas y momentos que actuan sobre
el rotor principal.

4.41.1 Ecuacion de batimiento del rotor principal

La ecuacién del movimiento que corresponde al grado de libertad del batimiento se desarrolla
usando la aproximacion del plano de las puntas de las palas (tip-path plane). Se adopta,
ademas, una serie de supuestos y simplificaciones similares a los empleados en la que se
suele conocer como “teoria clasica”, entre los que conviene destacar que:

e La pala del rotor se considera rigida para los esfuerzos de flexion y de torsion

e Se considera que la torsidon constructiva del angulo de paso varia linealmente entre
encastre en el buje y la punta de la pala.

e Se acepta que el angulo de batimiento y el angulo de incidencia del aire en la pala son
pequefios y que la aproximacion de flujo bidimensional es valida a lo largo de la pala.

e Los efectos del movimiento de la aeronave sobre el batimiento se reducen a la
aceleracion normal y a las velocidades y aceleraciones angulares en el plano del buje:

P, 4D q.

¢ No se tienen en cuenta la influencia de la zona de flujo invertido ni los efectos de la
compresibilidad y la entrada en pérdida de los extremos de las palas

e Se acepta la simplificacion de flujo de entrada uniforme, por lo que no se usan modelos
de variaciones locales o dinamicas.

o Se toma un valor de 1 para el factor de pérdida de punta de ala, es decir, se desprecia
tal pérdida.

o Se considera que el batimiento queda suficientemente bien representado con una
aproximacion hasta el primer arménico con coeficientes variables en el tiempo, es
decir:
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B(t) = Bo + B1c(t) - cos(¥) + Bi5(t) - sin(¥) (Ec. 4.8),

En estas ecuaciones apareceran de forma explicita los parametros primarios de disefio, a
saber: constante de resistencia del batimiento Kz, excentricidad de la articulacion de

batimento € ,, nUmero de inercia del Lock , y angulo de acoplamiento entre paso y batimiento
K.

Los rotores rigidos y articulados pueden estudiarse con un mismo modelo, si bien la

)f
. \

\

KB

PRIMARY DESIGN PARAMETERS

FLAPPING HINGE OFFSET, e
FLAPPING HINGE RESTRAINT, K’j

PITCH-FLAP COUPLING, &3

R4
BLADE LOCK NUMBER, 72 %—

Figura4.6. . Parametros constructivos del buje del rotor [5]

diferente naturaleza de ambos tipos quedara reflejada en las grandes diferencias entre los
valores de algunos parametros de cada tipo constructivo. Para un rotor de 3 6 4 palas, las
ecuaciones dinamicas del batimiento en la referencia de la punta de pala son:

EO 130 ﬂo
Pic|+ D |Bic| + K |Bic| = (Ec. 4.9),
ﬂlS ﬁlS ﬁlS
con siguientes expresiones para las matrices de rigidez D
v(i_z2_.¢€ _ym (L 2
|[2(4- 3€+2) 0 4-(3 E+E)—|
= v(i_z2 ., ¢
D=0 0 2(4 2 e+ 2) 2 (Ec. 4.10)
INCNEN 2 _ v(t_z_.,¢€
2(3 6+€) 2 2(4 36+2)
g‘sl
Y ¥
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de inercia K
K= (Ec. 4.11)
r 2 2
., YK (1 € Yk e, _yKlu(g_)
P 4 \27°772 4( ) 4 \3°°¢
) y (1 2 +€2 N
yu (1 e pr—1+ 2\@73¢7 2
——(———) yKop® (1 € 5 5
E 213 2 g 2 °t72 L
8 \2 2
y (1 2 N z N )
yKlu(Z ) 2\a73¢7 2 5 P14 2
3 2 2 ZvKoul=— —
2 \3 yu l—e+€— g Y Kun <2 €+ 2>
8 \2 2
'@\
Yo
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y de excitacion F

F =

(Ec. 4.12)

wy [ pe ] [ 36D
- B
n2f| B4 0 9t+| 0 A
0 e (1 2 -2 (2-es D)
0 l“?@‘?ﬂ 2 \2 2

[ (1 E)+ 1
s e
2|£ 1_..¢ | 2 372
12 \2 2/ |
[ (1 6) 1
| (773 | 6,
14 4 3
+ 0 _|2 1 2 | 0 |:91C]
2 (1_,, & ’
|_4' <2 € 2>J 1s
[ (1 e) 1
YH (2 vl 473 l
-5 ¢ 2z T e |
|72 \2 2/ |
3
2
LEL)
8 \3
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4 —2<1+-__ﬁ> P9 ||a et |
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En ellas aparece P, el ratio entre la pulsacion de batimiento del rotor y la velocidad angular
del sistema del rotor, cuyo valor queda determinado por los principales parametros
constructivos.

2_ 14 RMg , Kp | yKi(q 4
PP =1+ bk o+ (1 36) (Ec. 4.13)

Para un rotor semirrigido (teetering rotor), no tiene sentido fisico hablar de la referencia de
las puntas de pala, pero es posible emplear las expresiones que acaban de ser presentadas
introduciendo, en la expresion dinamica del batimiento el término S, como una constante

preestablecida y anulando los términos dinamicos a él asociados - S, = f, =0- y la
excentricidad de la articulacion, € = 0.

B(t) = Bo + B1c(t) - cos(®) + B15(L) - sin(yh) (Ec. 4.14),

4.41.2 Fuerzas y momentos del rotor principal

Para el desarrollo de las ecuaciones de fuerzas y momentos, se usa el mismo conjunto de
supuestos elementales que con la dinamica del batimiento en el plano de las puntas de pala.
De esta forma, en el estudio aerodinamico se usa, ademas de la hipétesis de flujo uniforme,
la teoria del momento (o impulso), la mas sencilla, y, para calcular las fuerzas sobre cada
pala, se toman los resultados locales de la teoria de perfiles bidimensionales, los cuales se
integran posteriormente a lo largo de la pala.

Al haber sido despreciados los efectos de la zona de flujo invertido, la compresibilidad y la
pérdida, las componentes de fuerzas y momentos totales del rotor se pueden obtener también
analiticamente mediante la suma de las contribuciones de cada pala, que son funciones
analiticas del azimut.

HUB-BODY

SYSTEM \TV/;OVHV ™ /—\

Lr

ROTOR SHAFT
ORIENTATION

VH
Y,
j? 3”1 I w
Hy. Ly
< — VopZevy UH H
MR: MR _—"\ ROTORHUB W
wi \ (ORIGIN)
BL XwR: LMR Wy

st Zmr Nwr (a) PERSPECTIVE VIEW (b) PLAN VIEW NORMAL TO
Upye Vyy PLANE
AIRCRAFT REFERENCE
SYSTEM Figure B-1.- The hub-wind axis system with main rotor force, moment,
Figure B-2.- Hub-body, aircraft reference and body-c.g. axis systems. and velocity components defined.

Figura4.7. Base buje y base buje-viento [6]
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También ahora - como en el desarrollo de las ecuaciones dinamicas en el plano de punta de
palas -, las fuerzas y momentos se calculan, primero, en la base viento-buje (wind-hub axes)
y, después, son trasladadas a la base buje-cuerpo (hub-body axes).

Las fuerzas y momentos asi calculados contienen términos periddicos, el mas elevado de los
cuales se corresponde directamente con el numero de palas del rotor. Por ejemplo, para un
rotor de tres palas, las ecuaciones de fuerzas y momentos contienen términos armonicos con
frecuencia 1/3 de revolucion, y, para un rotor de cuatro palas, los términos armonicos llegan
a la frecuencia 1/4 de revolucién. La frecuencia de estos términos armonicos es lo
suficientemente alta como para no tener interés en el estudio de las cualidades de manejo y
maniobrabilidad, y, por lo tanto, se prescinde de ellos.

Con la eliminacién de esos términos, resultan las formulas de fuerzas y momentos similares
para rotores con diferentes nimeros de palas. Expresando sus componentes en la base eje
buje-viento se tiene:

e traccion del rotor T,

T = (Ec. 4.15)

% pacR(QR)? {g—g (1—-€e*)A? —%(90 — K1Bo) [2/1.“(1 —€e)+ <6 - g) Bic — %ﬁlc ]
Ha-rva(- Dot

P1s 1
4

1 9 K 1 2 1 1 2 2
+Z( 1c — 1ﬁ1c)[_ ( _6)+Z#( _€)ﬁ15+§'80]

b0~ K[~ 3n (=) i+ (1 - ed) (1= 2]
+ % [—46(1 — €)B1cA —3(1 — €)AByc — <§ - 6) ﬁoﬁm]

1
+ %[6(1 — 6)(—,6’102 + ﬁlsz) + Z(l —€)? (—ﬁ1c2 + .31s2)

1 5 %1 °2
- E (1 - 62) <_2.302_§ﬁlc +§ﬁls )l}

e fuerza horizontal, Hw,

B

b
w F\’q&"’

m l"hé :R
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w
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H, = (Ec. 4.16)

% pacR (@R~ (80 ~ Kufo)[(€ =) s =5 Bus + 3601 — €D — 2611 — ) ]
if (Se—3)h1 ~ 24 20— pro1— e |

216~ kg [A A - a3 g - - (-0 ]

_ %(913 — KyBy) [—gﬁo + u(% Brs(1 - €) +%(1 - &% i)

— 2By p? (1 — e)]

~2[-2a0 - %~ 2 g (5-5) ~ 281 - D) |

_ %[65'0,1(1 — e —%ﬁlcﬁls (1-€?) — % (1 - €)% frs

5
t 2 (1—€)*Byc ﬁ1s] — 12 Bo Pic(1— 6)}

o fuerza lateral, Yw:

Y, = (Ec. 4.17)

% pacR(@R) [~ 8o — Kufo)[( = 3) s = 5 Bus + 36001 — €D~ 21,1 ) ]
O S

—%(910 - Klﬁlc){/l (1—€?)+u [Z Brc (1 — €)pys —%(1 —€)’ ﬁlc] }

_%(le — KiByy) [—%ﬁo + u(% Bis(1—€?) + %(1 - % i)

— 2By u* (1 - 6)]

~3[-220 - 01 -2 puprc (5-5) - 2us1 - D) |

_ %[6/30,1(1 —6) —%ﬁlcﬁls (1-¢?) — % (1-€)?Bsc frs

5
t 37 (1—€)*Pyc :Bls] — p1? Bo Pic(1— 6)}

m ‘_'hé q‘-‘
B

e |
[72]
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e par del motor, Q (alrededor del eje Zw)

Q= (Ec. 4.18)

n 6 A u
Eb pacR*(QR)? {E [14+ @1 -€e?)p?] - (90 - Klﬁo) (§ + n eﬁlc>

+ (ch - Klﬁlc) [(% - g) B — Eﬁo - &(1 —€?) Hz]

6 16
1 1 A By
#Cu- )|z 0 (5 o5 )
A €eu
—@G+zﬂ9
1 B2 3 1
—5(1—52) P+Aup, + neBBy + u2<%+§ 51c2+55132>l

M 1 2  €\/1 * 1 °?
F3hhem 373 )2, T2l

e momento de alabeo, Lw ,

e

M
Ly = 2(Kebrs + =2 B1s 02 (Ec. 4.19)

Np 2 u 2 1 3 2 u
—71139 143 5(1—6 ) (60 — K1Bo) — [g"‘g# (1—5)](915— Klﬂls)+§9t

U ’u_z 1 €
+5 1-e)A+ ?(1—6)31c— (g—z)ﬁu}

¢ momento de cabeceo, Mw

eM
My, = "2 (Kgpyc + L By, 0?) (Ec. 4.20)

1 2
- %Iﬁ 0%ye {_ Ig + %(1 - 6)] (01c — K1Bic) —% (1-€?) Bo

F i+ (%—Z)ﬁls}

B

i é-“f‘\?
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En las expresiones del par Q y la fuerza en el plano Hw aparece el coeficiente de arrastre
equivalente 6, para cuyo calculo se emplea la siguiente férmula, que ofrece una
correspondencia razonable con las medidas experimentales de una gran cantidad de perfiles:

2
5 =0.009 + 0.3 (ﬁ) (Ec. 4.21)

aga

En ella, el término (6 Cr/ac)adopta el papel de angulo de ataque equivalente promediado.

La traccioén del rotor Ty el ratio de flujo de entrada 4

w C
a=t_ (Ec. 4.22)

estan relacionados implicitamente, lo que obliga a usar un proceso iterativo de calculo -en el
presente trabajo, el de Newton-Ralphson - para determinar simultdneamente ambos valores.

Se necesita estimar la velocidad inducida al aire por el rotor principal para, en calculos
posteriores, cuantificar las velocidades que la estela del rotor crea sobre otros componentes
del helicéptero

v, = (&— ) QR (Ec. 4.23)

4.41.3 Matrices de transformacion
4.41.3.1 De base cuerpo a base buje-viento

El calculo de la dinamica del batimiento del rotor y de las fuerzas y momentos de rotor en la
base viento-buje requiere expresar en estos ejes las velocidades (u,v,w) y aceleraciones
angulares (p, g, r) de la aeronave, que estan referidas a los ejes principales del helicéptero,
la base cuerpo.

El paso de esta a la primera se hace mediante dos transformaciones, que comprenden
traslaciones y rotaciones. Con la primera se define la base buje, en la que los ejes pasan del
CG de la aeronave al centro del buje en el plano del rotor y se inclina hacia adelante un angulo
is(en sentido y negativo), el cual corresponde la inclinacién del eje del rotor respecto el eje
vertical del helicéptero. En esta base intermedia las expresiones resultan:

3%
Fecel

>
ETSEIB
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Uy cosig 0 sinig STAy — STAcq Uy DB
|:vH] = [ 0 1 0 ] ( _(BLH - BLCG) vH X qB )
Wy —sinig 0 cosig WLy — Wleg Wy s

Pu cosig 0 sinig] [PB
[QH]= [ 0 1 0 ][CIB] (Ec. 4.244)

Ty —sinig 0 cosigl L7B

La segunda transformacion, con la que se pasa de la base buje a la viento-buje, representa
solo el giro, sin salir del plano del rotor, que lleva el eje x de la base anterior a la proyeccion,
sobre este plano, de la velocidad relativa del viento respecto a la aeronave. Es decir, se rota
la base alrededor del eje z positivo mediante el angulo S, de deriva del rotor, definido por:

B = sin—— (Ec. 4.25)

1
(viruf) 2

o bien como ¢, = 0, cuando uy = vy =0

Esta ultima transformacion se debe aplicar también a las inclinaciones del mando ciclico:

|- [ o o]
—sin [S’W cos ﬁW 0 (Ec. 4.25)
Wy
O1cw] _ [cosp —sin B, [01c
Hisw] B [Sinﬁ:,/ cosﬁw] [915] (Ec. 4.26)

4.41.3.2 De base buje-viento a base cuerpo

Una vez calculados fuerzas y momentos con las formulas del apartado 5.1.2, estos deben
expresarse en la base del cuerpo para usar su aportacion a las fuerzas y momentos totales,
que son los que aparecen en las ecuaciones dindamicas generales de la aeronave, las de un
cuerpo con 6 grados de libertad.

El camino seguido ahora ha de ser el inverso, por lo que se pasa primero de la base buje-
viento a la buje,

B
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[Hy, cosBy —sinpf, 0] [Hy
Yyl = [sin Bw cosBy Of [V, (Ec. 4.28)
L T 0 0 LT
Ly cosBy —sinf, 01 [Lw
MH] = [sin Bw cosBy O MW]
L Q 0 0 11e
y después de la base buje a la base cuerpo.
X yR cosis 0 =—sinig] [—Hy
Yur [ 0 1 0 Yy (Ec. 4.29)
| ZmR sinig 0 cosig T
[Lyr cosig 0 —sin ls STAy — STAcq Xur
MMR = [ 0 1 ] [ ] - BLH - BLCG X YMR
| Nyr sinig 0 cosig WLy — Wleg Zur

4.4.2 Rotor de cola

4.4.2.1 Ecuacion de batimiento de un rotor de cola ordinario

Para el modelo general se usa un rotor de cola de tipo semiarticulado (teetering) con un paso
colectivo fijo 8, = 0, la cual es una solucién constructiva nada infrecuente.

Dado que la velocidad de rotacion del rotor de cola -y, por tanto, la frecuencia de batimiento-
es mucho mayor que la del sistema del rotor principal, en la ecuacién del batimiento se
pueden despreciar de entrada todos los términos dinamicos — primera y segunda derivadas:

Bic = Bis = Bic = B1s = 0. Con ello, las férmulas generales, presentadas para el rotor
principal, quedan simplificadas sustancialmente y permiten calcular directamente la solucion
estacionaria con los términos estaticos S, B1s:

10 3 2 1
Bictr = - Kirr (1 + EM%R)flTR - (1 + %) forr | (Ec. 4.27)

TR L

TR L

1] HUTr IlTR ]
Bistr = A (1 __>f1TR + Kirgr (1 +_ forr
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donde
4 2
UTR UTR 3
Arg =1 —T+ Kirr <1 +T> (1 +§M72"R)
4 16 drr
fitr = 3 UrrBorr + o PTtr — Q_TR
forn = 2K Born + —2 (89 4 20, + 22 ) Prr
2TR = 3 TUTR UTRPOTR VrrQrR qrr — UTR 3 VOTR tTR TR Qrn

4.4.2.2 Fuerzas y momentos del rotor de cola

Por su parte, las ecuaciones de fuerzas y momentos también se ven muy simplificadas
respecto a las del rotor principal, ahora por tratarse de uno de tipo semirrigido:

e no presenta excentricidad ni resistencia al batimiento: € = 0, Kz = 0

e los pedales de la cabina solo actuan sobre el paso colectivo 6 1, y los dos términos
del paso ciclico se puede anular: 8;,7z = 6157 =0

e se desprecian los momentos creados en el plano de giro del rotor: alabeo L y cabeceo
M.

Aplicando todo esto, las expresiones en la base buje-viento del sistema local del rotor de
cola resultan:

_ 2[2R g (1 KER)  Ourr 2
Trr = parpcrrRrr(QrrRTR) > T b3+ )+, (1+ ugg) +

urrK 1, pf HTR D
TR2 TR | e — AorR (g + %) Kirr + %QLT‘Z] (Ec. 4.29)
Qrr = (Ec. 4.28)
2 2| SR 2 Arr Arr
parrcrrR7r (UrrRTR) (1+ MTR) —— (Borr — KirrPorr) ———Orrr
darn 3 4
B1sTr UTR BisTr
+ Kirgr [,31ch (_; - ?IBOTR __156 #%R)
Bictr . MrrRATR  Bicr
+ Bisr (_ s T4 T 1o “%R)]
1 Bo® 3 1
3 [ Agr + Arg Hrr Bierr + UiR (T + 3 Bic” + 3 .3152> ]

+ M% BobBis }

&

m &S
w
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1
{ ------ M? Bob1s — = (,312ch + Bisrr) — [M% (Borr — KirrPorr) +

1 prrR (1 1 UTRBoTR\ 4TR
P Kir Bistr — ,31cT ] — 5 KirrPicrr + " Bistr — — ) o.
TR TR

L[z (z%if]}

Yurr = (Ec. 4.31)
(1 4
parrCrrRrr(QrrRTR) {_Z(HOTR — KirrBor ) <—§,315TR + 3BorriTr
Oirr
2ﬁ1sTRHTR> - _( —PB1str + 2BorrUTR — BisTR M%R)
Kirr
[ﬁ1cTR(/1TR + BicrrUrr) + Bis (‘gﬁo + 2B1sTrRUTR — 2ﬁ0#’%R>]
1
+ Z BistrArr + = ,BOTR Bictr — 7 .uTR(6,80TR/10TR — BicrrPist )
2 1 Prr
— UrrPorrBPicr + 7= KirrBicTrUTR ——ﬂOTR +— ﬂ1s UTR | 77—
16 16 Qrg
1 | 1
+ [g (Borr — KirrP1icTr) + 8 + EKlTnglsTRﬂTR + EATR
qrr
16ﬂ1cTRHTR Or }
HWTR = (EC 430)

STrUTR 1 4
parrCrrR7g (QTRRTR)2 { — —(0orr — KirrBorr) (2)LTRHTR - _:BlcTR)
2arg 4 3

Oirr 1 2
- _(ATRMTR —Bicrr) + ZKlTR [§ﬂ0ﬂ1cTR + Bistr(Arr — ,31sTRHTR)]

3 1 1
+ n BicrrATrR — 5 Borr Bistr + 7 trr(Bérr + Bicrr)

1 O 3 1
- [g (Borr — KitrPorr) + 8 + EKlTnglsTR#TR + EATR

Prr 1 qrr
16ﬁ1cTRliTR Q (16 KirrBictr + = ﬁOTR + 16ﬁ1sTRliTR> -QTR}

En la siguiente figura se muestra las direcciones y sentidos en que son positivas las
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componentes que se acaban de definir:

THRUST ALONG SHAFT

INTO PAGE
H
{ “toraue Wi
Qrg O
ROTATION

Yw
TR

Figura4.8. Fuerzas y momentos en un rotor de cola convencional [5]

El coeficiente de arrastre equivalente drgzse calcula con la misma féormula general ya
empleada con el rotor principal:

2
Srr = 0.009 + 0.3 (“i) (Ec. 4.32)

OTR QTR
También de nuevo, la interrelacion entre traccion del rotor Ty el ratio de flujo de entrada A

App = ——2R . __CTR (Ec. 4.33)

fir RrR 2 |uig+ Mg

obliga a calcularlos simultdneamente mediante un proceso iterativo, el de Newton-Ralphson
en el presente trabajo.

4.4.2.3 Matrices de transformacién. Interferencia con el rotor principal

El helicoptero UH-60 fue disefiado con un rotor de cola inclinado hacia el lado derecho del
estabilizador vertical. Para encontrar la contribucion que hacen a la resultante las fuerzas y
momentos aerodinamicos es necesario introducir dos sistemas adicionales ejes: el sistema
de ejes ladeado (subindice C), y el sistema de ejes ladeado-viento (subindice CW). Una vez
que estos ejes sistemas y las transformaciones entre ellos se han definido, el desarrollo de
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las ecuaciones para el batimiento, la fuerza, y el momento son analogas a la de un rotor de
cola ordinario, y, lo mismo que con aquel, es necesario determinar las componentes en esta
base de la velocidad de flujo local, el cual esta distorsionado por los efectos del flujo
descendente creado por el rotor principal.

urR, (+ FORWARD)

TR e
WTR
—tan-1 c
oTRg ~ AN ("rn )
c
TR~ “TRe
Y, Yg (+ RIGHT)
WTR 98
e K TRo XTRe. “TRe
"TRg f "
XTR apf e
w cw A = tan
L Y PTReCT2 TRe (w
rPDrs cw
—
2 (+ DOWN) 3 The "TRe
ITRew
1 YTRew

Figura 4.9. Fuerzas y momentos en el rotor del UH-60 [6]

4.4.2.3.1 De base cuerpo a base buje-viento

La velocidad relativa del aire en el buje del rotor, expresada en el sistema local de
coordenadas cuyos ejes son paralelos a los de la base cuerpo se calcula mediante la siguiente
transformacion cinematica:

Urg Up STATR — STACG PB 0
UTR = UB + _(BLTR - BLCG) X QB + O (EC 434
WrR Wp WLrgr — Wlee s Witr

El término w; rrrepresenta la velocidad descendente de la estela del rotor principal. Dado el
nivel de detalle unicamente aproximado del modelo del helicoptero que se esta construyendo,
se va a usar un valor de downwash constante para una posicion determinada respecto a la
referencia buje-cuerpo del rotor principal.

WiTR = kfvl‘MR (EC 437)

La constante de proporcionalidad se estima siguiendo el modelo de HOWLETT, que hace
depender su valor del angulo de la estela x
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x= tan" (%) (Ec. 4.35)

I
X
X

k., factor de aumento de la velocidad inducida [-

i i i i
0 10 20 30 40 50 60 70 a0 a0 100
Angulo de la estela del rotar [*]

Figura 4.10. Efecto de la estela del rotor principal sobre el rotor de cola [7]

Se supondra el mismo efecto de la estela sobre los otros elementos de la cola, los dos
estabilizadores.

Para trasladar la velocidad al rotor de cola, debe aplicarse a la calculada en el paso anterior
una rotacion alrededor del eje x por el angulo de inclinacién con el que esta construido

UcTR L 0 0 Urr

Y[ . T
[vcm] = |0 cosG—Kang) SING = Kang) [ |vpp| (Ec. 4.39)
Wcrr 0

_Sin(g — Kang) Cos(g — Kang) | LWTR

y, después otra por el angulo de viento local, definido como:

1 (v
Bwerr = tan™t (ﬂ) (Ec. 4.40)

UCTR

A esta base local buje-viento del rotor de cola inclinado se trasladan también la velocidad
angular del cuerpo de la aeronave.

4.4.2.3.2 De base cuerpo a base buje-viento
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Una vez calculados fuerzas y momentos en la base local, estos se trasladan a la base general
cuerpo mediante las transformaciones de base viento a base inclinada, de base inclinada a
base paralela a la base cuerpo y, finalmente, de base paralela a base cuerpo

—Herg cosferr —sinferg 0] [~Hwerr
YCTR - sin lBCTR COoS )BCTR 0 YWCTR (EC 441)
—Tcrr 0 0 UL =Terg
Xrr [(1) i ° : ”O K ] —Herg
YTR — COS(E - ang) - Sln(i - ang) YCTR
T T _
ZTR 0 sin(i — Kang) cos(z — Kang) Terr
1 0 0
Lrg . 0
Mpg| = 0 cos(g — Kang) — sm(g — Kang) [ 0 ] _
Nrg 0 sin(g — Kang) cos(g — Kang) |L97R
STAy — STAc¢ Xrr
BLy — BLce | X | Yrr
WLy — Wlee Zrr

443 Fuerzas y momentos de la cola

Para determinar las fuerzas aerodinamicas de sustentacion y resistencia al avance que actuan
sobre los elementos de la cola — estabilizadores horizontal y vertical-, se emplea el modelo
propuesto por Talbot [5], el cual permite trabajar con cualquier angulo de ataque a y de deriva
lateral B, incluyendo el vuelo hacia atras.

Las expresiones de los coeficientes aerodinamicos que van a ser presentadas son idénticas
para ambos estabilizadores cuando se formulan en el sistema de ejes local de cada uno de
ellos. Si son particulares la posicion y orientacion, las medidas y caracteristicas constructivas
y los diferentes fenédmenos de interferencia aerodinamica que se tendran en cuenta con cada
uno: se considera que la estela del rotor principal sobre ambos estabilizadores y la del rotor
de cola, dada su proximidad, unicamente sobre el vertical.

Las principales hipotesis hechas en el desarrollo de las expresiones de las fuerzas y
momentos de los estabilizadores de cola son los siguientes:
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ESSR

ETSEIB

Las fuerzas de sustentacion y resistencia aerodinamica se aplican en la seccion del
cuarto de cuerda y, dentro de la seccion, en el centro de presiones.

Los perfiles aerodinamicos son simétricos

Para valores del angulo de ataque a menores al de entrada en pérdida, se supone
que la pendiente de la curva de sustentacion es la definida por la teoria de la linea de
sustentacion, asumiendo una distribucion de sustentacion eliptica y un downwash
uniforme. A ese valor se le aplican correcciones por el deslizamiento lateral 8 y la
flecha del ala A.

%)
I
)
=~
S
Q
7
IA

Q
1%}
Vv
BN ERENE

a; = 1.2a, (Ec. 4.42)

a O
S

| |

2 O
18 =

R 8
%] %)

V o IA
S EEJE

Se establece un coeficiente de sustentacion maximo. En caso de que la pendiente
corregida de la curva hiciera que este valor no se hubiera alcanzado al llegar a =
m/4rad, se toma como coeficiente maximo C,, y4.€l que se define en este angulo

La variacion del coeficiente de sustentacion una vez se ha superado el angulo de
entrada en pérdida se divide en dos tramos:

o primero, un descenso de C;de un 20% desdeC}, 4, Para un aumento del 20%

en angulo de ataque

o después, una variacion particular con la que se llega a una sustentacion nula
para un angulo de ataque de a = /2 rad
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e El coeficiente de sustentacion volando hacia detras es un 80% del equivalente al vuelo
hacia delante.

C, = Cpro 0<as<?
CL__CLO _ES(XST[
n (Ec. 4.36)
CL = _O'SCLO ; S a S T
C, = 0.8C;, —m<as<-Z

o El coeficiente de resistencia por arrastre varia con el angulo de ataque y alcanza un
valorde 1 cuando a« = + /2 rad

e El coeficiente de resistencia inducida varia con el cuadrado del coeficiente de
sustentacion calculado.

Con estas suposiciones, la evolucion de los coeficientes aerodinamicos en funcion del angulo
de ataque para cada una de las dos superficies sustentadores presenta la forma tipica que
muestra la figura 4.11.

Figura 4.11. Coeficientes de resistencia al avance para
Fuerzas y momentos en el rotor de cola [5]

Desarrollando las hipétesis del paragrafo anterior, se tiene que

ETSEIB
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e el angulo de ataque usado en las expresiones de fuerzas y momentos se determina
segun:

ai=a 0<a<-
a; = —a —ESa<0
- (Ec. 4.44)
o =T—a ESCZ<T[
o, =m+a —T<a<-=<

¢ los coeficientes de sustentacion y arrastre se calculan con las siguientes expresiones,

Cro = aq; 0<a <a,
Cro = Com — a(a; — as) as < a; < a
di—A1\2 T
o . 4.
Cpp = 0.009 + 0.11a? 0<a; <035
Cpp = —0.1254 + 0.9415a; + 0.977525sin%q; 035<q; < %

donde Cppes el coeficiente de resistencia por arrastre:

ct
0.8mAR

CD = CDP + (EC 446)

4.4.3.1 Estabilizador horizontal

El estabilizador de cola del UH-60 fue dotado de un mecanismo con el que variar el angulo de
incidencia iy con dos fines: primero, evitar angulos de cabeceo 6 (con la parte delantera
hacia arriba) excesivos por el choque de la estela descendente del rotor principal cuando se
maniobra a velocidades muy bajas, y en segundo lugar, poder optimizar también los angulos
de cabeceo durante las maniobras de ascenso, crucero y descenso.

La orientacion del estabilizador oscila entre los 8.0 ° hacia arriba del borde de salida en marcha
de crucero y los 39,0 ° hacia abajo como una funcidon de cuatro variables: la velocidad de
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avance V,, la velocidad de cabeceo 6, la aceleracion lateral a, Yy la posicion del control del
paso colectivo del rotor principal &,,.

En la figura 4.8 se representa dicha evolucion, de acuerdo con el esquema de control detallado
en Hilbert [6, p34]

Deflacidn del estahilizador horizontal iHT 2]

1 1 i I i 1
0 20 40 &0 a0 100 120 140
elocidad de avance ¥, [kn]

Figura 4.12. Angulo de incidencia del estabilizador horizontal
en funcion de la velocidad de avance.

4.4.3.1.1 Correccion de la pendiente de sustentacion

La pendiente de la curva de elevacion de la cola horizontal se calcula a partir de la teoria
elemental de la linea de sustentacion y se corrige después para la deriva lateral mediante la
férmula:

1+ 2/ARHT

ayr = <z—ﬂ> cos? Byr (Ec. 4.48)

4.4.3.1.2 De base cuerpo a base local

En la expresion de la velocidad relativa del aire en el estabilizador horizontal se incluye un
factor w; yrcon el que tener en cuenta el downwash del rotor principal. Se ha considerado que
tiene el mismo valor que para el rotor de cola (y también el estabilizador vertical)

UHT Up STApr — STAcq Pg 0
Vur|l= |Vs |+ _(BLHT - BLcc;) X|g9g| + 0 ] (EC 449)
Wyt Wpg WLyr — Wlee Tp —Wint
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Es habitual, si bien no se ha hecho asi en este modelo, prescindir de la contribucién
relativamente pequefia de la velocidad de alabeo pg

A partir de estas componentes, se calculan los angulos locales de ataque y deriva:

ayr = tan™! (%) +iyp (Ec. 4.38)
Bur = sin™! (;HT;)
donde
Vir = Jubp + vip + wir (Ec. 4.391)

es el mdédulo de la velocidad local e i€l angulo de incidencia que el sistema de control haya
establecido para el estabilizador. (En otros casos, jugando con este parametro se podria
incluir también en el modelo un perfil no simétrico, para lo cual bastaria afiadir al angulo el
constructivo de ataque para el que la sustentacion es nula)

Por ultimo, se introduce en las formulas de las fuerzas de sustentacion y resistencia un factor
de correccién nyr que da cuenta de la obstruccién del fuselaje, la porcién del estabilizador
horizontal que queda dentro de él.

1
Fyr = EPVI-%TSHTT’HT (Ec. 4.52)

4.4.3.1.3 De base local a base cuerpo

Como se ha indicado anteriormente, se supone que las fuerzas actlian en el centro de area
de la seccién del cuarto de cuerda. Se pasa de su expresion en la base viento local a la
general mediante la transformacion que tiene en cuenta los angulos de ataque y deriva, si
bien en el de ataque real debe descontarse el impuesto, respecto al fuselaje, por el sistema
de control:

ESEw
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Xur [COS(“HT —igr) 0 —sin(ayr — iHT)] [COS Bur —sinPByr 0] [~Dur
Yur | = 0 1 0 sinfiyr  cosfyr O 0
Zyr sin(ayr —iyr) 0  cos(ayr — iyr) 0 0 11 L=Lyr
(Ec. 4.41)
Lyt STApr — STAcq Xur
Myr| = = |=BLyr — BLee)| x| Yur (Ec. 4.40)
Nyr WLlyr — Wleg Zyr

4.4.3.2 Estabilizador vertical
4.4.3.2.1 Correccion de la pendiente de sustentacion

En este caso, la estimacién de la pendiente de la curva de elevacion de la aleta vertical incluye,
ademas de la deriva, el efecto de la flecha del perfil:

aVT = 22—77: COSZ(ﬁVT + AVT) (EC 455)
1+ %/ ARy

4.4.3.2.2 De base cuerpo a base local

En el calculo de la velocidad en el estabilizador vertical se incluyen los términos w; yr, la
velocidad inducida por el rotor principal, y k,rr - vi7r, €l cual representa la estela del rotor de

cola.
Uyt Up STAVT — STACG PB 0
[UVT] = |VB |+ |—(BLyr — BL¢g) | % |qp| + vaRViTR] (Ec. 4.42)
Wyt Wp WLyt — Wleg s} —Wiyr

En este segundo término, el factor k,rzse puede ajustar para tener en cuenta la fraccion del
estabilizador vertical que queda inmersa en la estela del rotor de cola y la velocidad de
interferencia w;rzse calcula como en los apartados anteriores.
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Los angulos de ataque y deriva lateral son ahora

ayr = tan™" (2L) + 4y (Ec. 4.57)
VT
Pyr = sin™} (%)
donde
Vyr = Juzr + vi + wi (Ec. 4.43)

e iyr el angulo de incidencia, que es nulo en el caso del UH-60.

4.4.3.2.3 De base local a base cuerpo

Como para el estabilizador horizontal, se pasa de su expresion en la base viento local a la
general mediante la transformacion que tiene en cuenta los angulos de ataque y deriva:

Xyr cos(ayr — iyr) —sin(ayr —iyr) 0][cosByr 0 —sinfyr] [~Dyr
Yor| = [sin(aw —lyr)  cos(ayr — iyr) 0] [ 0 1 0 —Lyr
Zyr 0 0 1 Lsinfyr 0  cosPByr 0
(Ec. 4.59)
Lyt STAyr — STAcq Xyt
Myr|=— |=(BLy;r — BL¢g)| X [YVT] (Ec. 4.44)
Nyr WLyr — Wleg Zyr

4.4.4 Fuerzas y momentos del fuselaje

4441 Fuerzas y momentos

El modelo aerodinamico del fuselaje del UH-60 se basa en los resultados de las pruebas de
tunel de viento recogidos por Hilbert [6]. Para llegar a las férmulas aqui presentadas, a esos
resultados se les aplica un algoritmo de regresion que los ajusta a una funcién no lineal de
diversas varias variables aerodinamicas especificadas: ¥, a, sin(y), %2, . ..
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Las ecuaciones derivadas dependen de la definicion de los angulos de ataque y deriva lateral
utilizados en el tunel de viento. El angulo de ataque es el angulo que forma el eje longitudinal
del modelo respecto al eje longitudinal del tunel, para un angulo de guifhada cero. Se mide
respecto el suelo del tunel y no varia con el angulo de guifiada.

apy 2 B8, 2 tan~?! (ﬂ) (Ec. 4.45)

lugl

donde

Wry 2 Wpg + qB(STAFU - STACG) — Wiry (EC 4462)

El angulo de deriva lateral es el angulo de guifnada en el plano horizontal del tunel, con
independencia del angulo de ataque.

Bry & —,, £ tan"!| —2— (Ec. 4.47)

ud+wiy
donde

Vpy 2 vg — 15(STApy — STAcg) (Ec. 4.64)

Las fuerzas y momentos longitudinales (resistencia, sustentacién y momento de cabeceo)
dependen tanto del angulo de ataque como del angulo de deriva lateral. Por su parte, las
fuerzas y momentos laterales (fuerza lateral, momento de alabeo y momento de guifiada) solo
lo hacen del angulo de deriva.

e Fuerzas (Ec. 4.48)

o Resistencia al avance, D

D
E = 90.0555sin? apy — 41.5604c0s apy + 2.94684cos 41,

—103.141cos 23, — 0.535350 - 1076y + 160.2049

o Sustentacion, L

L
5 = 29.3616sin apy + 43.4680sin 2apy; — 81.8924sin? apy

— 84.1469c0s azy — 0.821406 - 10~ 1y,
+3.00102sin4v,, + 0.03234772 + 85.3496
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o Fuerza lateral, Y

Y
i 35.3999sin,, + 71.8019y,, — 8.04823sin 43),, — 0.980257 - 101

e Momentos (Ec. 4.49)

o Cabeceo, M

M
; = 2.37925ap; + 728.026sin 2agy + 426.760sin? apy
+ 348.072cos apy — 510.581cos® ¢, + 56.111

o Alabeo, L

L
5 = 614.797 siny,,

+ |l£_w| (—47.7213 cos 4, — 290.504 cos® i,
w
+ 735.507 cos* ,, — 669.266), 25° < |ih,,| < 90°
L _ lpW 4 o o
= = ¥ (455.707 cos* 1, — 428.639), 10° <, < 25
q 1wl
o Guinada, N
N _ . l/)W 4 o o
— = 220.0sin 2y, + —— (671.0cos*y,, — 429.0) 20° < Y| <90
q [Yw|
% = —278.133 sin 2y, + 422.644sin4y,, — 1.83172, —-202 <y, <20°

Cabe sefialar que las férmulas se han reproducido aqui en sus unidades originales, ft? para
las fuerzas ft3 para los momentos En el anexo A.7 se recogen estos datos en unas figuras

que contienen tanto los datos del tinel de viento como las graficas generadas a partir de ellos
por regresion.
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4.4.4.2 De base cuerpo a base local

Las componentes de velocidad local para el fuselaje -y, en consecuencia, la presion dinamica
y los angulos de ataque y de deriva — incluyen el efecto del downwash promediado del rotor

principal
Ury Up 0
[UFU] = Up |+ 0 ] (EC 450)
Wru Wpg —Wiry

Siguiendo el modelo de HOWLETT, se estima el efecto de la estela del rotor sobre el fuselaje
w; ry Multiplicando la velocidad inducida al fluido v;),zpor una constante de proporcionalidad

k; ry cuyo valor depende del angulo de la estela x

[l

s e ........ ........ ........ —— ........ ....... AN

ol | ........ ......... ........ ......... ......... ........ ........ i O

k , factor de aumento de la velocidad inducida

D7 S ......... ......... ........ ........ R ........ ........ .........

i i i i i i i
a 10 20 30 40 50 G0 70 a0 a0 100
Angulo de la estela del rotor [7]

Figura 4.13. Efecto de la estela del rotor principal sobre el fuselaje [7]

Con estas componentes de la velocidad, los angulos de ataque y deriva se definen como

apy = tan™! (@) (Ec. 4.52)

Uru

. v
Bry = sin ! (_FU)

VFu

donde la magnitud de la velocidad es

Vey = Juzy + v3, + wiy (Ec. 4.51)
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La presion dinamica en el fuselaje, definida a partir de la magnitud de la velocidad local,
incorpora, por tanto, el efecto de la corriente descendente del rotor.

1
aru = 5PViy (Ec. 4.53)

4.44.3 De labase local a la base general

A diferencia de lo que pasaba con los estabilizadores, para el fuselaje las seis acciones
aerodinamicas han de ser tenidas en cuenta y trasladadas al CG

Xry COS Upy —sin aFU cosfBry —sinBry 01 [~Dru
Yeu [ 0 ] [sm Bry  cosPry O | Yru
Zry sin agy cos aFU) 0 11 [=Lpy
(Ec. 4.74)
Lry COS Ay — sin aFU cosPBry —sinPBry 0] [Lru
Mgy [ 0 ] [sm Bru  cosPry  Of |Mpy| +
Nry sin apy cos OCFU) 0 11 LNgy
STAFU — STAcc1 [Xru
—(BLpy — BLce)| x| Yeu (Ec. 4.75)
WLlpy — Wleg Zry

4.5 Vuelo compensado (trimmed flight)

Introduciendo en las ecuaciones de estado —ecuaciones. 4.2 a 4.7- la accion de la gravedad
y las expresiones dinamicas de cada componente, desarrolladas en el apartado 4.4, se
construye un modelo con el que es posible simular el comportamiento dinamico de la
aeronave.

Dado que la extension del presente trabajo ha de ser limitada, se cefiira a las condiciones de
vuelo compensado y no sera viable acometer estudios mas complejos, como podrian haber
sido, por ejemplo, la evaluacion de estabilidad estatica y dinamica o las respuestas temporales
a diferentes entradas de control.
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Por este mismo motivo, a la hora de incorporar a ese modelo las relaciones entre las
velocidades del vehiculo respecto a la Tierra (referencia fija) y respecto a la masa de aire en
que se desplaza (referencia relativa), se considera que no sopla el viento (u,,, v,,, wy,) =0 .
Con ello, se anula el movimiento de arrastre entre ambas referencias y se puede establecer
una equivalencia directa entre la velocidad absoluta (u, v, w) y la relativa (u,,v,,w;.), la cual
muy frecuentemente se representa mediante su modulo V, y los angulos a ypB que la
orientan respecto a los ejes geométricos de la aeronave.

Uy U —uy, cosf cosa —sinf cosa —sina v,

v l=v—y, | = sin 8 cos —sinf sina || 0

Wr w =Wy cosf sina 0 cosa 0
U, cosf cosa
v |l=V, sin = (Ec. 4.54)
Wy cosf sina

w - v
V, = /uE+v$+w$ ; a=tan_1(u—r) ; B=sin! 4
T
/u$+v%+w,%

Se suele entender el vuelo compensado (trimmed flight) como aquel que se da cuando las
condiciones de equilibrio entre fuerzas y momentos hace que las aceleraciones lineales y
angulares sean nulas, lo que da lugar a una trayectoria resultante sencilla como, por ejemplo,
un movimiento rectilineo o circular con velocidad uniforme.

En los modelos matematicos presentados en el apartado anterior, esta situacion se estudia
imponiendo a las derivadas de los estados x los valores que describen la clase de vuelo
concreto y resolviendo el sistema de ecuaciones no lineales para encontrar los valores de las
variables de estado y los controles.

De entre los diferentes conjuntos de variables con los que describir-prescribir el movimiento,
se ha decidido usar en este trabajo uno de los mas habituales, el formado por la velocidad de
avance 1, angulo de elevacion y y el radio de giro R, todos ellos constantes. Con este grupo,
se puede describir un movimiento helicoidal ascendente o descendente vy, fijando los valores
adecuados, otros movimientos mas sencillos, como casos particulares de aquellos: vuelo
horizontal a velocidad constante, vuelo rectilineo ascendente o descendente con velocidad y
angulo constante, trayectoria circular con radio constate recorrida a velocidad constante, etc.
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En el caso general de un vuelo compensado helicoidal, las derivadas de los estados deben
fijarse con los siguientes valores:

(Pns Des Pas W v, W, ¢, 6,9, p, q, 1) = (Ec. 4.55)
(indif., indif., =V, siny*,0,0,0,0,0, (Z—“) cosy*,0,0,0)T

De las doce ecuaciones de estado iniciales, las dos primeras, las de p,, y p., asociadas a las
coordenadas de despazamiento respecto la Tierra en el plano horizontal, no resultan de
interés en el estudio de este tipo de movimientos (se eliminarian con una simple rotacion de
las bases), por lo que se pasa a trabajar con las diez ecuaciones restantes.

indif
indif = (Ec. 4.56)
-V, siny”

cos O,sin¥, sin®,sinO,sin¥, + cos ®,cos¥, cos P, sinBO,sin¥, —sind,cos¥, || 1,

(cos O.cos¥, sin®,sinBO,cos¥, —cosP,sin¥, cosP,sinBO,cos¥, + sinP,sin ‘Pe) (Ue>
—sin 0, sin ®,cos 0, cos ®,cos 0, W,

0 ReVe_QeVVe 1 Fx
0)=|FWe—RU; |+— Fy
0 Q.U.—PV,/ ™\E,

1 sin®,tan®, cosPd,tan0®,

0 0 cos P, —sin @, Fe
0 = ) Q
. . sin®, cos @, €
V;/R*cosy 0 R,
cos 0, cos 0,
L+ LN
0 [P.Q, — TQ.R, ) \
0 [sFP.R, _F6(Pe2 _Rg) + I_M
0 [P,Q, —T10Q.R Y /
7 eQe 1Qe e F4L+F8N
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En el caso de vuelo rectilineo a altura y velocidad constantes -el Unico caso que se va a
estudiar-, el angulo de elevacion y* es nulo y el radio de giro R infinito, por lo que todas las
derivadas x son nulas. Con ello, se anula por completo (0 = 0) el tercer grupo de ecuaciones
de estado - las relaciones ciematicas de rotacién que ligan la derivada temporal de los angulos
de Euler con la velocidad de rotacion del vehiculo — por lo que parecen quedar Unicamente 7
relaciones para determinar 9 incognitas, a saber:

e las 3 componentes de velocidad (u, v, w, o, equivalentemente, V,, «a, f3)

e 2 angulos de Euler (6, ¢),y

e los 4 controles del helicoptero, (8, 615,61 Y Borr), que intervienen modificando las
resistencias aerodinamicas.

En realidad, dado que V" se fija como punto de partida del problema, se acaban teniendo 7
relaciones para 8 incognitas y Unicamente es necesario determinar o fijar una para poder
calcular las otras a partir del sistema de ecuaciones.

Como se explica en 4.5.2, en el caso del UH-60, parece que Howlett [7] y Hilbert[6] adoptan
la hipotesis de que, a velocidades bajas (por debajo de 50 nudos), el deslizamiento lateral
se aproxima a cero, mientras que a velocidades mayores se anula el alabeo ¢. En otros
trabajos -y en este se hara lo mismo-, se supone un deslizamiento lateral £ nulo para todo el
rango de velocidades de avance.

Como se ha comentado anteriormente, el UH-60 dispone en principio de 5 controles, pues se
puede variar la incidencia del estabilizador horizontal de cola. Sin embargo, esa posible
incognita adicional deja de serlo si se considera que en el vuelo compensado el valor adoptado
por dicho angulo esta asociado a la velocidad de crucero (y otras variables) y lo impone
automaticamente el sistema de control del helicéptero. En la figura 4.12 se ha representado
dicha evolucion.

Algoritmo de solucion

La complejidad del sistema de ecuaciones hace inviable cualquier resolucion analitica, por lo
que debe recurrirse a un método numérico. Se ha optado basar los diferentes programas —
presentados en el anexo D- en el algoritmo del gradiente (gradient descent), un procedimiento
iterativo en el que, a partir de un punto inicial y una funcién que define el coste que debe ser
minimizado, se busca un punto minimo local préximo.

El hecho de que quede facilmente “atrapado” por una solucion local no éptima -e inutil- exige
una seleccion bastante precisa de la estimacion inicial de calculo, la cual sera determinada
por procedimientos auxiliares previos.
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4.6.1 Algoritmo del gradiente

Se inicializa el algoritmo con una estimacion de la soluciéon x;, un numero limite de
iteraciones, una tolerancia para la norma del gradiente (con la cual se determina si se ha
alcanzado el punto critico buscado) y una tolerancia de paso, que determina si se avanza a
un ritmo adecuado. Se tiene entonces

e Para t=1, 2,..,Np,,

. Xer1 < Xe — p V(%)

J Si IV f (xe+1)Il < €4 , entonces “’"Converge en un punto critico”
o Si || xt —x:41]l < €, , entonces “Converge en un valor de x”
. Si f (x¢31) > f (x¢) ,entonces “Divergente”

¢ Se ha alcanzado el niumero maximo de iteraciones

La variable a;, fija el tamafio del paso y debe elegirse su valor buscando un equilibrio entre la
velocidad de convergencia y el riesgo de provocar que el algoritmo acabe siendo divergente.
Para ello, se ha recurrido en cada iteracion a una busqueda por algoritmo de linea.

A pesar de que la sensibilidad a los parametros de control puede ralentizar la busqueda de la
solucion o bloquearla, ha sido posible estabilzar la combinacién bosquejada de acercamiento
previo y algoritmo de remate en unos valores muy satisfactorios: el acercamiento acaba con
unos médulos de fuerza y momentos del orden de los 5 N y los 5 N - m, respectivamente, y,
después, el algoritmo principal acaba con unas aceleraciones médulos son del orden de 1074
0107°m/s? orad/s?

4.6.2 Versioén 1 del algoritmo general

Sigue la misma estrategia para los calculos de cada valor de la velocidad de avance, con
independencia de los resultados anteriores.

Para llegar al punto de partida de la optimizacion se ha definido un algoritmo auxiliar que lo
busca mediante una serie de equilibrios parciales e incompletos. En cada uno de estos se
aplica una optimizacion basada en el mismo algoritmo del gradiente, pero solo a un numero
reducido de variables, el cual se va incrementando poco a poco. Las variables aparecen
agrupadas segun la distincion habitual en el mundo de la aeronautica entre las magnitudes y
acciones longitudinales (u, w, 6; F,, E,, My) y las laterales (v, ¢, Y; E,, M,, M,)
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1)

2)

3)

4)

Equilibrio longitudinal minimo. A partir de un punto inicial arbitrario, se buscan
los valores de colectivo 6, Yy ciclico longitudinal 6, del rotor principal que
equilibran el peso y la resistencia del fuselaje al avance, es decir, que anulen
EYyE

e 2 ecuaciones: E, =0, FE, =
e 2incognitas: 0o, 045

Equilbrio longitudinal algo mas completo. A partir de la solucién del paso
anterior, se buscan nuevamente el colectivo 8, y el longitudinal 8, del rotor
principal que equilibran las acciones longitudinales (F, F,, M, ) debidas al
peso, el estabilizador horiental y el fuselaje. Se deduce tambien el angulo de
ataque a del helicéptero.

e 3 ecuaciones: E=0,F=0,M,=0

e 3incognitas: 0o, 015, @

Equilibrio lateral minimo. Se busca el colectivo del rotor de cola 8,7z que
compensa el par del rotor principal (M, ) con los 8, y 8,5 que resultan del
paso anterior.

e 3 supuestos: 0o, 015, @
e 1incognita: Orr
e 1 ecuacion: M,=0

Equilbrio lateral algo mas completo. Se buscan el pedal 8, y el ciclico lateral
61 que equilibran las acciones laterales (F,, M, , M,) del peso y todos los
elementos del helicoptero (menos el estabilizador horizontal). También se
determina el angulo de alabeo ¢ o deriva lateral § asociado que, de acuerdo
con la hipdtesis planteada antes, no sea nulo.
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e 4 supuestos: 8o, 015, B—¢
e 3 incognitas: Orr, 01c, ¢ —B
e 3 ecuaciones: E,=0, M,=0, M,=0

5) Se alternan mejoras — un paso en el equilibrio longitudinal, uno en el lateral -
hasta que los valores de F y M en ambos sistemas convergen en un valor
pequefio. En cada grupo se tocan solo las variables propias, pero se
comprueba como funcion de coste las fuerzas y momentos de ambos a la vez

Equilibrio longitudinal:

e 4 supuestos: Orr, 01c, B, @

e 3incognitas: 6y, 015, @

e 6 ecuaciones: E=0,FE=0,F=0
M,=0,M,=0,M,=0

Equilibrio lateral:

e 4 supuestos: 0o, 015, @, ¢—p
e 3incognitas: Orr, O1c, B— ¢
e 6 ecuaciones: FE=0,E=0,FK=0

M,=0,M,=0,M,=0

La solucion aproximada a la que se llega tras esos cinco procesos sirve de partida para la
optimizacion final, en la que se deja variar libremente a los cuatro angulos de control
Og, 615, 01, , Org y los tres angulos de orientacion «a, ¢, § ( 6 queda definido
implicitamente por ellos) hasta obtener una solucion lo mas exacta posible de las ecuaciones
de estado en el equilibrio representado en la expresion Ec. 4.75.

4.6.3 Version 2 del algoritmo general

En esta segunda version, se buscan los angulos de equilibrio para una determinada velocidad
de avance a partir de los encontradas anteriormente para otras préximas. Por tanto, es
necesario haber recurrido, por lo menos para un primer calculo, a la version 1.
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A la solucién previa de partida se le aplica unicamente el paso 5 del procedimiento anterior —
alternancia de mejoras de un paso en el equilibrio longitudinal y de uno en el lateral — y la
optimizacion final sobre los siete angulos.

4.6.4 Comprobacion de la condicion de vuelo estabilizado

Para comprobar el grado de correccién de los angulos de control y de orientacién obtenidos,
se puede introducir en un modelo de Simulink en el que se ensamblan todos los componentes
descritos anteriormente y proceder a la simulacion temporal. En caso de ser suficientemente
correctos, es decir, si realmente definen un punto de equilibrio, el sistema dinamico debe
mantenerse en ese estado inicial o apartarse de él solo ligeramente.

En lineas generales, las soluciones halladas permiten que el sistema se mantenga unos 5
segundos sin alejarse significativamente de la posicion de equilibrio, lo que, dada la extrema
sensibilidad que presenta el sistema, puede considerarse muy satisfactorio. Esta sensibilidad
se puede comprobar en el propio modelo de simulacion, suministrado en el material adjunto:
un incremento del orden de una milésima de radian en una de las entradas provoca un
alejamiento casi inmediato de la posicion de partida, lo cual demuestra la pérdida de la
condicién de equilibrio.

1 P T
bl

Figura 4.14. Modelo de Simulink para la comprobacion de la
condicién de equilibrio dinamico del helicoptero
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Validacion del modelo

En este apartado se evalla la validez del modelo desarrollado para el UH-60 contrastando los
valores que se obtienen a partir de él para los angulos de control y orientacién en el vuelo
compensado con aquellos disponibles en las referencias de HILBERT y HOWLETT.

Al hacerlo, se comprobara también que la evolucion de los angulos observada en todos los
modelos sigue a grandes trazos un patrén general, que en la literatura se presenta como
extensible a la mayoria de los helicdpteros de configuracién habitual.

4.7.1 Evolucién general de los angulos de control para el vuelo estabilizado

La evolucion general de los angulos de control con la velocidad de avance puede observarse
en las figuras 4.15 y 4-16, en las que se reproducen, respectivamente, la 2.30 (p. 52) y la 4.10
(p. 205) de Padfield [3]

©
w
-
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main rotor collective 6,

tail rotor collective bo,

©
T

trim control angles (rad)

lateral cyclic 6,
»
0.0

longitudinal cyclic

_01 1 1 1 1 1 1 L 1 1 1 1 i 1 1 1 A4
0 20 40 60 80 100 120 140 160
forward speed (kn)

Figura 4.15. Angulos de control para el vuelo compensado
del Aérospatiale SA 330 Puma [3]

e El control colectivo del rotor principal 8, presenta valores elevados a velocidades
de avance bajas y elevadas, y un valle en las velocidades medias. Esta evolucion
corresponde con la potencia que se necesita en cada rango de velocidades para
mantener el vuelo compensado

e El control colectivo del rotor de cola 81 debe contrarrestar el par de guifiada del
rotor principal, y, dado que este, en buena medida, esta determinado por su mando
colectivo, cabria esperar una evolucién similar en ambos controles.

El comportamiento predicho se cumple a velocidades de avance bajas y medias, pero
deja de hacerlo con velocidades elevadas, en las que el colectivo del rotor de cola
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queda estabilizado en valores bajos y no sigue el repunte del colectivo del principal.
Esta disparidad se debe a que, conforme aumenta la velocidad de avance, se hace
cada vez mas manifiesta la accion centradora del estabilizador vertical y esta es
suficiente para compensar en mayor medida el aumento del par motor.

e El control ciclico longitudinal 8, disminuye con la velocidad de avance para
contrarrestar el retroceso (flapback) del disco del rotor, que se va haciendo cada vez
mayor.

e El control ciclico lateral 0. equilibra principalmente, por un lado, el momento de
alabeo que provoca el empuje lateral del rotor de cola y, por otro, el batimiento lateral
del rotor provocado por el cierre del cono y por las variaciones longitudinales del flujo
de entrada al disco.

Después de aumentar o disminuir en el paso de velocidades bajas a medias
(dependiendo de la ubicacion relativa del rotor de cola respecto al principal), su valor
se estabiliza sustancialmente al alcanzar velocidades de avance elevadas.
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Figura 4.16. Angulos de control para el vuelo
compensado del MBB Bo105
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4.7.2 Evolucién de los angulos de control para el vuelo estabilizado en los
modelos del UH-60 de referencia

En Hilbert [6] se recogen en dos tablas los valores que presentan los controles y los angulos
de orientacion para el vuelo compensado del UH-60 obtenidos con dos modelos de simulacién

diferentes:

1. el modelo de Howlett [7 ,p 22], altamente complejo y, cabe suponer, muy fidedigno,

pues sirve de base al programa de simulacion del propio fabricante, Sikorski

2. el de la propia Hilbert [6, p25], que es una adaptacién al UH-60 del modelo genérico
de simulacion en tiempo real -por tanto, simplificado- propuesto por TALBOT, y en el

cual se basa el usado en este PFC

Dichas tablas, originalmente en unidades imperiales, se reproducen en el anexo A.1. Ofrecen
directamente los angulos de orientacion (6, ¢), pero no los aerodinamicos (@, ) ni los

de los elementos de control.

Los angulos de ataque « y deslizamiento lateral  se pueden deducir, mediante las relaciones

de la Ec 4.76, a partir del médulo de la velocidad V, y las componentes vg y wy

Va (kn) 0,5 20 40 60 100 140
(km/h) 0,926 37,040 | 74,080 | 111,120 | 185,200 | 259,280
theta (deg) 5,119 6,926 5,517 2,243 1,680 -3,353
phi (deg) -2,567 -1,609 -1,293 0,000 0,000 0,000
alfa (deg) 0,000 7,428 6,029 2,390 1,794 -3,623
beta (deg) 0,000 0,000 0,000 8,051 3,459 2,955

Tabla 4.1. Angulos de orientacién y aerodinémicos para el vuelo
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(kn) 1 20 40 60 100 140
(km/h) | 1,852 | 37,040 | 74,080 | 111,120 | 185,200 | 259,280
theta (deg) 5052 | 5834 | 4340 | 3,489 | 2,469 | -0,300
phi (deg) -2,340 | -1,342 | -1,050 | 0,000 | 0,000 | 0,000
alfa (deg) 5439 | 6,285 | 4,675 | 3,762 | 2,661 | -0,323
beta (deg) -0,222 | -0,147 | -0,082 | 6,200 | 2,926 | 2,303

Tabla 4.2. Angulos de orientacién y aerodinémicos para el vuelo

compensado del UH-60 (Hilbert)

Por su parte, los angulos de control correspondientes han sido obtenidos introduciendo la
informacién disponible en las tablas - las posiciones de los mandos del piloto en un modelo
de Simulink que representa el sistema de control que transforma estas en aquellos, el cual
aparece detallado en Hilbert [6].

(kn) 0,5 20 40 60 100 140
(km/h) 0,926 37,040 | 74,080 | 111,120 | 185,200 | 259,280
theta O (deg) 21,732 | 21,105 | 15,887 | 19,270 | 19,825 | 22,197
theta 1s (deg) 1,223 -0,216 -0,780 -0,110 -3,393 -5,538
theta 1c (deg) 0,627 2,393 2,093 1,408 1,202 1,549
theta TR (deg) | 18,048 | 17,462 | 15,669 | 15,482 | 14,939 | 16,472
i_HT (deg) 38,993 | 38,993 | 34,530 | 19,223 1,691 -0,326
Tabla 4.3. Angulos de control para el vuelo
compensado del UH-60 (Howlett)
(kn) 1 20 40 60 100 140
(km/h) 1,852 37,040 | 74,080 | 111,120 | 185,200 | 259,280
thetaO(deg) | 22,246 | 21,674 | 20,424 | 19,807 | 20,176 | 22,245
theta 1s (deg) -0,195 -1,660 -1,640 -2,056 -4,346 -7,255
theta 1c (deg) 1,027 2,796 2,248 1,373 0,826 0,837
theta TR (deg) | 22,976 | 21,573 | 18,433 | 17,927 | 16,806 | 17,332
i_HT (deg) 38,993 | 38,993 | 34,582 | 19,434 2,053 -0,311

Tabla 4.4. Angulos de control para el vuelo
compensado del UH-60 (Hilbert)

Al representar cada conjunto de angulos en un grafico, se comprueba la buena
correspondencia entre ambos modelos en todo el rango de velocidades de avance, salvo para
el colectivo del rotor de cola, para el que el modelo simplificado de Hilbert predice unos
angulos un tanto mayores, sobre todo a velocidades bajas..
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Figura 4.17. Angulos de control para el vuelo
estabilizado del UH 60 (Howlett; Hilbert)

Tanto las tablas 4.1 y 4.2 como la figuras 4.17 y 4.18, las que recogen los angulos
aerodinamicos y de orientacién, permiten apreciar como ambos autores parecen introducir un
cambio en el modelo entre los 40 y los 60 nudos (75 y 110km/h, respectivamente), ya que, la
deriva lateral [ es nula o minima y el alabeo ¢ apreciable con las velocidades de avance
inferiores, mientras que con las elevadas, este se anual y aquella es considerable.

Por lo que toca a los angulos geométricos longitudinales - el cabeceo 6 y el angulo de ataque
a -ambos presentan valores casi idénticos debido a que se trata de un vuelo horizontal con
un alabeo ¢ muy pequeno. Esta coincidencia viene a significar que la direccion de
desplazamiento de la aeronave se mantene constante respecto su orientacion en el espacio.

En cualquier caso, pese a ese salto en los angulos de orientacion laterales, los angulos de
control, recogidos en la figura 4.17, siguen los patrones de variacion generales explicados en
el apartado 4.7.1 y recogidos en las 4.15y 4.16.
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Figura 4.18. Angulos aerodinamicos y de orientacion para el
vuelo estabilizado del UH 60 (Howlett; Hilbert)

4.7.3 Evoluciéon de los angulos de control para el vuelo estabilizado en el
modelo del UH-60 desarrollado

En las figuras 4.19 y 4.20 se representan las evoluciones de los angulos de control y de
orientacion previstos para el UH-60 a partir de los modelos de referencia y del desarrollado
en este PFC.

En los célculos, se ha impuesto inicialemente la condicién ya comentada de que en el vuelo
a baja velocidad (por debajo de 55 nudos (212 km/h)) se anulara deriva lateral [ y a
velocidades elevadas, (por encima de dicho valor), el alabeo ¢ .

La evolucion de los controles colectivos de los rotores principal 8, y de cola 61y coincide
plenamente en todos los modelos. Para los controles ciclicos ;5 y 6., Si bien se observa
un desfase (que, en el caso del longitudinal, no es pequeio), se puede considerar que (salvo
a velocidades préximas al vuelo de punto fijo) la correspondencia es suficientemente correcta,
ya que el modelo del PFC presenta las mismas tendencias que los de referencia y una
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magnitud similar en los cambios, y seran estos los criterios de comparacién con los angulos

del helicoptero compuesto.
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Figura 4.19. Angulos de control para el vuelo
compensado del UH 60 (Howlett; Hilbert: PFC)

En cuanto a los angulos geométricos, representados en la figura 4.16, los laterales Sy ¢
presentan las mismas tendencias y, en buena parte, coinciden los valores, salvo en las
velocidades mas bajas, proximas al vuelo de punto fijo. En cuanto a los longitudinales, a y 6,
se observa una discrepancia similar a la del control ciclico longitudinal: desfase significativo
de unos 5° en todo el rango de velocidades con una perfecta correspondencia de la evolucion.
La evolucion similar de a, 8 y 6, es razonable, pues resulta inevitable que si hay un cambio
en lainclinacién del cono del rotor esta se traslade a la orientacién de la aeronave, y viceversa.
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Figura 4.20. Angulos de orientacion para el vuelo
compensado del UH 60 (Howlett; Hilbert, PFC)

Por otro lado, si se parte de la hipétesis de mantener nulo el angulo de deriva f en todo el
rango de velocidades y dejar variar libremente el alabeo ¢, no hay cambios apreciables en
ningun angulo de control (fig 4.21) y tampoco el cabeceo 0 se ve afectado (fig 4.22)
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5 Girodinos: Helicopteros compuestos

Introduccion

En el girodino cuya respuesta dinamica se pretende estudiar, como ya se ha sefalado en
varias ocasiones, el aumento de la sustentacién y el empuje se consigue mediante un par de
alas y un propulsor trasero. La aparicién de estos elementos no solo supondra incorporar sus
modelos dinamicos particulares al modelo conjunto de la aeronave, sino también modificar
algunas caracteristicas del helicoptero de base (masa, distribucion de inercias, posicion de
elementos) para que dicho modelo siga siendo suficientemente fidedigno

Figura 5.1. Girodino basado en el UH-60 con alas y propulsor trasero. [8]

Esta composicion por alas y propulsor trasero fue empleada en algunos prototipos
experimentales, entre los que cabe destacar el Lockheed AH-56 Cheyenne, un proyecto
militar desarrollado durante los afios 60 que acabd siendo abandonado antes de llegar a la
produccién en serie. Mas recientemente, ha sido investigada, mediante modelos de
simulacion basados en el UH-60, en un conjunto de trabajos de diferentes investigadores
relacionados con la Universidad de Pennsilvania.
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Figura 5.2. Lockheed AH-56, Cheyenne

En ellos se investigan cuestiones mas particulares que en el presente PFC (emision de ruido,
optimizacion de los sistemas de control, etc) y ello se hace con un nivel de detalle y precision
mucho mayor, pues se sirven de un paquete de software y modelos propios, llamado
GENHEL, desarrollado en esa universidad tomando como base el trabajo de HOWLETT.

Aunque los modelos de alas y propulsor creados en este PFC estan basados en algunos de
los usados en esos trabajos, ha sido preciso modificar ciertos detalles, dado que el modelo de
referencia del UH-60 usado en ellos no se corresponde exactamente con el presentado en
HILBERT: como se puede comprobar en las fuentes, difieren un tanto en las medidas
constructivas, la masa y el reparto de inercias.

También se aparta el presente PFC de estos trabajos en que en los ultimos se consideran
como variables de control las posiciones de los accionamientos de la cabina del piloto, y no la
posicion de las placas de control de los rotores, como en el primero. Como se ha sefialado en
apartado 3.2.7, usar este enfoque mas genérico hace que las comparaciones con otros
modelos de aeronaves sean menos irreales.

Modelos dinamicos

521 Ala

5.2.1.1 Modelo aerodinamico del ala

La adicion del ala permite a la aeronave llegar a velocidades de avance mas elevadas antes
de que aparezca uno de los fendmenos aerodinamicos que las limitan: la entrada en pérdida
de las palas en el lado de retroceso. Este efecto se debe a que, conforme aumenta la
velocidad de avance, el ala va suministrando cada vez una mayor fuerza de sustentacion, lo
que descarga de parte de esta tarea al rotor principal, de forma que se puede reducir el angulo
de paso de sus palas.
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Como contrapartida, ademas del peso afiadido al conjunto por la nueva estructura, se padece
una pérdida de rendimiento a velocidades de avance bajas o en el vuelo de punto fijo, debido
a la resistencia suplementaria opuesta por el ala a la estela del rotor principal.

En el presente modelo, se afiaden dos alas en la zona alta del fuselaje, cerca de los motores
y el buje del rotor principal. Se les dan dimensiones similares a las empleadas por OZDEMIR,
si bien, al prescindir de la superficie deflectora de que alli disponen, se considera que son fijas
y presentan siempre un mismo angulo de incidencia respecto al cuerpo del girodino, que ha
sido fijado en 2°.

Del trabajo referido se obtienen las tablas de los coeficientes aerodinamicos principales -
sustentacion, C;, resistencia al avance, C, y momento de cabeceo (C,,, - que permitiran
calcular las fuerzas y momentos que aparecen en cada ala, teniendo presente tanto las
dimensiones constructivas como la velocidad y orientacion del flujo de aire sobre ellas.

5.2.1.2 Matrices de transformacion

Como con el resto de componentes, esos esfuerzos locales de cada ala deben transferirse al
centro de gravedad del conjunto para ser integrados en los calculos dinamicos.

5.2.1.2.1 De base cuerpo a base local

Se empieza calculando las velocidades locales del flujo de aire que incide sobre las alas.

e Ul [STArw — STAcq Py 0

Vrw | = |VB|+ | BLrw — BLcg | X |gp| + 0 ] (Ec. 5.2)
[Wrw | (Wgl L WLgy — Wles T —Wirw

(UL T Uupl [STApw — STAcq Py 0

Viw|= |Vs|+| BLiw — BLcg | X 98| + 0 ] (Ec. 5.1)
(Wiw | (Wgl LWLy — Wleg T —WiLw

En ambas expresiones se supone que la velocidad inducida sobre el ala por la estela del rotor
principal presenta el mismo valor que la calculada para el fuselaje del helicoptero.

5.2.1.2.2 De base local a base cuerpo
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A partir de esas velocidades y los coeficientes tabulados se calculan las fuerzas y momentos
locales, que deben ser transferidos finalmente al centro de gravedad del girodino mediante
las transformaciones habituales

Xrw cos(agpw — igw) O —sin(arw — irw)][cos Brwy —sinfry 0] [~Drw
Yaw | = [ 0 1 0 ”sinﬁRW cosfrw O 0
Zrw sin(@gw — igw) 0 cos(arw — lrw) 0 0 1 L=Lrw
(Ec. 5.3)
Lrw
Mpw | =
Nrw
cos(apy —igw) O —sin(arw — igw)][cosBrw —SinPry O
[ 0 1 0 [sin Brw  cos .BRW ”mRW]
sin(@gw — igw) 0 cos(arw — irw) | 0
STApw — STAce1 Xz
— (BLgw — BLcg) | x| Yaw (Ec. 5.4)
WLrw — Wleg Zrw |
Xiw cos(ayw —iiw) 0 —sin(aww — iiw)][cos By —sinfyy 0] [~Dw
Yiw [ 0 1 0 ”sinﬁLW cosPry O 0
Ziw sin(agw —iiw) 0 cos(apw — iLw) 0 0 1 =Ly
(Ec. 5.5)
Liw
Myw| =
Niw

0 1 0 sinfw  cos ,BLW

cos(apw —itw) 0 —sin(aww —iw)][cosBw —sinfy 0
[ i [ [ ][ ] [mLW]
sin(ayy —ipw) 0 cos(apy — ipw) 0

—(BLyw — BLyy)| x | Yuw (Ec. 5.6)
WLLW - WLLW ZLW

5.2.2 Propulsor

Una vez incorporada un ala es conveniente afnadir también algin mecanismo propulsor
auxiliar para evitar que el menor angulo de cabeceo que sin él presentaria el helicéptero
compuesto respecto al de base ocasionara una reduccién del angulo de ataque del alay, en
consecuencia, una menor contribucion de esta a la sustentacion.
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Es decir, el sistema propulsor, ademas de proporcionar directamente un empuje con el que
se alcanzan mayores velocidades de avance, es necesario para sacar todo el partido a la
sustentacion adicional del ala y disponer de un mejor control del angulo de cabeceo.

5.2.2.1 Modelo el aerodinamico del propulsor

En el modelo de estudio, el empuje adicional lo suministra un propulsor trasero de 2.44 m de
diametro con 7 palas basadas en el perfil Clark-Y, cuyas caracteristicas quedan recogidas en
el anexo B.4.

Para reducir la interferencia aerodinamica que sobre el flujo de entrada al propulsor crea el
estabilizador horizontal, este es desplazado hacia adelante respecto a la posicién que ocupa
en el UH-60 de partida.

Se va a trabajar con la hipétesis de que, de entre los esfuerzos asociados al propulsor, tienen
una contribucion destacada a la dinamica del girodino el empuje suministrado en direccién
axial y el momento resistente que se precisa para generarlo.

Estas magnitudes, que varian en funcion de la velocidad de avance del propulsor y del angulo
de paso que se establece para las palas, se han calculado por la agregacion de los esfuerzos
locales calculados en cada uno de los segmentos de todas las palas. Para calcular estos,
ademas de las caracteristicas geométricas, se requiere establecer el valor de los coeficientes
aerodinamicos de sustentacion, C,, y resistencia al avance, Cp, para cada segmento. En vez
recurrir a las correcciones habituales basadas en la teoria de la linea de sustentacion, se ha
aprovechado el modelo numérico usado con los estabilizadores, habiéndolo modificado de tal
forma que pueda aproximar las curvas de un perfil Clark-Y, que es asimétrico y presenta una
sustentacién no nula para un angulo de ataque de 0.

Al comparar los resultados de este modelo con el usado en Ozdemir [8], que ha sido tomado
como referencia, se observa una buena coincidencia, en general, en la evolucion, si bien con
un valor ligeramente mas alto, por lo que se ha introducido un pequeno factor de pérdidas.

En una primera aproximacion, se renuncia a usar el angulo de paso de las palas del propulsor
como una variable de control y iUnicamente se le prescribe un valor a partir de la velocidad de
avance. Se ha decidido, intentando que el propulsor trabaje en una zona de rendimiento
elevado, establecer una relacion cuadratica de manera que el propulsor empieza a trabajar a
partir de una velocidad de avance de préxima a los 220 km/h (120 nudos) y que, al alcanzar
el maximo empuije a la velocidad maxima prevista 370 km/h (200 nudos), sus palas estan
ajustadas aproximadamente a 32°.
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5.2.2.2 Matriz de transformacion

Se sigue el proceso habitual para trasladar los esfuerzos al centro de gravedad de la
aeronave.

5.2.2.2.1 De base cuerpo a base local

Se toma como hipodtesis que la velocidad inducida sobre el propulsor por la estela del rotor
principal presenta el mismo valor que la calculada para los elementos de la cola del helicoptero
original

Upgr Up STAPR — STACG PB 0
|:va] = vB + _(BLPR - BLCG) X qB + 0 ] (EC 57)
WPpR Wpg WLpr — Wleq T —W;pr

5.2.2.2.2 De base local a base cuerpo

Como se ha sefalado, solo se van a considerar relevantes el empuje del propulsor y el
momento de reaccion.

Xpr Tpr
Yor | = | 0 (Ec. 5.8)
ZpR 0

Lpg Qpr STApr — STAcq Xpr

Mpg | = [ 0 [ = |—(BLpr — BL¢g)| X YPR]

Npr 0 WLlpr — Wleg ZpR

Modificaciones del modelo general

5.3.1 Masa e inercias

Comparando las tablas de los anexos A.1 y B.1 con las masas e inercias del helicoptero
ordinario y el girodino, respectivamente, se concluye que afadir las alas y el propulsor y
adelantar la posicion del estabilizador horizontal provoca los siguientes efectos:

e Un aumento importante de la masa por los nuevos elementos
¢ Un desplazamiento hacia adelante del CG del vehiculo, por ser el peso de las alas
mayor que el de los otros afiadidos y cambios
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e Como consecuencia de la nueva distribucién de masa y del desplazamiento del centro
de gravedad, un aumento del momento de inercia de alabeo, I, y una disminucién

de los de cabeceo I, y guiiada I, , al igual que del producto Iy,.

5.3.2 Desplazamiento del estabilizador horizontal

La nueva posiciéon adelantada del estabilizador horizontal queda recogida en el anexo B.2.
Por lo demas, sigue siendo valida la expresion de la matriz de transformacién que tenia en el
helicéptero de base.

5.3.3 Ralentizacion del rotor

Las disposiciones planteadas hasta el momento se orientan a retrasar la entrada en pérdida
de las palas en el lado de retroceso, lo que permite, efectivamente, aumentar la velocidad del
vuelo. Ahora bien, al solventar esta cuestién aerodinamica se acaba propiciando la aparicion
del otro problema limitante: la formacién de ondas soénicas en la punta de la pala de avance.

-

I
(o]
T

M critico

M rotor sin correccion
M rotor con correccion
Ratio de ralentizacion

o
IS
T

Numeros de Mach [-]; factor de ralentizacion [-]
o o
N o
T T

1 1 1 1 1 1 1
0 50 100 150 200 250 300 350 400
Velocidad de avance Vé1 [kn]

Figura 5.3. Ralentizacion rotores

Ello obliga a disponer, para evitar alcanzar el numero critco de Mach M=0.91, una
ralentizacion de la velocidad de giro del motor siguiendo un procedimiento similar al de
Ferguson [10],y un patrén similar al de la figura 5.3. La ralentizacion impuesta afecta, a partir
de los 260 km/h, a todos los accionamientos mecanicos acoplados a las turbinas: el rotor
principal, el de cola y el propulsor.
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5.4 Resultados y analisis

5.4.1 Resultados
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Figura 5.4. Angulos de control para el vuelo compensado del UH 60 (PFC) y el girodino

En las figuras 5.4 y 5.5 se representa la evolucion de los angulos control y de orientacion del
helicéptero de base y del compuesto.

e Elaumento de masa debido a los nuevos elementos anadidos supone que los valores
de los controles colectivos tanto del rotor principal como el de cola sean mayores a
velocidades de avance bajas, cuando no se hace manifiesto aun el efecto sustentador
del ala

o A suvez, el desplazamiento hacia delante del centro de gravedad y la resistencia que
las alas presentan a la estela del rotor se manifiestan en unos angulos de elevacion y
ataque mas pequefios que en el helicoptero de base y, consecuentemente, en un
mayor ciclico longitudinal

e Por lo demas, la evolucion de todos los angulos es similar a la del modelo original
hasta llegar a una velocidad aproximada a los 140 km/h, momento en que el ala
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comienza a descargar al rotor como se observa en la suavizacion de la curva del rotor
principal.

e Cuando mas adelante, a unos 220 km/h, el propulsor trasero empieza a trabajar, los
angulos longitudinales se estabilizan, el pequefio alabeo se va corrigiendo y el rotor
principal se ve cada vez mas descargado por la accién conjunta del ala y el propulsor
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Figura 5.5. Angulos aerodinamicos y de orientacién para el vuelo
compensado del UH 60 (PFC) y el girodino

5.4.2 Comparacion con UH-60 de base

La figura 5.6 muestra como se reparten la sustentacion entre el rotor y las alas. Por debajo de
150 km/h, las alas no s6lo no contribuyen a aliviar al rotor sino que incluso, por la interferencia
con la estela, le obligan a entregar una mayor potencia. A partir de ese punto, sin embargo, si
empieza a notarse su contribucion favorable, y ya no dejara de aumentar hasta llegar a las
velocidades mas elevadas, en las que constituyen el principal elemento sustentador.
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Figura 5.6. Reparto de la sustentacion entre el rotor principal y las alas

Por su parte, en el grafico 5.7 se muestra la contribucion del rotor principal y del propulsor a
las fuerzas aplicadas en el eje X-Tierra, las que permiten avanzar a la aeronave. Queda
claramente manifiesto como, cuando el propulsor comienza a trabajar a los 220 km/h, la
contribucion del rotor, que hasta ese momento habia sido creciente, comienza a descender
paulatinamente, de tal manera que en el régimen de altas velocidades llega a anularse y toda
la propulsién corre a cargo de la hélice posterior
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Figura 5.7. Reparto del empuje entre el rotor principal y el propulsor

Llama la atencién en este grafico el hecho de que a velocidades bajas la contribucion directa
del rotor a la propulsion resulte negativa y, teniendo en cuenta que en ese momento el rotor
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esta trabajando, podria parecer extraio que la aeronave avanzase cuando el principal
responsable de ello estda empujando hacia atras: Esta incoherencia se explica en parte cuando
se observa como, al incluir en la grafica la contribucion de las alas en el eje X positivo, resulta
que, a velocidades bajas, parecen ser estas las que “empujan® al girodino al recibir sobre ellas
la estela descendente del rotor, accién que se ve favorecida por los mayores angulos de
cabeceo que se dan en ese régimen de velocidades de avance.

5.4.3 Comparacion con otros girodinos

Para concluir el proyecto se va a intentar hacer una comparacion elemental entrel girodino
estudiado hasta este momento y las dos configuraciones propuestas trabajo de Ferguson y
Thomson [10], creadas como variantes del modelo Agusta Westland Lynx.

Una primera llamada CCH (helicéptero compuesto coaxial) en la que se usa dos rotores
coaxiales y un propulsor trasero, y otra a la que denominan HHC (helicoptero compuesto
hibrido) y que consta de un rotor principal y de dos propulsores laterales montados en alas,
los cuales se encargaran tanto de la compensacion el par de giro del rotor principal como de
la propulsion auxiliar.

Por lo que toca a la evolucién de los angulos de control para el vuelo compensado,
representada en las figuras 5.8 y 5.9, respectivamente, se llega en el referido trabajo a las
siguientes conclusiones:

— en el modelo HCC:

o los valores necesarios de ciclico lateral son muy bajos, debido a la ausencia
del rotor de cola antipar.

o por el mismo motivo, el valor del angulo de alabeo se ve reducido
significativamente para todo el rango de velocidades de vuelo.

— En el modelo HCH:

o se observa como a partir de los 80 nudos se reduce el colectivo necesario para
estabilizar el helicéptero, dado que el ala empieza ya a descargar al rotor de
la tarea de sustentacion.

o por su parte, el colectivo diferencial de los propulsores alcanza su valor
maximo en el vuelo a baja velocidad pero se va reduciendo conforme esta
aumenta y el estabilizador vertical suministra mayor momento antipar.

o a partir de los 120 nudos (220 km/h), también disminuye el ciclico longitudinal,
debido a que los propulsores suministran buena parte del empuje necesario
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A estas conclusiones se pueden afadir, por lo visto en este proyecto, algunas observaciones
propias. El comportamiento del modelo compuesto coaxial no presenta diferencias
sustanciales con las de un helicoptero coaxial ordinario, pero resulta bastante diferente a la
del girodino del UH-60.

Por el contrario, existen grandes semejanzas entre el de este ultimo y el de la combinacion
hibrida HCH:

— en ambos casos el alabeo es menor que en el helicoptero de partida

— el cabeceo se estabiliza en el rango medio de velocidades

— el rotor principal se ve sustancialmente descargado a velocidades altas

— el ciclico longitudinal disminuye menos que en los helicopteros que partida e incluso
repunta en el régimen de velocidades elevadas
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Presupuesto

La valoracién econdmica de este proyecto deber recoger los gastos en material y personal.

Los recursos materiales necesarios se han limitado al ordenador portatil y los programas de

calculo y ofimatica, a los que se anade el coste de la impresion y encuadernaciéon de los

documentos.

e Para el ordenador, que fue comprado por 600€ y ha sido usado en el proyecto durante

12 meses, se puede suponer un periodo de amortizacion de 5 afios
e Lalicencia de MATLAB de Mathworks para estudiante tiene un precio de 69 €

e Lalicencia de Office de Microsoft ha supuesto 7€ cada uno de los ultimos 7 meses,

es decir, 49€
¢ Finalmente, se estima un gasto en reprografia de 100€.

En cuanto a los costes de personal, se puede considerar que las tareas de estudios

preliminares, aprendizaje de software y desarrollo del proyecto han supuesto unas 600 horas

en los ultimos 15 meses, a las que se imputa un coste unitario de 12€.

COSTE DE RECURSOS MATERIALES

Concepto Cantidad Precio unitario Importe
Amortizaciéon PC 1 afio 120 €/afio 120 €
Licencia de MATLAB lu 69 €/u 69 €
Licencia de Office 7 meses 7 €/mes 49 €
Impresidon y encuadernacion 100 €
Subtotal (1) 338 €
COSTE DE RECURSOS HUMANOS

Concepto Cantidad e Importe
Proyectista

Estudio aerodinamica helicopteros 150 h 12 €/h 1.800 €
Estudio y trabajo con MATLAB 50h 12 €/h 600 €
Desarrollo del proyecto 250 h 12 €/h 3.000 €
Redacciéon de la memoria 150 h 12€/h 1.800 €
Subtotal (2) 7.200 €
TOTAL (1+2) 7.538€

Tabla 1. Costes de los recursos humanos y materiales

empleados en el Proyecto Final de Carrera
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Impacto ambiental

El presente PFC se ha centrado en un estudio tedrico que no puede pretender, por diversos
motivos, alcanzar una aplicacion industrial inmediata. En consecuencia, a la hora de evaluar
el impacto ambiental previsto, unicamente se deberian tener en cuenta las alteraciones
debidas a la preparacion del contenido y la confeccion de los documentos.

Ahora bien, de acuerdo con M. Gonzalez [11, p18], justamente estos conceptos no deben ser
considerados impactos ambientales y han de tratarse solo como costes del proyecto. Por
tanto, de acuerdo con ese documento que la propia ESTEIB ofrece como normativa, se puede
afirmar que su realizacion no ha tenido un impacto ambiental digno de ser considerado como
tal.
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Conclusiones

La preparacion, construccion y comparacion de los modelos dinamicos de un helicoptero

convencional y un girodino ha servido para poner de manifiesto:

la enorme complejidad de los fendmenos mecanicos y aerodinamicos que surgen en
el estudio de las aeronaves de alas rotatorias y de la que aqui sélo se ha atisbado una
muy pequefia muestra

la potencia que tienen esos modelos dinamicos sencillos (muy farragosos, pero no
complejos) para predecir algunas de las caracteristicas principales del
comportamiento de estas aeronaves y su respuesta a los elementos de control o0 a
perturbaciones

la facilidad con que los componentes pueden ser afadidos, eliminados o modificados
dentro del esquema general, y asi hacer predicciones sobre las propiedades que
tendran diferentes soluciones constructivas, y, en concreto,

mostrar cuantitativamente como el afiadido a un helicéptero convencional de alas y
propulsor descarga efectivamente al rotor principal y permite a superar hasta cierto
punto algunas de las limitaciones que le eran impuestas por su complejo y peculiar
entorno aerodinamico
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