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Resumen

En el estudio de las actuaciones de rotores en vuelo axial son muchas las teorias utilizadas para modelar el
comportamiento de estos. Asi, el presente trabajo se enfoca en el estudio del vuelo axial ascensional de un rotor
de helicoptero, considerando diversas teorias que van desde las mas sencillas a las mas complejas.

El desarrollo de las teorias se realizara de forma incremental en complejidad, comenzando con teorias muy
basicas las cuales permiten comprender ideas generales del comportamiento del rotor. Estas teorias seran
cruciales para etapas iniciales del desarrollo de un proyecto de disefio, donde inicamente valores rapidos y
estimados son requeridos.

A medida que se avanza en el desarrollo, se introduciran teorias mas complejas, las cuales permiten un modelado
local del problema, modelando fenomenologia compleja y permitiendo valores de las variables de interés mucho
mas cercanos a los esperados en la realidad. Estos valores son necesarios cuando la precision toma mayor
importancia, especialmente en etapas mas avanzadas del proceso de disefio.

El aspecto clave de todo este desarrollo reside en la comparativa de las diferentes teorias a estudiar, identificando
puntos fuertes y débiles de cada una de ellas, regimenes de aplicacion, etc. De esta forma, dada la necesidad de
realizar un dimensionado de un rotor en una situacion particular, se tengan las herramientas necesarias para
poder saber qué metodologia ofrece mejores resultados, en precision y tiempo de calculo.

Finalmente, se pretende realizar un estudio de detalle de la distribucion de fuerzas generadas en las palas del
rotor con la teoria mas avanzada a modelar, donde podran identificarse las zonas de mayor carga aerodinamica,
asi como la distribucion de velocidades en el rotor de forma local.
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Abstract

In the study of rotor performances in axial flight, there are many theories used to model their behavior. Thus,
this work focuses on the study of the ascending axial flight of a helicopter rotor, considering various theories
ranging from the simplest to the most complex.

The development of these theories will be carried out incrementally in complexity, starting with very basic
theories that allow for a general understanding of rotor behavior. These theories will be crucial for the initial
stages of design projects, where only quick and estimated values are required.

As the development progresses, more complex theories will be introduced, allowing for local modeling of the
problem, and capturing intricate phenomena, thereby providing values of variables of interest much closer to
real-world expectations. These values are necessary when precision becomes more critical, especially in later
stages of the design process.

The key aspect of this entire development lies in the comparison of the different theories under study, identifying
their strengths, weaknesses, applicable regimes, etc. Thus, when sizing a rotor for a specific situation, one will
have the necessary tools to determine which methodology offers better results in terms of accuracy and
calculation time.

Eventually, a detailed study of the distribution of forces generated on the rotor blades will be conducted using
the most advanced theory to be modeled. This study will help identify areas of higher aerodynamic load and the
local distribution of velocities in the rotor.
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1 INTRODUCCION

En el analisis de rotores en vuelo axial surgen infinidad de teorias aplicables para el calculo de las variables
de interés que definen la actuacion de estos. Cada una de estas teorias se distingue por sus hipotesis
particulares, lo que las hace mas adecuadas para abordar ciertas condiciones de funcionamiento del rotor o
satisfacer requisitos especificos, como la precision en los resultados o la eficiencia en los tiempos de calculo.
Como ejemplo, considérese las primeras fases de disefio de una aeronave de alas rotatorias, en las que meramente
se necesitaran valores estimatorios de la potencia a consumir y la traccion a proporcionar, por lo que calculos
sencillos pueden ser de gran valor. Sin embargo, para fases mas maduras del proceso de disefio, modelos mas
complejos son contemplados, ya que el disefio se hace mas inflexible y la necesidad de precision en los calculos
es crucial.

En el presente trabajo fin de master, se presenta el analisis de la actuacion de vuelo axial ascendente para un
rotor dado, entendiendo el vuelo a punto fijo como un caso particular de este, desvinculando al propio helicoptero
del calculo y exponiendo las teorias de menor a mayor grado de complejidad y coste computacional. De esta
forma, los puntos fuertes y débiles de cada una de ellas pueden ser identificados, asi como los regimenes de
aplicacion mas adecuados. Al final del trabajo, se pretende contemplar una serie de teorias que, dependiendo de
su modelado, seran capaces de proporcionar valores mas o menos precisos, y modelar fenomenologia propia de
la actuacion de rotores en vuelo axial de ascenso.

1.1. Objetivos y Motivacion. Alcance del Trabajo

Son muchas las teorias existentes para el modelado de la actuacion de rotores en vuelo axial ascendente. Sin
embargo, es complicado encontrar comparativas entre todas estas teorias en las que los puntos fuertes y débiles
de cada una de estas puedan ser identificados. Asi, surge la motivacion de este proyecto fin de master, de la
necesidad de investigar dentro de un espectro de teorias ampliamente utilizadas en el andlisis de rotores,
determinando regimenes mas apropiados de aplicacion y variables de interés de cada una de ellas, para poder
asi tener informacion suficiente a la hora de analizar rotores de helicoptero, dependiendo de la precision y tiempo
y complejidad requeridos.

De esta forma, el objetivo principal del proyecto es el de realizar una comparacion entre teorias para el analisis
de rotores en vuelo axial ascendente. Dentro de los objetivos secundarios destacan:

- Obtener un espectro mas amplio de las diferentes teorias existentes para el analisis de rotores en vuelo
axial, incluyendo entre estas algunas teorias mas complejas no tan extendidas.

- Lograr un mayor entendimiento de los puntos fuertes y débiles de cada una de las teorias, identificando
los regimenes mas y menos adecuados de aplicacion.

- Identificar, a través de los resultados proporcionados por cada una de las teorias y la comparativa
resultante, la influencia del modelado de los diferentes fendomenos que caracterizan la operacion del
rotor (rotacion de estela, resistencia de los perfiles, fenomenos de pérdida de punta de pala, etc.).
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- Abordar el analisis de la actuacion de rotor haciendo uso de teorias mas complejas que van mas alla de
las abordadas en la asignatura de Helicopteros, como son las Teorias de Vortices.

- Realizar un estudio tridimensional con la tiltima y mas avanzada de las teorias a analizar, para completar
el analisis y mejorar el entendimiento de la fenomenologia aerodinamica que rodea al rotor de forma
mas local.

Finalmente, en cuanto al alcance del proyecto, este se limita al analisis de rotores en vuelo axial ascendente; el
vuelo axial de descenso se deja a un lado dado la irregularidad del flujo para muchos regimenes de
funcionamiento y la complejidad en el analisis de este. En cuando al vuelo de avance, este se decide de igual
forma dejar a un lado, dadas las limitaciones en extension y tiempo del presente trabajo. Como puntos fuertes a
modelar, se presentan las Teorias de Vortices, en las que cuatro modelos diferentes seran tratados, modelando
el comportamiento de la estela aguas abajo del rotor; el fendmeno de rotacion de estela a través de la Teoria de
Cantidad de Movimiento Extendida serd también contemplado, entendiendo como este afecta a las
distribuciones de velocidades y potencia en el rotor.

1.2. Metodologia

El trabajo expuesto en el presente documento se basa en diversas teorias de andlisis de la actuacion de rotores
en vuelo axial ascendente, contenidas todas ellas (en mayor o menor grado de detalle) en el libros Helicopter
Theory de Wayne Johnson [1], Principles of Helicopter Aerodynamics de J.Gordon Leishman [2] y Low Speed
Aerodynamics de Joseph Katz y Allen Plotkin [3]. Ademas, se utilizan contenidos e ilustraciones presenten en
articulos y trabajos tales como [4] y [5] principalmente.

Asi, como se coment6 con anterioridad, se pretende realizar un estudio comparativo entre 8 teorias, de las cuales
5 de ellas han sido estudiadas durante la asignatura de Helicopteros del Master en Ingenieria Aerondutica
impartido en la Universidad de Sevilla. Dos de las tres teorias adicionales se encuentran enmarcadas dentro de
las Teorias de Vortices, las cuales permiten caracterizar la actuacion del rotor a través de soluciones elementales
(en este caso torbellinos). En el caso de la teoria adicional a estudiar, esta es una extension de la Toeria de
Cantidad de Movimiento que introduce la rotacion de la estela en el analisis.

Las Teorias de Vortices se encuentran sumamente extendidas en el ambito de las aeronaves de ala fija, existiendo
nameros estudios relacionados con la generacion de fuerzas aerodinamicas utilizando estas teorias. En lo que
respecta las aeronaves de alas giratoria, estas se encuentran sustancialmente menos extendidas, teniendo una
relevancia mayor en el andlisis de la actuacion de aerogeneradores.

Dentro de las Teorias de Vortices en el ambito de superficies sustentadoras giratorias, es muy comun utilizar un
modelo de estela rigida ya que proporciona unos muy buenos resultados en relacion con la complejidad de la
metodologia. Asi, en el presente trabajo se opta por esta primera vertiente, asumiendo una estela rigida helicoidal
de acuerdo con lo expresado en la literatura existente [1] [2] [5].

Para el analisis comparativo, se definiran las variables de interés, procurando que la mayoria de las teorias
seleccionadas sean capaces de proporcionar dichos datos. Esto permitira establecer un espectro comparativo
amplio y completo. En relacion con la ultima teoria que se analizara, la Teoria de la Superficie Sustentadora,
esta ofrece valores en ambas direcciones de la pala, tanto a lo largo de la cuerda como a lo largo de la
envergadura. Por lo tanto, sera necesario adaptar los resultados para su inclusion en la comparacion general.
Ademas, se planea realizar un analisis detallado especifico para esta teoria en cada uno de los casos de estudio.

Para el desarrollo del proyecto se ha hecho uso del lenguaje de programacion Python. Este es un lenguaje de
programacion popular y poderoso, conocido por su legibilidad y facilidad de uso. Algunas de las ventajas de
Python que justifican su eleccion para realizar el estudio comparativo podrian ser:

- Gran cantidad de librerias: Python tiene una amplia coleccion de librerias y modulos que cubren una
variedad de areas, como ciencia de datos, aprendizaje automatico, procesamiento de imagenes,
desarrollo web y mucho mas. En el campo que aplica a este proyecto, se encuentra “pytornado”, una
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libreria que ofrece la posibilidad de calcular el flujo generado por un segmento de torbellino recto.

- Comunidad activa: Python tiene una comunidad de desarrolladores muy activa y comprometida. Esto
significa que siempre hay nuevos modulos y librerias desarrollandose, asi como una gran cantidad de
documentacion y recursos disponibles en linea. Ello permite actualizar el codigo con nuevas librerias
mas eficientes.

- Lenguaje de alto nivel: Al tratarse Python de un lenguaje de alto nivel, la sintaxis es muy sencilla y facil
de aprender, facilitando la comprension del codigo y el aprendizaje.

- Versatilidad: Python se utiliza en una variedad de areas, desde desarrollo web hasta analisis de datos y
aprendizaje automadtico, lo que lo convierte en una herramienta versatil para diferentes tipos de
proyectos.

En resumen, Python es una eleccion adecuada para el desarrollo del estudio comparativo debido a su amplia
gama de aplicaciones, su simplicidad y la facilidad para acceder a diversas librerias que facilitan el trabajo y el
andlisis de datos. Ademas, permite crear interfaces de usuario de forma intuitiva y sencilla partiendo de scripts.

En aras de alcanzar los objetivos mencionados previamente, se ha desarrollado un algoritmo en el que sin mas
que introducir los valores de los pardmetros que caracterizan al rotor en términos de geometria y actuacion
(altitud de operacion, traccion a proporcionar, geometria del rotor, etc.), es capaz de proporcionar los valores de
las variables de interés que completan la propia actuacion del rotor previamente descrito (potencias, campos de
velocidades a través del rotor, etc.).

1.3. Estructura del documento

La estructura del documento es muy sencilla, ya que el trabajo puede ser dividido en tres grandes bloques.

El primero de los bloques se corresponde con los capitulos segundo y tercero, donde se desarrolla el fundamento
teorico de cada una de las teorias. La secuencia en la que estas estan descritas estd pensada para que el documento
se encuentre estructurado y no se progrese de forma cadtica. Asi, estas son introducidas de forma progresiva,
atendiendo al nivel de dificultad. Se distinguen igualmente tres bloques:

- Primer bloque (capitulo segundo), formado por teorias mas simples como son la Teoria de Cantidad de
Movimiento y la Teoria de Cantidad de Movimiento Extendida. Con estas teorias se pretende dar una
descripcion mas cualitativa que cuantitativa de la actuacion del rotor. Si bien los nlimeros no son en
absoluto precisos, las relaciones fundamentales entre las variables de interés pueden ser identificadas.
Ademas, la segunda de estas teorias trata desde un enfoque “simple”, contemplar como la estela aguas
debajo de rotor influye a la actuacion de este.

- Segundo bloque (capitulo segundo), formado por teorias locales que, utilizando informacion 2D de los
perfiles aerodinamicos conformando las palas, y través de una formulacion simple son capaces de
representar de forma mas precisa la actuacion del rotor. Estas teorias se basan en la formulacion
expuesta en la Teoria del Elemento de Pala, utilizando diferentes modelos de velocidad inducida. La
ultima de estas teorias se corresponde con una aproximacion realizada por Prandtl para modelar las
pérdidas de punta de pala.

- Tercer bloque (capitulo tercero), basado en las Teorias de Vortices. En este ultimo bloque se introducen
teorias mas complejas, cuya intencion es la de modelar el campo de velocidades alrededor de la pala,
para asi poder calcular el resto de las variables de interés. Entre estas teorias, se desarrollan la Teoria de
la Linea Sustentadora y la Teoria de la Superficie Sustentadora. En este punto, la descripcion de las
variables de interés en el rotor se realiza de una forma muy local, entendiendo estas teorias como las
que mejor captan la fenomenologia real en el rotor.

El segundo bloque se corresponde con la comparativa entre resultados. Asi, en el capitulo 5, previo a la definicion
del rotor y demas inputs del problema en el capitulo 4, se presentan los resultados comparativos para dos casos
de vuelo diferentes. Ademas, se contemplan dos perfiles aerodinamicos utilizados en rotores de helicopteros,
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uno con geometria simétrica y otro no.

En el capitulo 6, se presentan las conclusiones del trabajo y se describen los trabajos futuros. En él se resumen
los resultados obtenidos, proporcionando respuestas a las preguntas planteadas. Ademas, se exploran las
posibilidades de futuras investigaciones, basadas en las conclusiones del estudio y en los aspectos que no se
abordaron en profundidad durante el desarrollo de la investigacion. Este capitulo es fundamental para cerrar el
trabajo y brindar perspectivas de continuidad en la exploracion del tema.

Finalmente, se incluye un tinico anexo en el que se describe la interfaz de usuario desarrollada. Esta interfaz, al
enriquecer significativamente el enfoque del proyecto, tiene el potencial de ser una herramienta de gran utilidad.
Ademas, podria servir como fuente de inspiracion para investigaciones futuras y para una comprension mas
profunda de la fenomenologia que rodea a los rotores.
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2 DESCRIPCION DE LAS TEORIAS DE CANTIDAD
DE MOVIMIENTO Y ELEMENTO DE PALA

En este capitulo, el primer bloque de teorias a utilizar para el andlisis de la actuacion de rotores en vuelo
axial ascendente (entendiendo vuelo a punto fijo como un caso particular de este) es desarrollado en aras
de proponer las diferentes hipdtesis de validez, variables involucradas para cada caso, magnitudes de calculo y
puntos fuertes y débiles de cada una de ellas.

Las teorias por tratar se detallaran de menor a mayor complejidad, finalizando la seccion las teorias con la teoria
mas avanzada dentro del marco de las Teorias de Elemento de Pala. Sin mas dilacion, se detallan a continuacion
las teorias a tratar en este primer bloque:

I.  Teoria de Cantidad de Movimiento (TCM).
II.  Teoria de Cantidad de Movimiento Extendida (TCME).
II.  Teoria del Elemento de Pala (TEP).
IV.  Teoria de Cantidad de Movimiento y Elemento de Pala Combinadas (TCMEP).

V.  Teoria de Cantidad de Movimiento y Elemento de Pala Combinadas considerando Pérdidas de Punta
de Pala (TCMEP PPP).

2.1. Teoria de Cantidad de Movimiento

Esta teoria se corresponde con la mas simple de las tratadas en este proyecto, proporcionando valores de las
variables de interés que describen la actuacion de un rotor (principalmente traccion y potencia) con una precision
pobre.

Esta teoria se corresponde con una teoria global pues no se hace un estudio de detalle de cada una de las secciones
de las palas de rotor, sino que las variables de interés son calculadas a través de parametros globales del rotor
(areas de paso, velocidades en las secciones axiales, etc.)

Las hipotesis fundamentales en las que esta teoria esta basada pueden resumirse en las siguientes [6]:

a) Elrotor se modela como un disco actuador, en el que la discontinuidad en presiones esta permitida, sin
embargo, la discontinuidad en velocidades a través de este no se permite.

b) Movimiento unidimensional. Las variables se consideran con posibilidad de cambio unicamente en
coordenada axial (en la direccion del eje de rotacion). De esta forma, las variables seran constantes en
secciones paralelas al plano de rotacion.
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¢) Movimiento cuasi-estacionario.
d) Movimiento incompresible.

e) Efectos viscosos despreciables.
f) Fuerzas mésicas despreciables.

g) Movimiento adiabatico.

En cuanto a las ecuaciones que rigen la dindmica del sistema, estas seran las ecuaciones fundamentales de la
mecéanica de los fluidos en su version integral:

a) Ecuacion de la Conservacion de la Masa.
b) Ecuacion de la Conservacion de la Cantidad de Movimiento.
¢) Ecuacién del Momento Angular.

d) Ecuacion de la Conservacion de la Energia.

En esta seccion, se introducira la ecuacion de Conservacion del Momento Angular, junto con otras ecuaciones
relevantes, para proporcionar una estructura coherente al documento. Es importante tener en cuenta que esta
ecuacion no se utilizara hasta el desarrollo de la Teoria de Cantidad de Movimiento Extendida.

Finalmente, el volumen de control sobre el que se aplicaran estas ecuaciones se expone en la ilustracion 1.

R Thrust, T s

e N
dS ds
\ Vet /
DrskareaA1\ 4""

. S N
2% -4

+ ~ i , Rotor-disk plane

Votw

[ustracion 1. Volumen de control para la Teoria de Cantidad de Movimiento [2]

En este volumen de control se distinguen cuatro estaciones:

- Estacion 0. Seccion ubicada mas aguas arriba del rotor. En ella la velocidad se corresponde con la
velocidad no perturbada de ascenso del rotor y el area del tubo de corriente es maxima.

- Estacion 1. Se corresponde con la estacion inmediatamente anterior a la ubicacion del rotor. Se asume
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que el area de esta es la del rotor y la velocidad es la de la corriente no perturbada mas la inducida
debido a la existencia de empuje.

- Estacion 2. Las condiciones son andlogas al caso anterior. En tinico cambio destacable en esta estacion
es el aumento de la presion, pues atendiendo a la hipotesis a) se admite una diferencia de presiones en
el disco actuador para la produccion de traccion.

- Estacion oo. Se corresponde con la seccion més aguas abajo del rotor. En ella, el 4rea se corresponde
con su valor minimo y las velocidades con su valor méaximo, dado el caracter incompresible del fluido.
Por tanto, se tendra que cumplir la siguiente condicion

Ay <A, = A, < Ay

w = 2v;,

donde A; se corresponde con el area del rotor en las diferentes estaciones, v; con la velocidad inducida
en la seccion del rotor y w con la velocidad inducida a la salida del tubo de corriente.

Aplicando las cuatro leyes fundamentales de la mecéanica de los fluidos (ecuaciones de continuidad, cantidad de
movimiento, momento angular y energia) se tiene lo siguiente [6]

dp
f—dV+fp(v-n)dA=0
v dat s

d (0
—f—pdV+fpv(v-n)dA=fpfde+f‘[’~ndA+f—pndA
dt th S 174 S S

if(x )dV+f(>< ) (v —v)n dA
dtvr pv Sr pv) (v —vn

=frprde+fr><r’-ndA+f—r><pndA
14 S S

d +v2dv+f ht - m) da
dtvp(e ) Sp( Hw-n

=fpv-fmdA
14

+fv-r’-ndA
S

+L_p(v.n)dA +LKVT-ndA+fV(QR+Qq)dV'

donde p representa la densidad, V el volumen de control previamente descrito, v el vector velocidad, n el vector
normal a la frontera solida S del volumen de control, A se corresponde con el valor del area para cada una de las
fronteras del volumen de control (secciones 0,1,2 ¢ o), f, representa el vector de fuerzas masicas, T’ es el
tensor de esfuerzos viscosos, p la presion, r el brazo de giro, v, la velocidad de desplazamiento del volumen de
control, e la energia potencial, KVT representa el calor intercambiado por conduccion a través del coeficiente
de conductividad térmica K y el gradiente de temperatura VT y finalmente Qg y Q4 representan el calor
transferido por radiacion y reaccion quimica respectivamente.
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Asi, los términos resaltados en rojo son anulados atendiendo a las hipdtesis en las que esta teoria esta basada.
Finalmente, haciendo tinicamente uso de las ecuaciones de continuidad, cantidad de movimiento y energia, las
se tiene que

fp(v-n)dAzO
S

fpv(v-n)dAzf—pndA
S S

1 2
= -n)dA = -n) dA,
2Lp(v Y(w-n) L p(v-n)

donde una vez estas son aplicadas al volumen de control en cuestion, quedan como un sistema de 3 ecuaciones
con 7 variables (p, 4, v;, V. T,wy Aw)

pAx(V; +w) = pA(V; + v;)
pA(V. +vpw =T

1 . 1 .
— 3 PAWVe + vV + 5 pAVe +v) (Ve +w)* = TV +v),

siendo T la traccion proporcionada por el rotor, T = A(p, — p1), V, es la velocidad de ascenso del rotor, v; la
velocidad inducida axial en la seccion del rotor y w la velocidad inducida axial en la seccion final co aguas
debajo de rotor. Se recuerda que, en el caso de poseer un radio inicial distinto de cero, el 4rea del rotor queda
expresada como A = m(R? — R?), donde R; y R se corresponden con los radios inicial y final del rotor
(ilustracion 2).

Eje de rotacion

[lustracion 2. Buje de un rotor de helicoptero [16]

Combinando estas tres ecuaciones, las conclusiones que se obtienen se derivan a continuacion
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2 1/T
vi + Vv (—)

Aoo_ Vc+vi
A V.+2v

pudiendo calcularse la potencia requerida por el rotor de la siguiente manera

P = Pyse + Pinag = T(Vc’l'vi):

donde puede verse como la potencia necesaria por el rotor se divide en potencia ascensional (T'V,) necesaria para
desplazarse a una velocidad de ascenso V., e inducida (Tv;) necesaria para producir la traccion requerida por la
maniobra.

Atendiendo a estas expresiones, dada una cota de vuelo definida para la maniobra (descrita a través de la
densidad del aire), un rotor caracterizado por un area y una traccion requerida para una determinada actuacion,
y una velocidad de ascenso, la velocidad inducida en la seccion del rotor puede ser calculada directamente, asi
como la potencia requerida por el mismo.

Finalmente, para acabar con el analisis de la aplicacion de la TCM a rotores en vuelo axial ascendente, se
introduciran los coeficientes adimensionales A, Cr, Cp, los cuales representan la relacion de entrada de corriente
(inducida y ascensional), el coeficiente de traccion y potencia respectivamente [6]. A su vez, al igual que en el
caso anterior, el coeficiente de potencia y la relacion de entrada de corriente pueden dividirse en sus componentes
ascensional e inducida Cp,, Cp_, 4; y A,

Voo v
A=Aetdi=onton
T
Cr = A03Re

Cp Cp; +Cp, = Cr(4; + A0,

T pAQ3R®
donde () representa la velocidad de rotacion del rotor y R el radio de este.

2.1.1. Limitaciones de la Teoria de Cantidad de Movimiento

Esta teoria proporciona valores de potencia que son siempre una cota inferior de lo que realmente precisaria un
rotor real sujeto a las condiciones de andlisis (ver figura 2) [1] [2]. Esto es fundamentalmente debido a que esta
teoria tan sencilla deja muchos fenomenos reales sin modelar. Asi, a continuacion, se detallan los principales
fendmenos que contribuyen a la potencia necesaria de la actuacion de un rotor en vuelo axial [1]:

- Potencia inducida (necesaria para producir el nivel de empuje necesario sujeto a las condiciones de
ensayo). Dependera fuertemente con la velocidad de ascenso, decrementandose a medida que esta
aumenta. Incluyendo en esta potencia la ascensional, en total representan un 60% de la potencia
requerida. En este apartado también se incluya la potencia ascensional.

- Efectos de viscosidad. Las palas de los helicopteros no dejan de ser alas muy esbeltas que por el simple
hecho de moverse generan al igual que una fuerza de empuje, una fuerza de arrastre, en sentido contrario
al movimiento de estas que penaliza la actuacion. Esta potencia se denomina Potencia de Forma del
Rotor, y representa el aproximadamente 30% de la potencia necesaria para la actuacion del rotor.
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- No uniformidad de la velocidad inducida. Representa el 5-7 % de la potencia necesaria.
- Fendmenos de rotacionalidad del flujo a su paso por el rotor (1-2 %).
- Fendmenos de pérdida de punta de pala (2-4 %).

Asi, de la lista de fendmenos anteriores, la Teoria de Cantidad de Movimiento unicamente es capaz de modelar
el primero, aunque no con total precision. A menudo esta teoria suele completarse anadiendo un factor de

correccion de la potencia inducida k para reproducir valores de esta mas cercanos a la realidad tratando de
modelar los fendbmenos previamente expuestos

3/2
C
CP' = KT_

i \/ ’

cuyo valor suele tomar valores tipicamente comprendidos entre k € [1,1.15]. Este efecto puede verse en la

ilustracion 3, donde se representa la evolucion del Coeficiente de Potencia frente al Coeficiente de Traccion
contemplando este coeficiente previamente enunciado.
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Iustracion 3. Coeficiente de potencia frente al coeficiente de traccion para vuelo axial [2]

Finalmente, a modo de analisis de la dependencia de la velocidad inducida (traccion) y potencia con la velocidad
de ascenso se presenta la ilustracion 4 donde puede verse como la velocidad inducida disminuye a medida que
la ascensional aumenta, haciéndolo asi la potencia inducida. Sin embargo, el aumento de la potencia ascensional
hace que la tendencia final de la potencia sea creciente con la velocidad ascensional.
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Ilustracion 4. Potencia y velocidad inducida con la velocidad de ascenso [6]

A partir de este punto, y considerando las limitaciones de esta teoria, se contemplaran diferentes teorias que
modelaran en cierta medida cada una de las limitaciones aqui contempladas.

2.2. Teoria de Cantidad de Movimiento Extendida

Esta teoria se corresponde con la Teoria de Cantidad de Movimiento en su version diferencial basada
fundamentalmente en las ideas recogidas en el libro Helicopter Theory [1]. A diferencia de la anterior no asume
que las variables del problema deban de ser constantes a través de cada una de las secciones, pudiendo admitir
cierta variacion con la coordenada radial. Para demostrar esto considérese un rotor moviéndose axialmente a
velocidad V. (volumen de control especificado en la ilustracion 1), sujeto a una traccion T.

La ecuacion de la conservacion de la energia que la velocidad en la estacion 0 es V.. Las ecuaciones de
conservacion de la masa y cantidad de movimiento entonces proporcionan

VA = f WV, + v;)dA = f WV, + w)dA.,

T = prdA = fp(Vc + w)wdAy,

donde Ap es la diferencia de presion en el disco actuador.

La ecuacion de conservacion de la energia igualmente puede expresarse como

1
P= [ ap+vdda = [ 50 (ot wydan —1/207 4,

la cual introduciendo las expresiones previamente derivadas de la ecuacion de conservacion de la masa queda
como
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1
P= pr(VC + v;)dA = fzp V. + w)RV.w + w?)dA.

Laprimera de las expresiones es el trabajo realizado por el rotor al mover el aire a través de él mismo. La segunda
de las expresiones se corresponde con la energia cinética afiadida al fluido.

Restando a la potencia el término TV, proporciona [ v;dT = [ %Wd T. De esta forma, la potencia consumida

por el rotor y la traccion han sido expresadas como una funcion de la velocidad inducida aguas abajo lejos del
rotor, la cual en general puede presentar una distribucion cualquiera en la seccion, w(r).

Considerando ahora el problema de optimizacion siguiente: encontrar la velocidad inducida w(r) tal que la
potencia consumida P = f%p (V, + w)(2V,w + w?)dA,, para un empuje dado T = [ p(V, + w)wd A, es

minima. Si los integrandos de la potencia y el empuje son independientes de la coordenada radial, entonces el
resultado es sencillo, y w resultado del problema de optimizacion ha de ser constante.

La expresion de Bernoulli aplicada justo encima y debajo del disco actuador se tiene que

1 2 1 2
Do +5ch =p+ EP(VC +v;)

1 1
p1+Ap + EP(VC +v;) =po + EP(VC +w)?,

las cuales combinadas proporcionan Ap = %p(ZVCW + w?2). Dado que se ha considerado la velocidad inducida
en la estela aguas abajo constante, el incremento de presion en el rotor es uniforme. Sin embargo, despejando
igualmente se tiene que p; + %p(VC + v;)? = constante, por lo que la distribucién de presion en el rotor y la

velocidad inducida no tienen por qué ser constantes. Asi, la Teoria de Cantidad de Movimiento no dice nada
sobre la distribucion de velocidad inducida sobre el rotor, aunque frecuentemente es considerada como constante
tratando de simplificar el modelado del problema (como es el caso de la primera de las teorias desarrolladas).

Sin embargo, el aspecto a destacar de esta teoria es la posibilidad de modelar la rotacion de la estela aguas abajo
del rotor, la cual es fundamentalmente debida al par inducido por el rotor. Para el caso bajo consideracion
(rotores movidos por un gje), la potencia puede ser relacionada con el par de la siguiente manera P = QQ, donde
Q representa el par. De esta forma, en este caso el rotor no imprimira inicamente energia cinética axial al fluido,
sino que también lo hara en la coordenada azimutal, proporcionando valores de potencia mayores para un mismo
valor de la traccion.

En esta linea, ha de existir una velocidad
rotacional u(r) justo debajo del rotor (en la Ay
seccion infinitesimalmente inferior) y otra
velocidad rotacional u.,(r) aguas abajo en la
estela (al final del tubo de corriente). La
aplicacion de la conservacion del momento
angular demuestra que el fluido aguas arriba del
rotor ha de ser irrotacional, pues si se considera
un volumen de control acabando justamente en
la seccion infinitesimalmente por encima del
propio rotor, no se le imprime ningin par al
fluido.

Asi, dada la presencia de una velocidad
rotacional, el valor de la presion en el final del Ay 1

tubo de corriente no coincidira con la presion Station

estatica py sino que presentard una evolucion LHUSUAUIUL 0. NV Vo W @ O3 cacr oot o+ cmmaaacas oo
dada por la siguiente ecuacion diferencial control en ICME [1]

Station 0
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alcanzando el valor p, nicamente en los extremos del tubo de corriente, para 7 = R,. Asi, el gradiente de
presion radial proporciona la fuerza centripeta necesaria para mantener el caracter rotacional del fluido aguas
abajo del rotor.

La expresion anterior no es mas que el término radial de la Ecuacién de Euler para un fluido sometido a
movimiento puramente rotativo la cual establece la variacion de la presion

Vp = p(—gz +71Q%7,),

donde los vectores k e 7, representan las componentes unitarias de un sistema de referencia cilindrico con centro
en el eje de rotacion, r representa la coordenada radial y g la aceleracion de la gravedad.

Aplicando las ecuaciones integrales de conservacion de la masa, cantidad de movimiento, momento angular y
energia sobre el volumen de control definido en la ilustracion 4 se tienen las siguientes expresiones

ViAo = f(vc+vi)dA - f(l/c+w)dAoo
r=[apaa= [ o+ wiwdin+ [ @ - po) dAe
0= f p(V, + vurdA = f (Vs + WtoorodAoy

1

1
= [ 3PV + w2 £ )W+ W) d + [0 = I Ve W) s

La traccion, potencia y par pueden ser expresadas en funcion de las velocidades aguas debajo del tubo de
corriente u; y w unicamente, utilizando la siguiente relacion

Rwugo
Po — Do = — —dr,
7 T
0

sin mas que descomponer el gradiente de presion en la componente de interés, r, y particularizar para el caso de
la seccion mas alejada aguas abajo del rotor se tiene la expresion previamente expresada.

Notese ahora que P = QQ, por lo que la potencia puede expresarse como

P = fp(VC + v;))urQdA,
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pudiendo ser esta igualada a la expresion anterior obtenida para la potencia

pr(VC +v;)dA = fp(VC + v;) (Qr — %) u dA.

Esta expresion tltima puede ser entendida como

f(Vc+vi)dT=f(Q—%)udQ,

y haciendo uso de los resultados obtenidos con la TCM se puede establecer que dT = Ap dA =
p(V. + v;)2v;dA. Asi, la traccidon puede ser escrita como

T= f 20(V, + vy)v;dA,
y la forma diferencial de P = QQ se convierte en

1
Z(VC + vi)vi = (.QT - Z) u.

Asi, 1a TCM teniendo en cuenta la rotacion de la estela puede ser formulada como sigue:
“Minimizar la potencia P = [ p(V, + v)uQr dA para un empuje dado T = [ 2p(V, + v;)v;dA, sujeto a la
condicion P = QQ, es decir, 2(V, + v;)v; = (Qr - i) u.”[1]

Se ha de recordar que la Teoria de Cantidad de Movimiento trata de resolver un problema de variaciones, en el
que se busca encontrar unas ciertas funciones sujetos a la condicién de minimizar una cierta cantidad. En el
primer apartado de esta seccion, se resuelve un caso muy simplificado y sencillo de este problema. Asi, en este
caso, se trata de encontrar una funcion para la velocidad inducida, v; (r) que minimice la potencia requerida.

Considerando las expresiones de la potencia y el empuje de la siguiente manera P = [ F(r,v;)dAy T =
[ G(r,v;)dA, donde dA = 2mrdr y haciendo uso de los multiplicadores de Lagrange, se puede establecer la
ecuacion | = P — AT. La solucion para v;(r) para minima potencia P sujeto al nivel de traccion impuesto T
puede establecerse como

oF G
51 = 6J(F —1G)dA = f (——/1—)6vl-dA = 0.
a'l]i (')vl-

oF G
Fo Aa—vi) = 0. En el caso de la

TCM, se realiza la hipotesis de independencia de las funciones F y G con la coordenada radial 7, lo cual
proporciona el resultado v; = constante.

De esta manera, la solucion para la velocidad inducida vendra dada por (

Finalmente, la resolucion del problema de optimizacion, junto con la restriccién impuesta cierran el problema
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V. +v)ar N uQr
Qr—u 2V, + 4v;

1
20+ v)v; = (Qr - E) u.

= C = Constante

2u
Como una solucion aproximada puede considerarse (V. + v;) = (V. + v,) (1 - é— ,donde v, es una

T
constante del problema. Las velocidades v; y u pueden entonces expresarse como

u 2+ wo)ve
ar ()2 + (V. + vy)2
v; (Qr)?

Vo Q)%+ (V + vp)?

Tras sustituir estas expresiones, la traccion y la potencia pueden ser directamente derivados como sigue

) @[ + Ve +v)Ve] |, (FPLQ)? + (T + vo)Ve]
R e TSI f (@7 + (V, + 0071 2

r dr

P = T(VC + 170).

Notese que la variable vy ha de ser ligeramente superior que los resultados arrojados por la TCM para la
velocidad inducida en la seccion del rotor, ya que la potencia inducida esta expresada directamente en funcion
de esta variable, contemplando el gasto de energia en aceleracion del flujo en direccion axial y rotacional.

inflow and
swirl
velocities

0 I J
0 r/R 1.0

[lustracion 6. Velocidades inducidas segun TCME [1]

En la ilustracion 6 puede verse las distribuciones de velocidad inducida axial y rotacional en la seccion del rotor.
En ella pueden distinguirse claramente dos regiones, separadas por una linea vertical entorno al 20% del radio
del rotor. En la region mas proxima a la raiz, ambas componentes de la velocidad son significativas, siendo la
componente rotacional la dominante para las zonas mas proximas a la raiz. En la segunda de las regiones la
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velocidad inducida axial es claramente dominante, disipandose la componente rotacional a medida que la
coordenada radial se acerca a los extremos del rotor. Este comportamiento esta estrictamente relacionado con la
conservacion del momento angular (el cual tiene en cuenta ambos movimientos, el axial y el rotacional).

2.3. Teoria de Elemento de Pala

La Teoria del Elemento de Pala se corresponde con una de las teorias mas extendidas para el analisis de
actuaciones en rotores y hélices. En este caso, se aborda un analisis local, en el que las palas del rotor son
analizadas desde el punto de vista de los perfiles que las conforman. En el andlisis que se pretende desarrollar,
las variables dependeran de la coordenada radial, proporcionando una descripcion mucho mas compleja y
rigurosa del paso del flujo tras el rotor.

Esta teoria se basa en el analisis de perfiles aerodinamicos que funcionan de manera aislada, es decir, cada perfil
contribuye a la actuacion del rotor como si este estuviese funcionando de forma independiente (“2D strip
theory”), aunque hay factores para corregir este fenomeno., tratando de simular la alta complejidad del flujo 3D
que atraviesa el rotor (compresibilidad, pérdida de punta de pala, etc.)

La matematica del desarrollo que sigue se basa en la integracion de las variables de interés a lo largo de la
coordenada radial.

Se ha de remarcar que esta teoria es inicamente una herramienta de analisis aerodinamico “simple”, por lo que
no proporciona un modelo para la velocidad inducida para el rotor. Para poder describir la actuacion del rotor
utilizando esta teoria se tendra que acudir a otros modelos de velocidad inducida. Asi, esta inicamente representa
un modelo de célculo para la actuacion del rotor para una distribucion de velocidad inducida dada (no
necesariamente uniforme).

De igual forma que en los casos anteriores, se perseguird un desarrollo asumiendo las siguientes hipotesis [1]:

a) Fuerzas aerodinamicas obtenidas a través de las curvas de sustentacion de los perfiles y la polar del
perfil considerado a través de modelos experimentales (aerodindmica 2D). La fenomenologia de
pérdida de los perfiles no es considerada.

b) Movimiento cuasi-estacionario.

¢) Movimiento incompresible.

Antes de comenzar a describir el modelo matematico-fisico para la descripcion de la actuacion de vuelo axial
ascendente en rotores, se ha de modelar la geometria y movimiento del propio rotor, para lo que se introduce la
siguiente ilustracion. Asi, se considera un rotor de radio inicial y final R; y R respectivamente, formado por b
palas que giran a una velocidad angular constante (1 en vuelo axial ascendente a velocidad V... Cada elemento
de pala posee una cuerda ¢ y una envergadura dr y esta situado a una distancia r del centro del rotor (véase
figura 7).
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Top view of blade Ug

(upward)

Blade element

y
(outward)

Reference

[lustracion 7. Modelado de la geometria y movimiento del rotor [2]

La velocidad que ve cada perfil es suma de 3 componentes [6]:

a) Velocidad tangencial, Ur contenida en el plano del rotor. Se corresponde con la velocidad de rotacion
que ve cada perfil del rotor y inicamente depende de la velocidad de rotacion y la distancia al eje de
rotacion, Uy = Qr.

b) Velocidad perpendicular o axial, Up. Se corresponde con la componente de la velocidad paralela al eje
de rotacion del propio rotor. Esta es suma de la velocidad inducida y la velocidad del vuelo de ascenso,
Up =vi(r) + V..

¢) Velocidad radial, Uy. Esta velocidad se produce dado el caracter finito de la propia pala. Posee una
magnitud e influencia mucho menor que las anteriores y suele considerarse nula para el calculo de las
variables de interés.

Para el calculo de la fuerza aerodinamica en los perfiles, se atendera a la ilustracion 6, en el que esta es

descompuesta en dos componentes, dF = dR = /dFa2 + dF?, la fuerza de arrastre y de batimiento

respectivamente. La no existencia de la componente radial de la fuerza es debido a que se realiza la hipotesis de
aerodinamica 2D en el andlisis.

El parametro ¢ se corresponde con el angulo de entrada de la corriente y esta definido como ¢ = arctan (#).
T

Asi, de igual manera el parametro 8 se corresponde con el angulo de paso de los perfiles y este puede ser
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calculado como 6 = a + ¢, donde «a es igual al angulo de ataque que ve el perfil en cuestion. Para el calculo
del angulo de ataque de los perfiles se ha unicamente que despejar la expresion anterior, resultando en

a=0-¢,

donde el angulo de paso de los perfiles es un dato de la propia actuacion pues depende de la propia geometria
del rotor y de la accion del piloto, siendo 6, el angulo de paso colectivo y 8, el angulo de torsion lineal [2]

Piloto Geometria

La sustentacion y resistencia de los perfiles puede ser obtenida a través de los coeficientes de sustentacion y
resistencia de estos, es decir, C; y C; respectivamente. Notese que estos coeficientes adimensionales son los de
los perfiles asumiendo estos actuando de forma aislada. Asumiendo la teoria 2D para perfiles, estos coeficientes
pueden ser expresados en funcion del angulo de ataque a, el Nimero de Reynolds Re y el Nimero de Mach
M,Cl = C/(a,Re,M) y C4 = C4(a,Re,M).Sin embargo, estos coeficientes pueden ser expresados
unicamente dependiendo del angulo de ataque, asumiendo fenomenos de compresibilidad despreciables y altos
Numeros de Reynolds [1]. Asi, las fuerzas de sustentacion y resistencia para cada uno de los perfiles pueden ser
expresadas como sigue

1
dL = EpUZCCl(a)dr

1
dD = EpUchd(a)dr,

donde U representa la velocidad total suma de las componentes tangencial y axial de la velocidad, U = Uy +
Up.

Las fuerzas de batimiento y arrastre pueden expresarse como

dF, = dLcos(¢) — dDsin(¢)
dF, = dLsin(¢) + dDcos(¢),

pudiendo derivar directamente las expresiones de la traccion y potencia como

dT = Nbde
dP = NbdFaQT

donde N, es el nimero de palas del rotor en cuestion. Asi, finalmente las expresiones de la traccion, la potencia
requerida por el rotor quedan como [2]

dT = Ny(dLcos(¢) — dDsin(¢))
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dP = Ny(dLsin(¢) + dDcos(¢))Qr.

Las siguientes hipotesis pueden realizarse [2]:
1) U = Uy porque Up es muy pequefia en comparacion (excepto cerca del buje del rotor).
2) ¢p= ? asumiendo angulos pequefios, sin(¢) = ¢ y cos(¢) = 1.
T

3) La contribucion de la resistencia aerodinamica a la traccion es de orden inferior a la de la sustentacion,
por lo que se puede considerar despreciable.

Considerando estas hipdtesis, las ecuaciones previas quedan como [1]

dT = N,dL
dP = NyQ(¢dL + dD)r.

Introduciendo parametros adimensionales a las expresiones anteriores, estas resultan en las siguientes
expresiones

1
_ Npdl 3 (M)
pA(QR)? R

NyQ(¢dL +dD)r 1
pA(QR)3 =EO-(¢C[+Cd)x3dx=dei+deO

1
dCr Cix%dx = EJCledx

be(r . r . . .
donde a(r) = % se corresponde con la solidez del rotor, x = 7 8 la coordenada radial adimensional, Cy es

el coeficiente de traccion 'y Cp y Cy son el coeficiente de potencia y de par respectivamente. Estas expresiones
pueden ser integradas para obtener los valores globales de los coeficientes de traccion, potencia y par del rotor
en cuestion [2].

En la expresion anterior del Coeficiente de Potencia pueden distinguirse dos términos claramente diferenciados:
El coeficiente de potencia inducida, Cp; debido esencialmente a la existencia de traccion y al ascenso (se incluye
la potencia ascensional en €l) y el coeficiente de potencia de forma del rotor, Cpy, debido esencialmente a la
resistencia aerodinamica generada por los perfiles de las palas.

En la figura 7, los coeficientes de potencia y traccion obtenidos con la TEP considerando el modelo de velocidad
inducida proporcionado por la TCM son comparados con los obtenidos de experimentos reales para diferentes
valores de la solidez de las palas (todos ellos constantes). En ella puede verse como el coeficiente de traccion
posee una evolucion creciente con el valor de la solidez, y del angulo de paso de las palas, debido
fundamentalmente al aumento de la superficie mojada de las palas y el aumento del angulo de ataque de estas
(para angulos de ataque moderados). En el caso del coeficiente de potencia la tendencia es analoga, dado el
aumento de la potencia inducida con el aumento del empuje y el aumento de la resistencia de los perfiles con el
aumento del angulo de ataque, y por ende la resistencia de forma de los perfiles.
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Ilustracion 8. Coeficientes de potencia y traccion predichos por la TEP vs experimentos reales para varios

valores de la solidez [2]

Asi, finalmente estos coeficientes pueden ser integrados para obtener las expresiones finales de las variables de

interés del problema [6]

1
o(r)Cx%dx

2

)
N]

I

N| =
X

U(¢Cl + Cd)x3dx = CPi + CPO!

R; . L . . . .
donde x; = El se corresponde con la distancia adimensional desde el eje de rotacion hasta el comienzo de la

pala.

Finalmente, llegados a este punto, aun no se ha comentado nada acerca del perfil de velocidad inducida a utilizar
[2], pues esta teoria no proporciona ningun modelo para esta. Para este caso, se utilizaran los modelos
proporcionados por las teorias previamente descritas en las secciones 2.1 y 2.2. Asi, se tendran lo siguiente:

1. Modelo de velocidad inducida proporcionado por la Teoria de Cantidad de Movimiento (TEP-TCM)

1
vZ + Vo, (

Ve
v —=0.
Vio

2. Modelo de velocidad inducida proporcionado por la Teoria de Cantidad de Movimiento Extendida

(TEP-TCME)

Vi _ (.QT')Z
Qr ()2 + (V. + vy)?
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Para el caso segundo, se ha de considerar un término adicional en la potencia para contemplar la potencia
invertida en la rotacion del fluido a través del rotor. De esta forma, la expresion para el diferencial potencia
queda como sigue

dP = Np(¢pdL + dD)(Qr + u(r)),

la cual adimensionalizada e integrada sobre la pala resulta

1 ! A?"Ot 3
Cp = Ef O'((pCl + Cd)(l + )X dx,
X

X

1

donde 1,,; = u(r)/(R) representa la velocidad inducida rotacional adimensional.

2.4. Teoria de Elemento de Pala y Cantidad de Movimiento Combinadas

En linea con la problematica ya evidenciada en el desarrollo de la TEP surge la Teoria de Elemento de Pala
Combinada, en la que se trata de dar solucion a la siguiente pregunta:

(Como se puede obtener un perfil de velocidad inducida sin necesidad de hacer hipétesis sobre su distribucion?
De esta forma, esta teoria estd basada en la siguiente hipotesis:

“El empuje diferencial producido por un elemento de pala es igual que el empuje producido por una corona
circular de espesor dr situado en la misma coordenada radial que el propio elemento de pala.” [6]

[lustracion 9. Teoria de Cantidad de Movimiento y Elemento de Pala Combinadas [2]

Introduciendo las expresiones provenientes de la Teoria de Cantidad de Movimiento diferencial, se puede
establecer la expresion del Coeficiente de Traccion diferencial [6]
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dm = 2np(V, + v))rdr
dT = 4np(V, + vy)v;r dr
dCy = 4AA;xdx

Asi, introduciendo también la expresion del Coeficiente de Traccion extraida de la Teoria del Elemento de Pala
se tiene que [6]

1 1
dCr = oCpx*dx = 5 0(Cla = 0)x* + (62 — x))dx,

y estableciendo la equivalencia entre ambas soluciones, se puede obtener el modelo de velocidad inducida
resultante de la Teoria Combinada [6], el cual es igualmente graficado en la ilustracion 10.

1 A
dCr = 4(A; + A1) Aixdx = 50 <Cl(a =0)+(, (9 — ;))xzdx

oC AN o oC A
/1(x, AC) = \]( 1éa —?C> +§(Clo + CIQBX) — ( 1éa —?C)

C,=0.008,6=0.1

i

No blade twist
— ~ - |deal blade twist

Local induced inflow ratio, .

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Nondimensional radial position, r

[lustracion 10. Velocidad Inducida resultado de la TCMEP [1]

2.5. Solucion de Prandtl para las Pérdidas de Punta de Pala. Teoria de Cantidad de
Cantidad de Movimiento Combinada

La traccion y la velocidad inducida pueden ser calculadas considerando la estela convectada aguas abajo del
rotor. Asi, es un hecho experimental que la existencia de un nimero finito de palas proporciona una reduccion
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en la traccion generada en la zona de la punta de estas. En términos del fluido convectado (estela), existe una
transferencia de fluido desde la zona inferior a la superior que reduce la cantidad de movimiento de esta.

Prandtl obtuvo una solucién aproximada para este problema, utilizando un modelo de estela bidimensional y
unicamente valido para rotores de radio grande [6]. Asi, en lugar de considerar un modelo de estela helicoidal
(considerado en las siguientes secciones), este considera una serie planos de vorticidad semi-infinitos (ilustracion
11), el cual reduce considerablemente la complejidad en la resolucion de este, permitiendo una solucion implicita
para la velocidad inducida [1].

|

.
|

semi-infinite —

vortex sheets

TV XV

Iustracion 11. Modelo de estela de Prandtl [1]

Considerando la Teoria de Cantidad de Movimiento y Elemento de Pala Combinada, el diferencial de traccion
dCr ha de corregirse por un factor F(x)

F(x) = (S) arccos(e /™),

donde f puede expresarse como f(x) = g(;;_(i)) = g(%)

Asi, considerando que el factor F proporciona informacion tridimensional al diferencial de traccion calculado
con la Teoria de Cantidad de Movimiento se tiene que

1
TEP: dCp = Ea(Cl(a = 0)x% 4+ C; (0x* — Ax))dx
TCM: dCr =41 — A )F(x)Ax dx,
y finalmente igualando diferenciales de traccion se tiene la expresion implicita para la relacion de entrada de

corriente [6], la cual debera de resolverse de forma numérica
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Como puede deducirse de la expresion anterior, la influencia de la punta de la pala es modelada a través del
factor F mediante un aumento de la velocidad inducida en la zona de la punta de la pala (véase la siguiente
ilustracion) [1], el cual reduce el angulo de ataque local de las secciones y con ello la sustentacién generada por
las mismas.

10.03, SIN perdidas de pumnta d= pala
10,78, CON perdidas de pueta de pala

¥
[TERNAE]
(1!

S
]
S e

n
PR

=IE

Ilustracion 12. Modelo de velocidad inducida de la Teoria de
Cantidad de Movimiento con Pérdidas de Punta de Pala [6]

En la ilustracion anterior los modelos de velocidad inducida segin la Toeria del Elemento de Pala combinada y
su version considerando pérdidas de punta de pala son comparadas. Como puede deducirse claramente, para un
mismo nivel de traccion, el angulo de paso colectivo considerando pérdidas es significativamente mayor, dada
la reduccion de la capacidad sustentadora en torno a la punta de esta, donde se produce el aumento drastico de
velocidad inducida axial.

En lo que sigue, una vez considerado el modelo de velocidad inducida previamente definido, la formulacion es
idéntica a la formulada para la Teoria del Elemento de Pala.
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3 DESCRIPCION DE LAS TEORIAS DE VORTICES.
MODELOS BASADOS EN LA LEY DE BIOT-
SAVART

las dos ultimas y mas avanzadas metodologias. Al principio del capitulo se presenta una introduccion

tedrica en la que se definiran las herramientas necesarias para posteriormente poder formular la
metodologia numérica capaz de dar solucion al problema, abarcando la totalidad de la primera de las secciones.
En ella se introduciran las ecuaciones fundamentales de la mecanica de fluidos y otros muchos conceptos como
vorticidad, problemas sustentador y de espesor, Ley de Biot-Savart, etc, siendo para ello esencial referencia el
libro Low Speed Aerodynamics (Joseph Katz y Allen Plotkin) [4]. Finalmente, el capitulo se cierra con los
subapartados 3.2 y 3.3 en los que las metodologias a analizar son desarrolladas desde el punto de vista numérico.
Para estos desarrollos, las principales fuentes de informacion son las referencias [4] [5] [6]. Ambas teorias son:

En este capitulo se completa el desarrollo teorico de las teorias a abordar en el presente trabajo, presentando

I.  Metodologia de la Linea Sustentadora. Modelo de estela helicoidal rigida (LS).
II.  Metodologia de la Superficie Sustentadora. Modelo de estela helicoidal rigida (SS).

3.1. Introduccion Teodrica

Ecuaciones de Navier-Stokes

Previo al desarrollo de estas teorias, se presentan las ecuaciones fundamentales de la mecanica de los fluidos
(Ecuaciones de Navier-Stokes) en su expresion diferencial [3].

9 9. (oq) = 0
> pq) =

9 (pa) + V- (pai) Ity _
3¢ (P Pqiq) — pf; ox,

Donde q; vy f; representan el campo de velocidades y de fuerzas masicas para cada una de las coordenadas
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espaciales, q representa el vector velocidad, 7;; representa el tensor de esfuerzos viscosos, p la densidad del
fluido y x; representa las propias coordenadas espaciales.

Estas ecuaciones son muy complejas y Unicamente soluciones exactas pueden ser obtenidas para casos muy
sencillos y particulares. De esta forma, algunos de los términos pueden ser despreciados en algunas regiones del
dominio, dejando unicamente los términos dominantes, obteniendo ecuaciones simplificadas, cuya resolucion
puede ser abordada desde un punto de vista numérico con mucho menor esfuerzo. En este contexto, en el
desarrollo que sigue se considerara un flujo estacionario, incompresible (a bajos Numeros de Mach), y no
viscoso (a altos Numeros de Reynolds)

0 V VL
—qu,M=E<<1—>pzcte,Re=p <

> 1.
dt

En particular, la simplificacion de flujo a altos Numeros de Reynolds (dividiendo en las ecuaciones
adimensionales en el término viscoso) divide el dominio en dos regiones claramente diferenciadas: una region
exterior donde los efectos viscosos son despreciables y una region interior denominada capa limite, donde los
efectos viscosos son considerables y han de ser contemplados en las ecuaciones. Esta division del dominio se
muestra en la ilustracion 13.

Viscous effects are not

negligible (Vq 31)
Q.
~—
T
— T
e
/ T - ~
~
WViscous effects are ~
negligible ((¥3q < 1) ™~ ~

Ilustracion 13. Region de capa limite y exterior [7]

De esta forma, en lo que sigue se consideraran las ecuaciones simplificadas, considerando tnicamente la region
exterior donde los efectos viscosos son despreciables

V-q=0

Vp
q-Vvq=f-—,
P

donde las ecuaciones de contorno necesarias se corresponden con g — ¢, para zonas suficientemente alejadas
de la superficie del sdlido (flujo no perturbado) y q,, = 0 para todo punto en la superficie del sélido. Cabe
preguntarse por qué no se considera flujo tangencial igualmente nulo en el contorno del sélido considerado. Sin
embargo, debido a que el fluido es considerado no viscoso, no existe razon fisica para poder considerar esta
velocidad nula en las proximidades del solido, ya que es la propia viscosidad la que fuerza esta condicion.

Como puede verse de las ecuaciones anteriores, el problema se encuentra desacoplado, desde el punto de vista
de la velocidad y de la presion. De esta forma, dado un s6lido sumergido en un fluido cumpliendo las hipotesis
anteriores, la obtencion de las fuerzas aerodinamicas pasan por derivar el campo de velocidades para después
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poder obtener las fuerzas aerodinamicas de presion. Las fuerzas aerodinamicas de friccion (resistencia
aerodinamica) deberan ser calculadas reteniendo los términos viscosos en las ecuaciones, por lo que en lo que
sigue estos no seran calculados.

El Papel de la Rotacién del Fluido. Ecuaciones de Laplace y Bernoulli

Para poder desarrollar expresiones matematicas con las que resolver las ecuaciones anteriores, es necesario
estudiar la rotacion del fluido y como esta esta relacionada con la viscosidad [3]. El movimiento de un fluido,
asi como el de un solido deformable, esta compuesto por una translacion, rotacion y deformacion (en general).
Asi, la velocidad angular en su version vectorial se define como la mitad
del rotacional de la velocidad

—1V><
w—z q,

y la vorticidad puede definirse como dos veces la velocidad angular, & =
2w. Considerando ahora una superficie abierta S con una curva cerrada C
en su frontera (figura 14). A través del Teorema de Stokes, la vorticidad en
la superficie puede ser relacionada con la integral de linea a través de la
curva C

[lustracion 14. Relacion entre
integral de linea y superficie [7]

JiVx qndS=[§-ndS=4¢. q-dl,

donde n es normal a la superficie S. La integral de linea sobre la curva cerrada C del término de la derecha es
denominada circulacion

F=3€ q-dl
c

La circulacion esta entonces, de alguna forma, ligada a la rotacion del fluido (véase ilustracion 15). De esta
forma, casos en los que se tiene V. X q = 0 se consideran irrotacionales (caso (b) en figura) y casos V X q #
0 son rotacionales (caso (a) en figura).

Rotational
motion

Irrotational
motion

(@) (b}

Ilustracion 15. Movimiento rotacional e irrotacional del fluido [7]

Sin mas que combinar la ecuacion de cantidad de movimiento con la definicion de vorticidad se puede conseguir
facilmente la ratio de cambio de la vorticidad

54



D¢ 0§

_— . . el . . 2
i 6t+q V- §E=E-V-q+VvVE

Esta ecuacion se parece de manera significativa a la ecuacion de cantidad de movimiento, por lo que, para valores
muy altos del Numero de Reynolds, los efectos de la vorticidad creados en la superficie del propio sélido
quedaran confinados cerca de la propia superficie, siendo convectados con la velocidad incidente mucho mas
rapido de lo que estos pueden propagarse. De esta forma, el fluido bajo estudio en este proyecto puede ser
considerado irrotacional. Este efecto puede verse claramente en la ecuacion anterior, reduciendo el problema al
caso bidimensional (vorticidad apuntando en direccion z) e incompresible, tomando coeficientes adimensionales
representados en la misma a través de asteriscos

D& 1 _,
— _v* *’
Dt* Re $z

donde el Numero de Reynolds Re aparece en la ecuacion. De esta forma, el fluido bajo estudio puede ser
considerado irrotacional, por lo que el campo de velocidades creado proviene de un potencial, g = V®,
independiente del camino de integracion y funcion de la ubicacion del punto en cuestion

Dd(x,y,2) =Judx+vdy+wdz.
c

Sustituyendo la primera de las expresiones en la ecuacion de continuidad para flujo estacionario se tiene
V-q=V-Vd =V2d =0,

la cual se corresponde con la Ecuacion de Laplace, que no es mas que la expresion de la ecuacion de continuidad
para un fluido incompresible e irrotacional expresada en funcion del potencial de velocidades .

De igual forma, la ecuacion de cantidad de movimiento puede ser simplificada. Asi, considérese esta expresada
en funcion de la vorticidad

la cual particularizada para flujo irrotacional y estacionario queda

Vg® Vp
2 =/ p’

Finalmente, despreciando las fuerzas de volumen debido a la baja densidad del aire (Numero de Froude mucho
q

VILc

o también denominada Ecuacion de Bernoulli

mayor que la unidad, Fr = > 1), se llega a la expresion final de la ecuacion de cantidad de movimiento,
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2 2 2

P 9% , Po)_ 4

4+ )=0 2y L
V<2+p> —><2+p> -+

donde el campo de presiones p queda expresado unicamente en funcion de la densidad del fluido (constante) y
el campo de velocidades q.

Rl s

Las ecuaciones del problema, junto con las condiciones de contorno ahora quedan como

V® - q, parar —» o

Vdo-n=n -q=0 VP € Superficie.

El problema queda entonces reducido a encontrar el potencial de velocidades cumpliendo la Ecuacion de Laplace
sujeto las condiciones de contorno, para después obtener las fuerzas de presion ejercidas por el fluido sobre el
cuerpo.

Ley de Biot-Savart

Llegados a este punto se tiene un fluido incompresible cuya ecuacion de continuidad puede expresarse como

V-q=0,

donde esta velocidad puede ser expresada como el rotacional de un campo vectorial B, de forma que

q= VXB.

Dado que el rotacional de un vector que deriva de un potencial es nulo, B puede ser elegido de tal forma que
cumpla

V-B=0,

y la vorticidad entonces queda

§=Vxq=Vx(VxB)=VY(V-B)—V2B = —V2B.
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Puede demostrarse que la solucion de esta ecuacion, usando
el Teorema de Green es

1 §

=— —dV,
am ), |ro — 14l

donde 7, representa el vector OP y 14 el vector OC, siendo
P el punto de interés y C el punto sobre el segmento en
cuestion.

La solucion a este problema, sin mas que introducir la
expresion del campo de velocidades q se expresa como
sigue

1 §

=— VX ——dV,
4 Jy |ro — 74|

q

Origin

donde considerando un elemento infinitesimal de filamento ~ [lustracion 16. Velocidad en un punto P inducida
de vorticidad asumiendo una seccidn transversal normal al por un segmento de vorticidad [7]

vector vorticidad (véase la figura 16), se llega a la famosa

expresion de la Ley de Biot-Savart [3]

dl = gdl, [ =&dS, dV =dSdl
_ r dl x (TO - Tl)
1= 4 lro — 73

De esta forma, la velocidad generada por un segmento recto de filamento de vortice puede ser directamente
derivada de la expresion de la Ley de Biot-Savart. Asi, de acuerdo con el Segundo y Tercer Teorema de
Helmbholtz, una linea de vértice no puede terminar en un fluido, sino que debe de extenderse hacia las fronteras
del propio fluido o formar un camino cerrado (debido fundamentalmente a la irrotacionalidad del propio fluido).
Ello sugiere que la vorticidad deba crearse en los contornos solidos de los cuerpos, debido principalmente a que
los fluidos no son capaces de deslizar sobre ellos. Asi, se define un
segmento continuo de torbellino de camino cerrado, cuya intensidad es
constante (de acuerdo con el Primer Teorema de Helmholtz).

De esta forma, sin mas que considerar cuestiones geométricas
relacionadas con el propio segmento recto de torbellino y combinarlas
con la Ley de Biot-Savart, el campo de velocidades generado por el
mismo queda expresado como

Pix. v, 2)
r r1 X7ry (Tl r2>
= — 170" -,
112 drlrixra?2 ° \ry, 7,
A
donde como puede verse en la figura 17, 11y r, son los vectores que Tustracién 17. Velocidad

van desde el punto de interés hacia el inicio y el final del segmento de
torbellino respectivamente, g es el propio vector que define el segmento
de torbellino (no normalizado) y T" es la intensidad del propio torbellino.

inducida por segmento de
torbellino recto [7]

Sin embargo, esta expresion posee una singularidad [4] cuando el punto P se aproxima al segmento de vorticidad
T, tendiendo las velocidades a infinito cuando el punto se sittia sobre el propio segmento. Para resolver esta
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singularidad se plantean dos posibles soluciones: o bien usar un radio minimo &,,;, de aproximacion al
segmento para evitar tener puntos suficientemente cercanos que induzcan valores excesivamente grandes de
velocidad inducida o usar un modelo de viscosidad, en el que un multiplicador en la ecuacién eliminara la
singularidad en la cercania a la linea de vortices.

- Solucioén de radio limite [4]

7 I (n+t 1) (1 x73)
T4 (i + 7 - T + (BL)?)

En este caso, L es la longitud de la linea de vorticidad. La principal ventaja es que, de forma simplificada,
cuando el punto de evaluacion de la velocidad inducida se acerca a la linea en si, la velocidad tiende a
cero. Un valor adecuado del parametro § puede encontrarse entre 0 — 0.1.

- Correccion a través de un modelo de viscosidad [4]. Este tipo de correcciones suele realizarse a través
de la introduccion de un nucleo de vortice finito, 7, para el filamento de vortice. La eleccion de este
modelo de viscosidad debera de realizarse con especial cuidado ya que el campo de velocidades
inducidas tendra una influencia significativa en la geometria de la estela y en las cargas producidas en
las palas. Asi, dos modelos principales son utilizados: un radio de nucleo constante (muy simple y
altamente utilizado) y el nucleo difusivo viscoso donde el nticleo crece con el tiempo.

Como ejemplo de modelo de viscosidad con radio de vortice finito, se tiene el propuesto por Vasitas [4]

Vo (1) r T
o) =\ ——1
2T (TCZn_I_an)%

Bagai [4] propuso un modelo de viscosidad basado en la ecuacion anterior y particularizado para n =
2, tomando en consideracion un factor K, como limitador de velocidades

7oo—k T (nt+r)@xmn)
ind VAT (11 + 71 1) (1)

hn
Kv - —(rczn + th)l/ni

siendo h la distancia perpendicular del punto de evaluacion a la linea de corriente.

Estos modelos capaces de eliminar la singularidad presente son representados en la ilustracion siguiente.
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Va /(T /2mr,)

T2 4 0 1 2 3

[lustracion 18. Ley de Biot-Savart. Desingularizaciones a través de modelos de
viscosidad [4]

En este estudio se utilizara la correccion basada en la eleccion de un radio limite en el que se considerara la
velocidad inducida por el propio segmento de torbellino nula, debido fundamentalmente a la simplicidad del
modelo y la menor sensibilidad en los resultados obtenidos en comparacion con los casos modelados a través de
un modelo de viscosidad. El valor seleccionado para el parametro de cut-off § generalmente varia entornoa 0 'y
0.1, siendo un valor adecuado para este § = 0.001, de acuerdo a la bibliografia considerada [4].

Problema de las Pequeiias Perturbaciones

Considérese una superficie sustentadora como la representada en ”
la ilustracion 19 (por ejemplo, ala, pala de
aerogenerador/helicoptero, etc.) moviéndose en el seno de un
fluido no perturbado. Un sistema de coordenadas cartesiano se

encuentra unido a la propia superficie y las componentes del

flujo no perturbado son, esencialmente, Uy, Vo, y Wi, (seglin los
ejes X, y, z respectivamente) [3].

El flujo, como ya se comentd en secciones previas se considera

irrotacional, no viscoso, estacionario e incompresible, por lo que
el campo de velocidades asociado puede obtenerse sin mas que
obtener la solucion a la Ecuacion de Laplace sujeta a las

Tlustracion 19. Nomenclatura del

- ) ‘ problema de las pequefias perturbaciones
condiciones de contorno especificadas. El campo de presiones [7]

se encuentra desacoplado en el problema y puede ser calculado
a posteriori.

ViZp =0
Vo - q, parar - o

Vb-n=n -q=0 VP € Superficie.
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La solucion analitica a este problema para una geometria arbitraria de superficie sustentadora es compleja debido
a la dificultad de especificar la condicion de contorno de impenetrabilidad sobre una superficie curva y por la
propia forma de la estela. La necesidad de un modelo de estela se hace mas notable, ya que, si la superficie
sustentadora es considerada como una fuente de vorticidad, es consecuencia directa de los Teoremas de
Helmholtz considerar que esta vorticidad es convectada aguas debajo de la propia superficie. Asi, algunas
simplificaciones seran realizadas sobre esta condicion de contorno para poder encontrar soluciones aproximadas
al problema.

Las fronteras solidas de la superficie (ilustracion 20) vienen dadas 24
por z = n(x,y). Para el caso de superficie con espesor no nulo, las
fronteras superiores e inferiores son nombradas como 7,, y 17;. Para
encontrar el vector normal a la superficie, se considerara la funcion
F(x,y, z) definida como sigue

F(x:y;Z):Z—U(x'J’)ZO' i

Ilustracion 20. Geometria de una
y el propio vector normal a la superficie queda entonces seccion de superficie sustentadora

[7]

VF 1 ( dn dn 1)

"= R\ ax " ay

Llegados a este punto, y debido fundamentalmente a la linealidad de la Ecuacion de Laplace, el potencial de
velocidades puede considerarse como una suma de dos potenciales, el de velocidad no perturbada y el de las
pequetias perturbaciones

D =P, + D7,

donde el potencial de velocidad no perturbada se expresa como @ = Uy,x + Voo v + Wi z.

La condicion de impenetrabilidad pasa ahora a ser

Vo —(a¢+u 9 v a¢+W> ! ( on _ )—0
= ox 9y oz ®) IVFI\ oax’ ay' ")

la cual ha de particularizarse para la propia superficie sustentadora (en la cual se ha despreciado la
contribucion de la velocidad no perturbada en la componente “y’)

OCD_an(U +6<D>+6n(6d>> WV g =
9z odx\ ®  oax/) ody\ay @ V&= 1

Ahora bien, como se comentd anteriormente, esta condicion de contorno puede expresarse para cualquier
geometria y cualesquiera condiciones de flujo no perturbado. Asi, algunas simplificaciones seran realizadas. La
primera de ellas se corresponde con identificar el problema con uno de pequefias perturbaciones, es decir, el
campo de velocidades perturbacion (q = V®) sera mucho menor que el no perturbado (Q) resultado de la
velocidad ascensional y de rotacion
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Se ha de remarcar que, si bien esta hipdtesis funciona bastante bien para la inmensa mayoria del dominio, en las
proximidades de la raiz de la pala, dada la baja velocidad de rotacion de esta, esta hipotesis puede no cumplirse,
haciendo que los resultados difieran. Para zonas cercanas a la raiz, se ha de recurrir a metodologias mas
complejas las cuales abordan esta condicion de impenetrabilidad en su totalidad, sin simplificaciones (Método
de los Paneles [3]).

La segunda de ellas considera los cuerpos a analizar como superficies esbeltas, es decir, la superficie
sustentadora tendrd un espesor pequefio en comparacion con su cuerda, ademés de considerar un flujo no
perturbado dominante en la direccion “x”

Weo
|<<1 & —=tan (¢y) = P K 1,

« 1, |
| .

< 5

donde ¢, representa el angulo de entrada de corriente para el campo de velocidades no perturbado. Asi,
considerando las anteriores hipotesis y recordando que Q.. = Uy, la condicion de contorno se reduce a

a0 an
E(ny'n) - Qoo (a_(poo) Vz= n,

la cual puede ser trasladada al plano x — z a través del Polinomio de Taylor

L 0o 0 Ry 0+ 0(n2) ~ 22 0
g(ny'Z_n)_E(x'yJ )+T’ﬁ(xﬁy' )+ (T] )~E(x:}" ):

por lo que finalmente la condicion de contorno a satisfacer se expresa

2 ey 0) = 0o (50— 4. )

Esta ultima simplificacion de la condicion de contorno tiene una fuerte coherencia cuando se tratan superficies
sustentadoras esbeltas de pequefio espesor en relacion con la cuerda. Ademas, se ha de remarcar que la zona
proxima al borde de ataque de la superficie no sera modelada con exactitud dado el incremento de curvatura
experimentado.

De esta forma, llegados a este punto, la condicion de contorno se encuentra reducida a una ecuacion lineal de
relativa complejidad, la cual debera de ser establecida para ambos, el intrados y el extrados del perfil. La forma
de la superficie sustentadora es entonces identificada a través de las funciones que definen sus fronteras superior
e inferior (1, y ;), y a partir de ellas, la cuerda (n,.) y el espesor (7;) pueden ser facilmente identificados

Z=77u(x;3’), Z:Ul(x:}’)

1 1
Me=5 My +m),  ne= > My — M-
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Sin mas que manipular las anteriores ecuaciones, las fronteras de la superficie sustentadora pueden ser
formuladas de la siguiente manera

Ny =MNc t 1, m="Nc Mt
y consecuentemente la condicion de contorno puede dividirse ahora para el intrados y el extrados de la superficie

a—q’(x,y,o+)=Qoo(%+%—q>m)

a—(xy,O)—Qm(a—’Zf o - ¢ )

Finalmente, dado el caracter lineal de la condicion de no impenetrabilidad y de la propia Ecuacion de Laplace,
dos problemas mas sencillos:

1. Superficie de perfil simétrico con espesor no nulo a cero angulos de ataque (Problema simétrico)

Vip, =0
6 ant
;0+ - OO( )
(x y,05) =0 o
2. Linea de cuerda de espesor nulo a angulo de ataque 0
—— T g,
(Problema sustentador) ¢
+
Vid, =0
T
9P, . >
_(x ( ) il L) Il
9z Y
pam— Y

En lo que sigue, el presente documento se centrara en la resolucion  Ilustracion 21. Descomposicion del

del problema sustentador, debido fundamentalmente a que estd problema en sustentador y simétrico
directamente relacionado con la generacion de sustentacion de los [7]

perfiles que componen la superficie. El problema simétrico, en

cambio, considera un perfil de velocidad simétrico a ambos lados de los perfiles, produciendo perfiles de
velocidades simétrico, y, por ende, distribuciones de presiones igualmente simétrica. Este problema sin embargo
se encuentra asociado con la generacion de resistencia de friccion, la cual no es abordada a través de una
formulacion de fluido potencial no viscoso. En apartados futuros, para el calculo de variables asociadas al
fendmeno viscoso, se hara uso de los angulos de ataque calculados con esta teoria para poder estimarlas a través
de informacion de los perfiles aerodindmicos.

En cuanto al problema sustentador, este es un problema antisimétrico con respecto a la linea z =0, y
historicamente puede ser resuelto a través de una distribucion de dobletes o vortices, la cuales son soluciones de
la famosa conocida Ley de Biot-Savart y cumplen la condicion de contorno en el infinito. En este caso, se
considerara una solucion basada en torbellinos, puesto que es la mas extendida en la literatura dado su
simplicidad y calidad en los resultados.
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Problema Sustentador

Como se coment6 con anterioridad, una distribucion de lineas de vortices se considerard en la pala y la
estela consecuentemente [3]. Este modelo resulta muy sencillo de construir, ya que el campo de velocidades
generado por un segmento recto de torbellino puede expresarse como

AT'r x dl
47 13

Aq =

Considerando las intensidades de los vortices distribuidos a lo largo de la direccién y como yy, y la de los
distribuidos en la direccion x como yx, la componente normal de la velocidad inducida a la superficie puede ser
expresada como

Yy (x — x0) + ¥ (¥ — ¥o) p
T3

vindz(x' Y Z) = f

superficie+Estela

Xo dYo-

Una puntualizacion ha de hacerse llegados a este punto, ya que parecen existir dos incognitas para cada punto
(yx, yy). Sin embargo, gracias al Teorema de Helmholtz, la intensidad de los vortices es constante a lo largo de
una misma linea, y cualquier cambio en el vortice ha de realizarse en la direccion, pero no en la intensidad, por
lo que se tiene que

O _ Oy
dy  ox’

reduciendo el nimero de constantes a una por punto y, por tanto, teniendo un problema compatible determinado.
Esta condicion adicionalmente implica que el vector velocidad en la estela ha de ser paralelo a las lineas de
vortices

1_7) X Fwake = 0

Sustituyendo en la condicion de no impenetrabilidad se tiene la ecuacion lineal que permitiré el calculo de las
intensidades de torbellinos, y con ello el campo de velocidades y presiones alrededor de la superficie
sustentadora

f yy(x_x0)+)/x(y_y0)
superficie+Estela [(x — xO)Z + (y — yo)z + ZZ]%

an
dxg dyy = Qo (a_xc - ¢oo>-

La ecuacion anterior puede reducirse a la siguiente expresion, donde puede verse como el &ngulo de ataque
efectivo aefr (contribucion de la pala en la integral y a&ngulo que realmente ven cada uno de los perfiles) se
corresponde con el angulo de ataque debido a la corriente no perturbada @ menos la componente del angulo
de ataque debido a la velocidad inducida ai (componente de la estela en la integral, cominmente conocido
como downwash para alas). Adicionalmente puede considerarse el &ngulo de ataque de sustentacion nula
del perfil a;o
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aeff =a—a;—ap-

[lustracion 22. Representacion angular de la condicion de impenetrabilidad [5]

Finalmente, la obtencion de las cargas aerodinamicas (Sustentacion y Resistencia Inducida) resultan inmediatas
tras la obtencion del campo de velocidades sobre la superficie sustentadora. De esta forma, el problema
sustentador proporciona un campo de velocidades asimétrico con respecto a la linea media del perfil, por lo que
las fuerzas generadas estaran debidas a la propia distribucion no simétrica de presiones sobre el intrados (07) y
el extradés (07). Sin més que recordar la Ecuacion de Bernoulli previamente derivada, la presion puede ser
expresada como

P02y 0 22
Do — D 2(q Q%) meax’

. . 0d 0P 0P . .
considerando el campo de velocidades q = (Qoo cos(¢o) + %y or + Qo sm((poo)) y asumiendo
angulos pequefios, ¢, < 1. El coeficiente de presiones puede ser calculado sin mas que sustituir la expresion
anterior en la definicion de este

26(13

C =p_poo= _ X

P 1 Qoo
2pQ4

Las fuerzas aerodinamicas F pueden ser entonces calculadas sin mas que integrar la presion a lo largo de toda
la superficie como

F=-—f ApndsS
Sup
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oD o 0 _
AP=PQm(E(x,y,0 )—a(x,y,O )>.

Sin mas que particularizar para el caso de una distribucion de vortices en el plano x — z, la expresion anterior
queda como

oD L. 00 ~
Ap = pQo (E (x,y,07) — E(x,y, 07) ) = pQu¥y (x,¥).

Finalmente, utilizando el Teorema de Kutta (véase Joseph Katz, pag. 148), puede verse como la fuerza resultante
de la integracion del campo de presiones es perpendicular a la corriente incidente. Asi, las expresiones anteriores
pueden ser reducidas a las siguientes

F=pQyw xT> L=pQ,I, D=0.

Modelo de Estela

El desarrollo realizado hasta este punto sugiere que la solucion a la
Ecuacion de Laplace puede ser realizada a través de una distribucion a
priori arbitraria de torbellinos [3] satisfaciendo la condicion de
impenetrabilidad en la superficie sustentadora. De esta forma, la
solucion no es unica y un valor cualquiera para la circulacion puede ser
considerado. Para resolver esta problematica considérese los siguientes
tres problemas: (a) Circulacion igual a cero, (b) Circulacion es tal que
el flujo en el borde de salida es paralelo a este en el borde y (¢) Una
circulacion mayor que en el caso anterior. En este caso, la opcion de
circulacion correcta es la (b), y la Condicion de Kutta establece que el
flujo alrededor de un perfil sale a la estela a través del borde de salida
(afilado) de una forma suave, sin rebordeos, y, por tanto, con
velocidades finitas (véase figura 23). Esto es posible debido a que hay
un punto de remanso situado en el borde de salida

Apps=0->yps =0

Por otro lado, de acuerdo con la forma de la estela y la manera de discretizar la geometria del problema, se puede

establecer la siguiente clasificacion

Rear stagnation
point

\

_____//— m“'x,l'.‘_‘_____dw
[

Rear stagnation

<}
e
stagnation
point

[lustracién 23. Posibles soluciones
para el flujo alrededor de un perfil

[3]

1  Metodo de la Linea/Superficie Sustentadora con los siguientes modelos de estela

a. [Estela helicoidal preescrita.
b. Modelos de estela semi-espiricos (Landgrebe).
c. Modelo de estela libre.

2 Meétodo de los paneles
a. Estela helicoidal preescrita.
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b. Modelos de estela semi-espiricos (Landgrebe).
c. Modelo de estela libre.

En el analisis aerodindmico de las palas de rotor, se utilizan dos enfoques principales: la metodologia de la
linea sustentadora y la metodologia de la superficie sustentadora. La primera simplifica las palas como
lineas infinitesimales para estudiar su interaccién con el flujo de aire, mientras que la segunda considera la
pala como una superficie bidimensional para una mayor precision. Ambas consideran aproximaciones para
describir la geometria de la pala. Ademas, se emplean modelos de estela para describir como se comporta
la estela detrés de las palas, desde modelos simples (estela helicoidal) hasta modelos mas complejos que
consideran fenémenos como la contraccion de la estela y las variaciones en la velocidad del aire (modelo
de Landgrebe y estela libre). En el presente estudio Unicamente se tratara el modelo de estela rigido
helicoidal [1] [2].

Pasando a metodologias mas avanzadas se encuentra el método de los paneles [3], el cual considera la geometria
real de la superficie sustentadora, y no simplificaciones como en el caso anterior. Ademas, esta metodologia es
combinable con todos los modelos de estela previamente enunciados.

Consideraciones Asociadas al Propio Rotor

La formulacion desarrollada hasta el momento es aplicable para alas (siempre y cuando se den las hipdtesis
consideradas), sin embargo, la derivacion a rotores resulta inmediata sin mas que puntualizar lo siguiente [5]:

1) Lacorriente incidente ahora posee dos componentes: una componente paralela al eje de rotacion,
la cual se corresponde con la velocidad de ascenso V. y una segunda componente contenida en el
plano del rotor y debida a la rotacion Qr, siendo r la distancia desde el centro de rotacion al
punto en cuestion considerado.

2) Cada una de las palas es considerada una superficie sustentadora, por lo que cada una de estas debera
de ser considerada para obtener las magnitudes de interés. Sin embargo, debido a la axilsimetria del
problema, los calculos se limitaran al estudio de una de las palas.

Es muy importante remarcar el hecho de que, si bien no se consideran mas palas que una para el analisis,
las estelas del resto de palas han de considerarse en el andlisis, ya que el campo de velocidades en cada
una de las palas estara influenciado por las estelas del resto de palas.

3) Se considerara la hipotesis de independencia de los perfiles tinicamente para el calculo de la potencia
parasita, debido fundamentalmente a los efectos de viscosidad no modelados en este proyecto. Se
realizard una descripcion mas detallada de este punto en el desarrollo de las teorias.

4) Lavelocidad de rotacion ahora posee dos componentes (ambas contenidas en el plano de rotacion)
por lo que esta debera de ser descompuesta seglin x e y como sigue

thx = Qy, Vroty =Qx, Vi =QJx*+y2.

5) Cadauna de las palas es considerada como un sélido rigido, cuyo tnico movimiento es el de rotacion.
Movimientos de batimiento, arrastre y la propia aeroelasticidad de las palas no son considerados en el
analisis.

6) La estela es considerada helicoidal y con un movimiento uniforme aguas abajo con la velocidad media
en la seccion del rotor, Vs, = V. + Vg, Esta velocidad inducida media sera producto de aplicar las

. . Pina— . .
relaciones de la TCM a los resultados de esta teoria, Vipq, = %, obteniendo una velocidad
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inducida promedio en la pala con la que propagar la estela.

A continuacion, se exponen las teorias previamente mencionadas con mayor grado de detalle [5].

3.2. Método de la Linea Sustentadora Asumiendo Estela Rigida Helicoidal

La Teoria de la Linea Sustentadora fue originariamente postulada por Prandtl en 1921 y es valida para alas/palas
con relacion de aspecto mucho mayor que la unidad (AR > 4). Es de igual manera valida para alas esbeltas o
ligeramente curvadas. Esta teoria sustituye el ala por una linea recta de vortices de intensidad variable en
direccion radial, denominados “bound Vortex” y localizados a % de la cuerda del ala desde el borde de ataque.
En los puntos de colocacion se determinan los valores de la velocidad inducida, la intensidad de los vortices, la
corriente incidente y la velocidad rotacional y se encuentran posicionados a 3/4 de cuerda de cada seccion. En
esta aproximacion, los vortices de borde de salida son generados a través de las diferencias de circulacion en
direccion radial (horseshoe vortices). Estos son creados por todos los puntos discretos del ala construyendo una
estela helicoidal con diametro y paso constantes. Esta estela helicoidal, induce un campo de velocidades en el
rotor que reduce el angulo de ataque visto por cada una de las secciones, Q.

Iy

(Lifting Line)

- =T Collocation
’ : Point
[+] = _,af’”'f
-
- e
a s
- - -:'-\q - S T —
- =
fa
e SN -
i -, ‘ -
- Ji'c ? -
. =
[ | ot
] -

Trailing vortex

Tlustracion 25. Superficie sustentadora y estela para el caso de ala recta [17]

67



Una solucion adecuada para este problema debera de cumplir la Condicion de Kutta alrededor del borde de
salida, tal que la componente tangencial de la vorticidad paralela al borde de salida es cero. Esta es la razon por
la que la linea de vortices es colocada a c/4 del borde de ataque, tal y como se representa en la ilustracion 24. La
distribucion de circulacion I'(y) se establece a través de la envergadura, no proporcionando informacion sobre
distribuciones de esta en la direccion de la cuerda, lo que hace de esta teoria poco adecuada para perfiles con
distribucion de torsion y cuerda variables.

De acuerdo con el teorema de Helmhotz, una linea de voértices no puede comenzar o acabar en un fluido, por lo
que la solucion debera de cumplir

O _ Oy
ox dy’

donde yx y ¥y son las densidades de circulacion por unidad de longitud hacia las direcciones x € y
respectivamente. De esta forma, si hay un cambio en la linea de corriente debera de existir ese mismo cambio
en la otra direccion, por lo que el segmento no acaba en un punto, sino que cambia de direccion. Este
requerimiento se reduce a que el vector velocidad en la estela debe de ser paralelo a las lineas de vortices. De
esta forma, la geometria resultante para el sistema de vortices (Horseshoe) queda representado en la figura 26 y
26, donde el primero de los vortices (segmento CD) se asume despreciable dado que se encuentra

. . . . . . 1
suficientemente lejos como para despreciar su influencia (Influencia o« W)'

NS
SR

[lustracion 26. Geometria de las lineas de vortices [7]

Sin embargo, atin no se ha explicado por qué los puntos de colocacion se posicionan a 3c/4. Pues bien,
considérese una placa plana, cuya sustentacion queda reducida a c/4 del borde de ataque (centro de presiones).
Si la superficie sustentadora es sustituida por un tnico vortice, entonces la condicion de impenetrabilidad debe
de ser establecida en un inico punto, por lo que el problema queda reducido a una ecuacion. Tomando de la
teoria de Prandtl que la circulacion de una placa plana es I' = mcQ ¢, donde ¢ es la cuerda de la placa, Q, la
velocidad a la que esta esta sometida y a el angulo de ataque. Asi, la condicion de contorno puede expresarse
como

-T —mcQq

3
B ——————— o = T——— . =0 k:—’
antke —cja) T 0% = Zptie—cja) T =0 2 k=3

donde queda cerrada la geometria del problema y la estela.

En la siguiente figura se muestra una representacion de la pala y estela para el caso del rotor considerado en el
presente trabajo (descrito en la siguiente seccion), donde pueden verse los puntos de colocacion representados
en verde, la linea de vortices en direccion y en azul y las lineas de vortices formando la estela representada en
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roja. Para la pala se utiliza el color negro. Asi, como puede verse, se tiene una estela puramente helicoidal cuyos
puntos de comienzo son los asteriscos rojos representados con mayor claridad en la figura de la izquierda. La
geometria del problema en mayor detalle sera descrita a continuacion.

0.1
0.00251
0.0050 ZD 0.2
Z/[)0.0075' 0.3
0.0100] o
0.0125
0.0150 -
0.0175 00 :
1.0

[lustracion 27. Pala y estela para la Teoria de la Linea Sustentadora

Geometria del rotor y sistema de coordenadas

La geometria del rotor sera definida a través de 6 variables: cuerda (c), radio interior (R;), radio exterior (Rt ),
numero de palas (b), angulo de paso colectivo (8,) y angulo de torsion lineal (6, ). Se considera un radio interior
ya que en la zona de union de las palas se suele encontrar el buje del rotor, el cual no contribuye a la traccion de
este, sino que es una importante fuente de resistencia parasita. Ademas, todas las palas se consideran idénticas.

En lo referente al sistema de coordenadas, en este caso el eje Y se considera alineado con la linea sustentadora,
estando ésta contenida en el propio eje y comenzando en el gje de rotacion. El eje Z se ubica en posicion axial

siendo positivo en el sentido de la corriente incidente (hacia abajo) y el eje X completa el diedro segtn la regla
de la mano derecha.

Corriente incidente

La corriente incidente para el caso de rotores es mas compleja que para el caso de alas, ya que la propia velocidad
de rotacion del rotor es considerada como velocidad no perturbada, ademas de la velocidad ascensional
(ilustracion 28). Asi, tomando el sistema de referencia previamente definido, la velocidad ascensional seria

positiva en la componente Z y la velocidad de rotacion seria positiva en la componente X, aunque variable para
el avanceen Y.

Qy
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[ustracion 28. Campo de velocidades no perturbado para un punto sobre la pala

Discretizacion de la pala y estela

Como se comento al principio de la seccion, la pala es considerada una linea sustentadora dividida en secciones
de ancho uniforme (R — Ri)/(N — 1), donde N es el nimero de divisiones de la pala (ilustracion 29). Cuantas
mas divisiones, mas precisa sera la solucion, pero mas tiempo de computacion conllevara alcanzarla.

Iustracion 29. Cuatro divisiones de la pala en la Teoria de la Linea
Sustentadora [13]

Como podra verse mas adelante, resulta de un alto interés el considerar la zona de la punta mas refinada en
cuanto a divisiones se refiere, por lo que al final un modelo de discretizacion de dos zonas resulta mas
recomendable. Asi, la discretizacion ahora pasaria a tener dos parametros, N1y N2 los cuales definen las
divisiones de cada una de las regiones, ademas de un punto de division, que se sitla en torno al 80—90%
de la envergadura. De esta forma, la pala quedaria ahora discretizada de la siguiente manera,

1—[R'R'+0'85R_Ri Riy 2. JEOR-RE 085R]U[085R 0858 + ZO8R (ecr i
= |Ri,Ri N1 ,Ri N1 0 ) ,0. -1 "

R — 0.85R

N2—1 LY )

donde se considera el 85% de la pala como punto de division.

Con motivo de abordar el problema de una forma numérica la estela ha de dividirse de igual manera que se ha
realizado con la pala, de forma que la contribucion de cada una de las divisiones de esta se correspondera con la
contribucion de la estela al completo. En el presente estudio se realiza la hipotesis de segmentos rectos de estela,
es decir, no se consideran segmentos helicoidales de estela, sino que se sustituyen estos por segmentos rectos en
el espacio 3D. De esta forma, cuanto mas pequefio sea el paso de avance sobre la estela, mas proxima estara la
aproximacion a la solucion proporcionada por un segmento helicoidal.
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El paso de avance en la direccion axial de la estela quedara definido por la siguiente expresion ¢, = AD/LD,
donde t,, .. €s el tiempo entre pasos, AD es el avance de la pala y ) es la propia velocidad angular de la pala.
Aqui, el unico parametro a decidir una vez fijado el rotor y sus condiciones de operacion es A®, cuya reduccion
aumentara la precision en los resultados. El valor de este parametro sera discutido mas adelante en funcion de la
sensibilidad del método.

Para la discretizacion de la estela considérese la siguiente ilustracion, que si bien representa el caso de alas fijas
es suficientemente ilustrativa para el caso de aplicacion. El segmento AB se corresponde con un segmento de la
pala, donde se encuentran ubicados los denominados “bound vértices” y los segmentos AC, BD, CD y DF
conforman la estela, denominados como “trailing vortices”. De esta forma, la estela puede ser discretizada como

sigue.

Collocation Point (CP)

[lustracion 30. Discretizacion de pala y estela para la metodologia de la Linea
Sustentadora [5]

. 0
A; {y} =<R; +<_J(i -1)
' N
0
0
X
B; {y} ={R, + (R—R) 0
Z ON

= A;(¥)

{x} c(A;(¥))cos (B(4;()))
C;
c(A;(¥))sin (8(A;(¥)))

B;(y)

{x} c(Bi(y))cos (68(B;(¥)))
D;
c(Bi(¥))sin (6(B;(¥)))

Ci(x) + A;(y)sin (Qt,, k)

X
E; {)’} =1{C;(y) + A;(y)cos (Ot k)
Ci(Z) + Vztwk
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D;(x) + B;(y)sin (Qt,, k)

X
F; {}’} =< D;(y) + B;(y)cos (Qt,, k)
z Di(2) + Vestztwk

Otro aspecto que considerar es la longitud de la estela. De acuerdo con la literatura [8] todo parece indicar que
para longitudes de estela de alrededor de cuatro didmetros las soluciones son bastante precisas. No obstante, al
igual que en el caso anterior, se realizard un estudio de sensibilidad para este parametro en capitulos posteriores.
El indicador de avance sobre la estela es definido como sigue

i-D

’

Vestz tw

donde i es el indice de, D es el didmetro del rotor, Ve, s la velocidad de traslacion axial de la estelay ¢, es el
tiempo entre pasos previamente definido. En la seccion 4, una vez realizado el estudio de sensibilidad se
determinara el valor maximo para i, en funcion de la convergencia de las soluciones.

Sin embargo, esta formulacion Unicamente permite calcular la velocidad inducida sobre la pala de referencia
producida por su estela. Para completar el desarrollo se han de considerar las estelas de cada una de las palas del
rotor. Para ello se introducira el concepto matriz de rotacion, elemento algebraico que permite rotar elementos
en el espacio euclideo. Por lo general, las palas se encuentran equiespaciadas ¢ grados por lo que se tendran que
definir b — 1 matrices de rotacion, siendo b el niimero de palas del rotor considerado

360
¢j=——Jconj €[1,b)vb>1

cos (¢;) —sin(g;)) O
Myoe; = [sin (@;)  cos (@) 0.
0 0 1

De esta forma, es inmediato el obtener las estelas de cada una de las diferentes palas del rotor a partir de la pala
de referencia considerada. Dada la axilsimetria del problema, el estudio de una pala se corresponde con el estudio
de todas y cada una de ellas. Asi, el problema se encuentra perfectamente definido para proceder al calculo de
la circulacion y velocidad inducida sobre la pala.

Circulacion y velocidad inducida

Para obtener la velocidad inducida sobre las secciones discretizadas de pala, primero se ha de calcular la
distribucion de circulacion sobre la misma. Para ello un sistema lineal de ecuaciones ha de ser establecido a
partir de la condicion de contorno previamente mencionada (Condicion de impenetrabilidad) establecida para
cada punto de colocacion en cada uno de los puntos de la pala.
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Linea sustentadora

Punto de colocacion

Ilustracion 31. Sistema de referencia, angulos, velocidad y vector normal sobre el perfil aerodinamico

[6]

Para poder aplicar esta condicion, primeramente, se ha de definir el vector normal a la propia superficie
sustentadora. En este caso, el vector normal estara definido sobre el propio punto de colocacion y este tendra la
siguiente expresion

0

{ sin (6(PC;(¥))) }
n= :
—cos (8(PC;(¥)))

donde PC; se corresponde con el punto de colocacion de cada una de las secciones, el cual puede ser definido
como

o [5c0s0C0) + B/
PC; = {y} 7 o+ A2
C
= Sin(@((A,) + Bi(7))/2))

Notese que en el vector normal no se considera que tenga componente en y, debido a la simplificacion realizada
sobre la condicion de contorno de impenetrabilidad en apartados anteriores.

Asi, el sistema linear de ecuaciones puede ser montado como

a;ly +al; + asls + - +ainIn = — Quingg "1

az1l1 + 2zl + a3l +- - +ay In = — Quina, " N2

az [y +az,ly + agsls +-+ - +asyIn = — Quings * 13 -
ayily +ayel + aysls + -+ +ann In = — Quinay " ¥

donde los coeficientes a;;, representan la influencia de la seccion m sobre la seccion i, [}, se corresponde con
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la circulacion de la seccion m y el término independiente se corresponde con la proyeccion de la velocidad no
perturbada sobre la normal de cada uno de los puntos de colocacion de las secciones i. De esta forma, los
coeficientes a;;;, se presenta la siguiente expresion

Aim = (u' v, W)im ' ﬁl)!

donde ni se corresponde con la normal del punto de colocacion i y (u, v, w)im se corresponden con las
componentes de la velocidad inducida en las direcciones X, y y z respectivamente de la seccion m sobre el punto
de colocacidn i. El sistema de ecuaciones resultante puede ser expresado como

AT=B - I'=A"1B,

donde la circulacion puede ser calculada directamente. Para el calculo de la velocidad inducida se han de
considerar la contribucion de todos y cada uno de los segmentos de estela (con circulacion ahora conocida) sobre
los puntos de colocacion, considerando las estelas de cada una de las palas del rotor

b Ny—1

Vindpcl' = Z Z Vindijk:
k=1 j=1

donde deij se corresponde con la velocidad inducida sobre el punto de colocacion de la seccion i producida

por la seccion j. Realizando este calculo para todos los puntos de colocacion se tendra la distribucion de
velocidad inducida sobre los puntos de colocacion sobre la pala.

Calculo de fuerzas aerodinamicas

Para el calculo de las fuerzas aerodinamicas considérese la integral de superficie del campo de presiones sobre
la superficie sustentadora

N-1

F=b jg Apmds = L PQT (cos(@) T+ sin($) Ndxdy = ¢ ) pQun,Ts Ay; (oSBT + sin(@y) ),
i=1

siendo i y j los vectores directores unitarios segiin las componentes x e y respectivamente y Ay; el acho
diferencial de la rebanada i considerada.

Sin mas que descomponer en las direcciones espaciales x y z, se tienen las fuerzas de batimiento y arrastre para
el rotor completo (véase la figura 32)

N-1
Fo=F = | pQuTcos (@) dxdy = ) pQuTsy; cos (80
S i=1

N-1
Fo=Fe= | pQuTsin (@) dxdy ~ ) pQu,T; Ay sin (8
S i=1
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[lustracion 32. Fuerzas de arrastre y batimiento para una seccion de la pala

La traccion y la potencia pueden ser calculadas sin mas que integrar las contribuciones individuales de cada
una de las secciones y considerando todas las palas del rotor

N N N-1
T = bz Fp, = bZPQooiFi Ay;ny, = bp Z Qoo;Ti Ay;icos (¢1)
=1 i=1 i=1

N N N-1
P =b ) Eo =D ) pQuTi Ay Oyitty, = bpQ ) QuoyTy Ays yisin (4,
i=1 i=1 i=1

donde la velocidad aguas arriba se define como

Qo = /(Qd)? + (V. + vi{z})%, cond = \/x2 + y2.

La adimensionalizacion de la traccion y potencia resulta inmediata sin mas que considerar las definiciones de
los coeficientes de traccion y potencia Cy y Cp respectivamente

_ bpXiL; Qo T; Ayicos (¢;)
= pA(Qr)?

bpQ Y1 Qo T} Ay;yisin(¢;)
pA(Qr)3 '

CPic =

Finalmente, para el calculo de la potencia parasita, al tratarse de una teoria potencial que modela un flujo no
viscoso, esta no puede ser calculada de forma directa utilizando esta teoria. Sin embargo, en aras de obtener un
valor aproximado con el que poder comparar con el resto de las teorias, el campo de velocidades resultado del
problema sera utilizado para calcular la distribucion de angulos de ataque a lo largo de la pala 'y con ello y la
informacion del perfil aerodindmico que sera presentado en la siguiente seccion, poder calcular el valor de esta
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potencia. A continuacion, se detalla el proceso de célculo en mayor detalle

0 V. +viiz
a=9—¢=90+%y—tan‘1<c—l{}>

Qy

1 ! o Yy
CP0=§af Cq(a)y>dy, cony=E.

Yini

Asi, sin més que realizar la integral numérica, la expresion final para la el coeficiente de potencia de forma
Cp,queda

=
Cpo = 50 Z Ca(a)y7 AT,
i=1
y el valor de la potencia resultaria la suma de las anteriores

bpQ XL Qoo T Ay; yisin(ey)

Cp=Cpyc +Cpy = PA(Qd)?

1 N-1
to Z Cq(a)y?Ay;.

i=1

Metodologia

En esta tltima seccion se presenta el diagrama de flujo del método de resolucion al completo. Un aspecto de
relevancia al que afin no se ha hecho referencia en secciones anteriores es que en este proyecto la traccion a
proporcionar por el rotor esta impuesta, es decir, se han de calcular el resto de las variables para garantizar una
traccion impuesta (problema de actuaciones). Por lo tanto, el angulo de paso colectivo sera una incognita del
problema y debera de incluirse un bucle para iterar hasta la convergencia del método.

Dado que la traccion esta directamente relacionada con este a&ngulo de paso colectivo a través de la sustentacion
y resistencia (angulo de ataque), esta puede ser expresada de la siguiente forma

T = f(g' 90' VC' )'

donde g representa la geometria del problema de la pala y estela, 6, se corresponde con el dngulo de paso
colectivo y V. representa la velocidad ascensional del rotor.

De esta forma, estableciendo el valor de la traccion requerida por el rotor, T,
para el calculo del angulo de paso en cada iteracion

eq» S€ puede establecer la ecuacion

Tregq—T=0 - Bolic-

La convergencia sera alcanzada cuando la diferencia (€) entre valores del angulo de paso colectivo entre
iteraciones contiguas sea inferior a un valor establecido
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90 |itl - 90 |itl_1

e [%] = -100,

90|itl

donde [ se refiere al nimero de iteracion para la convergencia en 6. Un valor apropiado para épsilon se
corresponde con € = 0.01, es decir, errores relativos del orden del 0.01 %, por lo que el criterio de convergencia
queda expresado como

€ <0.01.

Finalmente, de acuerdo con el diagrama de flujo presentado en la pagina siguiente (ilustracion 33), en los dos
primeros bloques se introducen los datos del rotor y de la actuacion en cuestion, de los cuales bebera el solver
para proporcionar los resultados. Ademas, la pala es dividida en las diferentes secciones, dependiendo del
parametro N, pues las secciones seran N — 1. Es en este punto donde se definen los puntos de colocacion y la
linea sustentadora como tal.

El tercero de los bloques no es mas que una funcion, la funcion que establece la relacion entre distancias entre
los respectivos segmentos de torbellinos y las secciones de la pala a considerar. Asi, dadas estas distancias
previamente mencionadas, proporciona la influencia de los diferentes segmentos en las secciones definidas.

En los siguientes dos bloques, las matrices de influencia para el calculo de la circulacion y la velocidad inducida.
Estas son matrices auxiliares necesarias para el calculo de las magnitudes previamente expresadas. Ademas, las
matrices de rotacion dependiendo del nimero de palas son creadas y la tolerancia para el error relativo entre dos
iteraciones consecutivas para 8, es establecida como TOL = 10™%. En el segundo de los bloques, se establece
un pequeilo bucle para completar la matriz B (matriz de velocidad no perturbada) y al igual que se hizo con la
pala, se discretiza la estela, partiendo desde la propia linea sustentadora ya discretizada en el segundo bloque.

Los siguientes bloques enmarcados dentro del rectangulo negro, se corresponden con el grueso del problema y
con los célculos que mayor esfuerzo computacional exigen. En este subproceso se completa la matriz A mientras
se avanza a través de todos y cada uno de los puntos en los que la estela ha discretizada, de forma que cuando
esta es recorrida por completo se puede calcular la circulacion en la pala, y por ende la velocidad inducida.
Estableciendo las relaciones para las fuerzas aerodinamicas expresadas con anterioridad se puede obtener el
angulo de paso colectivo requerido para la potencia a desarrollar y con ello, comprobar la convergencia del
método. En caso de no conseguirse la convergencia, se actualiza el valor del angulo de paso y la velocidad de
propagacion axial de la estela y se vuelve al inicio del subproceso; en caso contrario, la potencia inducida,
ascensional y de forma pueden ser calculadas y las consecuentes graficas pueden ser representadas. Llegados a
este punto el método ha convergido y la solucion es valida, aunque la precision dependera fundamentalmente
del refinamiento de la pala y estela.
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Tlustracion 33. Diagrama de flujo para la Teoria de la Linea Sustentadora
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3.3. Método de la Superficie Sustentadora Asumiendo Estela Rigida Helicoidal

La metodologia de la superficie sustentadora no es mas que una extension de la anterior teoria, en la que la
superficie sustentadora se asume como lo que es, una superficie. Asi, en lugar de considerar una linea
discretizada en secciones, ahora se consideraran diversos paneles (fruto de la discretizacion a lo largo de la
cuerda y de la envergadura). Esta teoria es mas adecuada para superficies en las que la cuerda no sea constante
y en las que exista curvatura.

Asi, tratando de modelar la geometria de la superficie sustentadora (fundamentalmente la curvatura), esta es
dividida en paneles, tanto en la direccion de la cuerda (indice “i”’) como en la direccion de la envergadura (indice
“J”) (véase figura 34). Cada panel contiene un vortice de intensidad [;; constante en cada uno de los paneles a
considerar y regida por la regla de la mano derecha. Ahora, cada panel en la superficie tiene asociado un anillo
de vortices de intensidad constante, con la excepcion de los paneles mas proximos a los bordes de salida. En
aras de cumplir la Condicion de Kutta-Joukowski, 1a posicion del anillo de vortices comienza a V4 de la longitud
del panel en direccion de la cuerda, y el punto de colocacion de cada panel estd ubicado a ¥4 de cada panel, es
decir, en la mitad del panel que define el anillo de vortices (véase la ilustracion 35). De forma adicional, para
satisfacer la condicion de tridimensionalidad en el borde de salida, la intensidad de los vortices situados en la
estela mas proximos al borde de salida han de ser iguales que los situados en la ultima fila de paneles (en
direccion de la cuerda) situados en la propia superficie, [ = [y 4ke. Este fendmeno queda representado en la
ilustracion 36.

Blade surface

-
Vrund

T

Bound vortex filament H
Leading edge  Bound vortex Camber line
T~

Trailing edge

Iustracion 34. Geometria de la superficie para la Teoria de la Superficie
Sustentadora [4]

S 2. Control point [ [\"\ |
) SV fis
Leading edge S ! X | »M
Vortex ring \ — -1/ [
\ . /
\ ’, .

i
i+1
Camber line i+2

Ilustracion 35. Anillos de vortices sobre la pala para la Teoria de la Superficie
Sustentadora [4]
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Control point

Trailing wake vortices

[lustracion 36. Geometria de la superficie sustentadora y estela para la
Teoria de la Superficie Superficie Sustentadora [4]

Geometria y Sistema de Referencia

Como resulta obvio, la geometria del rotor resulta ser la misma, por lo que en este aspecto no hay cambios con
respecto al caso anterior. Sin embargo, ahora no tenemos una unica linea sustentadora, sino que habra tantas
lineas sustentadoras como paneles ubicados a lo largo de la cuerda de la superficie, por lo que el sistema de
referencia cartesiano a utilizar ahora debera de ser diferente. Asi, tratando de posicionar a este de igual forma
independientemente del numero de divisiones, este es ubicado en el borde de ataque de la pala, de forma que el
eje y coincide con este, el eje z es positivo en la direccion axial de la velocidad ascensional (hacia abajo) y el eje
x completa el triedro de acuerdo con la regla de la mano derecha (véase figura 37).

Collocation point

Normal vector n

[ustracion 37. Discretizacion de pala y estela para la
metodologia de la Superficie Sustentadora [7]
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Discretizacion de la Palay Estela

En este caso se debera de prestar mas atencion, ya que, si bien en el caso de la estela, la discretizacion se realiza
de forma idéntica al caso anterior (ya que esta es asumida igualmente helicoidal y rigida), 1a superficie ahora es
discretizada de forma diferente, ya que tenemos que abordar dos discretizaciones diferentes (aunque no
independientes), la de la superficie y la del propio sistema de vortices.

Ahora, se tendran dos pardmetros diferentes, N, para la discretizacion a lo largo de la envergadura y N, para la
. . . , R—R; c
discretizacion a lo largo de la cuerda, de forma que los paneles tendran un ancho w,. = N—i yWe =51

rT [
representando el ancho segin envergadura y cuerda respectivamente. Asi, considérese un panel genérico
correspondiente a la superficie, identificado por su nodo en posicion mas cercana a la raiz y al borde de ataque,

de indices (i, j) (véase figura siguiente), los nodos que definen el panel pueden ser expresados como

Panel (i, j)

[lustracion 38. Detalle discretizacion de la superficie de la pala para la
Teoria de la Superficie Sustentadora [4]

— ()
— (1
X Nc
Aij {y} = Mo, (R - Ri)
S Z y Ri + T
Ze(x)

9)

X
Bijs {y} = Mroty ' (R - Ri) ]

V4
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C .
. N—C(l + 1)
Dijs {JZ/} = Mroty Ri + (R I_VRL) (] + 1)
Zc(x)
cos(=6(y)) 0 sin(—6(y))

Mroty = 0 1 0 ’
—sin(-0(y)) 0 cos(—6(»))

donde Mmty no es mas que la matriz de rotacion de un angulo —8 alrededor del eje y. Este angulo depende a

su vez de la coordenada y pues la torsion sigue una funcion lineal con el avance en la envergadura. El subindice
s representa que los puntos se corresponden a la superficie, y no a la red de vortices, lo cuales seran indicados
con el subindice v.

Cabe destacar que la discretizacion realizada en este trabajo es puramente lineal, y los segmentos que unen los
diferentes nodos de la superficie son lineas rectas. Por otro lado, para la discretizacion de la red de vortices y la
posicion de los puntos de colocacion, estos son realizados a partir de la discretizacion de la superficie
sustentadora, como puede verse en la figura 39.

Punto de colocacion

[lustracion 39. Detalle discretizacion red de vortices para la Teoria de la Superficie

Sustentadora [4]
Cijo{x} — Ayj {x}
x Aijs{x}+ 4
e - A
z Ciiz}— Aiji 1z
AijS{Z}+ ljs 2 ljs
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Di s — Bi i
X {Bijs{x} + Y G} 7 j {x}]
Bij, {y} = B {y}
’ Bij iz} + Dyjs (2} ; Byj iz}
o |Custad+ Ai+1fs{x}4_ Cijs o}
Cijy 1Y (= Cij iy}
’ Cij{z} + Airs {2}4_ Cijsz}
s B0,
Dijy {y} = Dy {v}
Z

Biyyj iz} — Dyj {2}

D;j {z} + 2

Por otro lado, para la discretizacion de la estela (véase ilustracion 32), esta se realiza de la misma manera que en
el caso anterior, ya que como se comento6 con anterioridad la estela es puramente helicoidal

X CNCj{X} + ANCj{}’}SiH Qt, k)
Ej {y} =4 Cp, j{y} + Ay, j{y}cos (Qt,, k)
z Cn, iz} + Vot k

X Dy, j{x} + By,_;{y}sin (Qt,k)
F {y} ={ Dy, j{y} + By_j{y}cos (Qty k) ;.
’ Dy, iz} + Votwk

Finalmente, se ha de recordar el hecho de que la influencia de las redes de vortices de resto de palas han de ser
consideradas en el desarrollo, por lo que al igual que en el caso anterior, la matriz de rotacion para la red de
vortices ha de ser empleada e incluida en la metodologia.

Circulacion y velocidad inducida

De forma similar al caso anterior, para calcular la distribucion de velocidad inducida, asi como las cargas
aerodinamicas en la superficie, primero se ha de obtener la distribucion de circulacion de la red de vortices
considerada. Dado que la pala se encuentra dividida en N, secciones en direccion de la cuerda y N, secciones
en la direccion de la envergadura, ahora se han de considerar m puntos de colocacion, con m = (N, — 1) -
(N; — 1), donde la ecuacion de impenetrabilidad ha de ser particularizada.

El sistema linear de ecuaciones puede ser montado como
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ap I +aply + alz +-- - +aiv v = — Quina;, "1

az T+l + als +-+ - +asm Tv = — Quing, * 2

azily +agly + azsls + - +agm In = — Quinag " M3 -
ayi Ty +ayely + aysls +-+ - +amm v = — Quindy  m

donde los vectores normales son expresados de igual forma que en el caso anterior

0

{ sin (6(PCi(¥))) }
n= :
—cos (6(PC;()))

y los puntos de colocacion PC; de cada una de las secciones, los cuales pueden ser definidos como

(Aij{x} + Bij{x})  ((Cij{x} + Di{x})
4 + 4
X
PC, = {y} _ (A {y} ‘; B;ii{y})
(Aijj{z} + Bi{z}) ((Cij{z} + Dij{z})
4 + 4

Cabe destacar que la componente y del vector normal dada la simplificacion realizada sobre la condicion de
contorno en la descripcion teorica de la metodologia. De esta forma, inicamente las componentes X y z son
consideradas.

Para el calculo de la velocidad inducida se han de considerar la contribucion de todos y cada uno de los
segmentos de estela sobre los puntos de colocacion, considerando las estelas de cada una de las palas del rotor

=

r—1

Z Vindlk'

b
=1 k=1

Vindpct j

Calculo de fuerzas aerodinamicas

Para el calculo de las fuerzas acrodinamicas, al igual que en el caso anterior, se ha de considerar la integral de
superficie del campo de presiones sobre la superficie sustentadora, asi como la Ley de Kutta. Sin embargo,
ahora, para cada panel, tenemos la influencia de los dos anillos de vortices contiguos en la direccion de la cuerda
(véase la figura 40).
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Punto de colocacién (i — 1, )
i + 1 ___7/
T \
\// Punto de colocacion (i, j)
D, A

)

\"';, U
e

- ‘I‘/"
i+2

[lustracion 41. Concurrencia de anillos de vortices en paneles para la Teoria de la Superficie
Sustentadora [4]

F = bf ApndS = f PQAT (cos(¢p) T+ sin(¢)j) dxdy
S S

Fi]' ~ pQwij (Fll - Fi—l,]' )(COS(¢ij) T+ sm((l)l])]_) AyU Vi#l

Fyj = Qooij(l"lj )(cos(d)lj) T+ sin(g‘blj)]_) Ay,; vi=1

Ne—1Np—1

i=1 j=1

La expresion de las fuerzas de arrastre y resistencia son obtenidas de forma idéntica al caso anterior.

Como se ha mencionado previamente, esta teoria proporciona distribuciones de variables relevantes tanto en
direccion cuerda como en envergadura. Para llevar a cabo una comparacion adecuada con las otras teorias
abordadas en este estudio, se requiere realizar un ajuste. Como cierre de este capitulo, se presentaran las
expresiones necesarias para calcular las variables medias, para el analisis comparativo de la Teoria de la
Superficie Sustentadora.

Comenzando por la distribucion de circulacion media en cada una de las rebanadas, esta puede ser calculada de
la fuerza de sustentacion de cada una de las rebanadas

Ng—1 Ng-1

_ l;
L~ Z Lij = pQoo;;T1jAy1j + Z pQu;j(Tij —Timy,j)Ayy — T = ’
i=1 i=2

pVTOTj’

donde la velocidad media en la seccion se asume Vryor j= \/ (er)z + (V, + Vinq)?, donde la velocidad
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inducida media se corresponde con la obtenida de la propagacion axial de la estela (expresada a continuacion).

Para el angulo de ataque medio, se considera la componente en el plano del rotor de la fuerza aerodindmica
previamente calculada. Asi, sin mas que utilizar la expresion para la velocidad inducida, se tiene que

(S

y el angulo de ataque es obtenido sin mas que sustituir en la expresion para la velocidad inducida

Ve + Vindj)

a; =90+91-%—tan< O
j

Una vez la distribucion de angulo de ataque medio es obtenida a lo largo de la pala (y este es interpolado), la
potencia parasita puede ser obtenida sin mas que aplicar la formulacion siguiente

1 [t ez _
Cpo = EUJ Ca@(y))y dy,  cony =1
Yini

Metodologia

En cuanto a la metodologia, no existe ninguna diferencia con respecto a la metodologia anteriormente expuesta,
por lo que esta puede tomarse como igualmente propia de esta teoria.
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4 CARACTERIZACION DEL ROTOR

valores que caracterizan la geometria de este. Ademas, se presentan los dos perfiles aerodindmicos a

En este capitulo, se presenta el modelo de rotor utilizado en el presente trabajo, introduciendo los
tratar principalmente durante las Teorias de Elemento de Pala.

4.1. Caracterizacion del Rotor

Para la caracterizacion del rotor se toma como referencia el helicoptero MMB Bo 105 [9], una aeronave
ligera y polivalente desarrollada por el fabricante aleman Bolkow en Stuttgart, Alemania. En el afio 1991,
este helicoptero pasdé a formar parte del grupo Eurocopter (Airbus Helicopters). Airbus continud la
fabricacion de esta aeronave hasta el afio 2001, afio en que esta fue reemplazada por el Eurocopter EC135.

Asi, el helicoptero MMB Bo 105 (representado en la ilustracion 42) se corresponde con el helicoptero ligero
bimotor mas pequefio del mundo. Esta cualidad le abria un nuevo segmento de mercado tras la Segunda
Guerra Mundial, buscando comodidad, economia y seguridad. Otro aspecto para destacar de esta aeronave
es el hecho de no presentar articulaciones de batimiento en el rotor dada la introduccion del material
compuesto en la fabricacion de las palas (fibra de vidrio). E1 Bo 105 seria también el primer helicoptero de
la historia en realizar looping de 360° [9].

[lustracion 42. Helicoptero MMB Bo 105. Helicoptero de la
Guardia Civil Espafiola hasta el afio 2001 [9].

Entre las caracteristicas del rotor principal de esta aeronave, se pueden destacar las siguientes:
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ESPECIFICACION UNIDAD VALOR

Numero de palas (b) [-] 4
Revoluciones de diseiio (Q) [Rpm] 424
Diametro (D) [m] 9.8
Radio inicio pala (R;) [m] 0.01
Cuerda (c) [m] 0.3

Tabla 1. Especificaciones del rotor principal de helicoptero MMB Bo 105 [10]

El radio inicial de la pala no se indica en las especificaciones del rotor. Este es tomado como 0.01 m para
acercarse lo maximo posible a 0 sin incurrir en posibles errores numéricos derivados de los calculos.

Para obtener la traccion necesaria a proporcionar por el rotor se utilizard el peso maximo operativo de la
aeronave, My, = 2500 kg. De esta forma, asumiendo una aceleracion de la gravedad de g = 10 m/s?
(Gnicamente por motivos de simplicidad), se una traccion de

T = 25000 N.

Por otro lado, para la caracterizacion mas local del rotor, se asumira una distribucion de cuerda constante
y una distribucion de torsion lineal expresada como sigue

9=90+%=(90—%%),

donde la torsion lineal utilizada es un valor tipico empleado en el modelado de rotores en operacion de
vuelo axial, 8; = —10° [6].

Finalmente, la pala se considerara compuesta integramente por perfiles aecrodinamicos NACA 0012 y VR-
12, cuyas caracteristicas aerodinamicas principales vienen expresadas en la siguiente tabla y han sido
extraidos de [11]. El rango de valores para el angulo de ataque estard comprendido entre a € [1,12]°
tratando de adaptar las regresiones lo maximo posible a los resultados obtenidos con las diversas teorias.

Angulo (°) C, Cq
0 0 0.00717
2 0.2100 0.00725
4 0.4267 0.00804
6 0.6996 0.00962
8 0.9243 0.01143
10 1.1046 0.01364
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12

1.2881

0.01673

Tabla 2. Valores de los coeficientes de resistencia y sustentacion para el perfil NACA 0012 [11]

Regresion lineal para el Coeficiente de Sustentacion

1.5

1.0

-1.0

1.5

® Puntos discretos

—— Regresion lineal

-15

T T T T T
-10 -5 0 5 10

Regresidn cuadréatica para el Coeficiente de Resistencia

0.018

0.016 4

0.014 4

Co

0.012 4

0.010 4

0.008 4

® Puntos discretos

—— Regresion cuadratica

r ; T i ;
-10 -5 0 5 10
al’]

Ilustracion 43. Regresiones lineales y cuadratica para los coeficientes de sustentacion y resistencia
aerodinamicos (NACA 0012) [11]

Angulo (°)
-12
-10

-8

10

12

G
-1.0395
-0.9001
-0.7247
-0.5157
-0.2992
-0.0837
0.1270
0.4449
0.6860
0.8882
1.0805
1.2626

1.4196

Cq
0.03218
0.01886
0.01460
0.01292
0.01111
0.00870
0.00606
0.00785
0.00881
0.00994
0.01151
0.01346

0.01659

Tabla 3. Valores de los coeficientes de resistencia y sustentacion para el perfil VR-12 [11]
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Regresion lineal para el Coeficiente de Sustentacion Regresion cuadratica para el Coeficiente de Resistencia

1.5 4 — Regresion lineal —— Regresion cuadratica
® Puntos discretos L) L] ® Puntos discretos
0.030 4
1.0 1
0.025 4
0.5 1
. 0.020 4
[w] p=
0.0 1 ©
0.015 ~
-0.5
0.010 4
-1.0 1
°®
. . T . ; . : 0.005 4, . . . . . ;
-15 -10 -5 0 5 10 15 -15 -10 -5 0 5 10 15
al°] al’]

Ilustracion 44. Regresiones lineales y cuadratica para los coeficientes de sustentacion y resistencia
aerodinamicos (VR-12) [11]

Para el estudio que se pretende en este trabajo, se utilizaran regresiones lineales y cuadraticas para los
coeficientes de sustentacion y resistencia respectivamente (véase las figuras 43 y 44). Cabe notar, que para el
caso del NACA 0012 unicamente se proporcionan valores positivos de los angulos de ataque ya que la parte
negativa es igualmente simétrica. Sin embargo, para el caso del VR-12, valores tanto positivos como negativos
son incluidos en la regresion, para contemplar la asimetria del perfil. Ademas, dada la mayor dispersion de los
valores para el caso del perfil VR-12 especialmente para el caso del coeficiente de resistencia aerodinamica, se
han incluido valores adicionales.

z/c

0.4

Geometria perfil NACA0012

0.3 1

0.2 1

0.1 1

0.0 1

-0.1 1

—-0.2 |

—0.3 A

—==- Linea de cuerda
Intrados
—— Extrados

0.4

Geometria perfil VR-12

0.3

0.2 1

—=- Linea de cuerda
Intrados
—— Extrados

-0.4

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/c

-0.1 1

-0.2 1

—0.3 A

-0.4

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/c

[lustracion 45. Geometria de los perfiles a utilizar. VR-12 y NACA 0012 respectivamente [11]
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5 RESULTADOS

puntos fuertes y débiles, fenomenologias capturadas y resultados globales de cada una de las mismas. De

esta forma, se tratara de establecer claridad acerca de cuando usar cada una de las teorias, dependiendo de
la rigurosidad en los calculos requerida versus el tiempo de computacion y la complejidad de calculo. Las
variables a ser representadas se encuentran al principio de la seccion. Ademas, dado que ciertas teorias
(particularmente las que utilizan un modelo local de la pala) estan fuertemente influenciadas por los parametros
de discretizacion utilizados, se incluird al principio del capitulo un breve estudio de sensibilidad para acotar estos
valores y tener control de los errores cometidos para cada seleccion.

E En este capitulo, se expondran los resultados comparativos de cada una de las teorias, en aras de mostrar

El algoritmo de resolucion se presenta en la siguiente figura. Las diferentes teorias por tratar quedan
representadas en color azul. Asi, se contemplan 8 teorias: Teoria de Cantidad de Movimiento, Teoria de Cantidad
de Movimiento Extendida, Teoria del Elemento de pala con modelos de velocidad inducida segun las dos teorias
anteriores, Teoria de Cantidad de Movimiento y Elemento de Pala Combinadas, Teoria de Cantidad de
Movimiento y Elemento de Pala combinadas considerando pérdidas de punta de pala, Teoria de la Linea
Sustentadora y Teoria de la Superficie Sustentadora. El bloque representado con color naranja se corresponde
con un archivo de datos, donde la geometria del rotor, datos sobre los perfiles y la actuacion, etc., son
almacenados y sirven como input para las diferentes teorias. Finalmente, el bloque EJECUTADOR unicamente
actua como intermediario entre el reservorio de datos y las diferentes teorias para representar los resultados de
interés.

:
- TCME
- TEP-TCM
e b LT
< EJECUTADOR -
- TCMEP
o TCMEP CON PPP
» LINEA
SUSTENTADORA
L SUPERFICIE
SUSTENTADORA

[ustracion 46. Estructura del algoritmo de resolucion
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5.1. Variables de Interés. Aplicabilidad

En esta primera seccion, las diferentes variables de interés a representar seran identificadas con cada
una de las teorias en aras de resumir cuales son los limites de aplicabilidad de cada una de las teorias
y del detalle que estas pueden prestar. Asi, en la siguiente tabla se indica mediante una cruz “X” las
teorias en las que las variables indicadas en la columna de la derecha tienen cabida, mientras que se
indica con un no aplica “N/A” las variables que no pueden ser obtenidas con la teoria en cuestion. Se
ha de remarcar que, en el presente trabajo, la traccion T y la velocidad ascensional V. se encuentran
impuestas por lo que no se identificaran como variables de interés.

TEORIAS/ rem  tomg TEP- TEP- . TEORIASDE
VARIABLES TCM TCME VORTICES
Cp; X X X X X X
Cpo N/A N/A X X X X
A X X X X X X
Aot N/A X N/A X N/A N/A

¢ N/A N/A X X X X
] N/A N/A X X X X
a N/A N/A X X X X
Fpatimiento N/A N/A X X X X
Forrastre N/A N/A X X X X
r N/A N/A N/A N/A N/A X
Zyake N/A N/A N/A N/A N/A X

Tabla 4. Aplicabilidad de las variables a representar en las teorias bajo estudio

En la tabla 4, la columna correspondiente a TCMEP contempla los casos con y sin pérdidas de punta de pala.
Ademas, en la columna TEORIAS DE VORTICES se consideran igualmente las dos teorias abordadas, la
Teoria de la Linea Sustentadora y la Teoria de la Superficie Sustentadora.

Aunque bien es cierto que las Teorias de Vortices permiten calcular la velocidad inducida rotacional, esta no
sera representada en los resultados dadas las simplificaciones realizadas en el modelado del problema, pues se
asume la pala completamente contenida en el plano de rotacion, teniendo cabida unicamente la componente
axial de la velocidad inducida para estas teorias.

Dado que la traccion requerida por el rotor serd una entrada para el sistema y dado que se analizan actuaciones
a altura constante, el coeficiente de traccion C también lo sera. Debido a que en las teorias de vortices se estudia
unicamente el caso de estelas predefinidas, las componentes X,, gke € Ywake (coordenadas x e y de las lineas de
estela) seran inputs del problema (aunque estas dependeran de los parametros de discretizacion utilizadas en
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cada caso), mientras que la componente Z,,,x. (coordenada z de las lineas de estela) debera de ser calculada
pues dependera de la velocidad axial en la seccion del propio rotor, tanto inducida como ascensional.

El resto de las variables identificadas en la tabla anterior se corresponden con salidas del codigo, las cuales
tendran cabida o no dependiendo de la teoria de aplicacion.

5.2. Estudio de Sensibilidad

Para modelar la geometria de la pala y estela, estas son divididas en secciones, que pueden corresponderse con
segmentos de linea o paneles, dependiendo del modelado que ofrezca la teoria. Asi, el refinamiento de la malla
tendra una fuerte influencia en la precision de los resultados. Para analizar la influencia de estos parametros, a
continuacion, se presentan tres subapartados, cada uno de ellos enfocados en el analisis de sensibilidad de las
teorias que utilizan la metodologia del elemento de pala, de la linea sustentadora y finalmente resolucion
mediante la superficie sustentadora respectivamente.

De forma adicional, se ha de comentar que se han realizado todos los estudios de sensibilidad para una velocidad
de ascenso tipica de V. = 10 m/s y se utilizara el perfil NACA 0012.

5.2.1. Metodologia del Elemento de Pala

Para este caso, en este documento se presentan cuatro teorias diferentes, atendiendo al modelo de velocidad
inducida utilizado. En este caso, el estudio de sensibilidad carece de sentido, pues en todos los casos se tiene una
funcién implicita o explicita para la velocidad inducida, pudiendo ser esta expresada en funcion del resto de
parametros del problema. Asi, es por ello por lo que en las siguientes tablas se muestran valores del angulo de
paso, y los coeficientes de potencia total, ascensional e inducida y parasita para cada una de las teorias, sirviendo
esto como referencia y punto de partida para el resto de las teorias a tratar. El parametro niimero de divisiones
(N) se deja libre, VN, ya que las teorias no presentan sensiblidad en los resultados ante su variacion.

TEORIAS/
NUMERO TEP-TCM  TEP-TCME TCMEP TCMEP CON PPP
DIVISONES (8, [*])

VN 18.3949 18.3949 18.3949 18.3949

Tabla 5. Estudio de sensibilidad para 8, considerando las Teorias basadas en el Elemento de Pala

TEORIAS/
POTENCIA TEP-TCM  TEP-TCME TCMEP TCMEP CON PPP
TOTAL (Cp, )
VN 4.6439E — 04 4.6882E — 04  4.7903E — 04 4.9077E — 04

Tabla 6. Estudio de sensibilidad para Cp, considerando las Teorias basadas en el Elemento de Pala
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TEORIAS/

POTENCIA DE TEP-TCM  TEP-TCME TCMEP TCMEP CON PPP
FORMA (Cp,)
VN 8.0724E — 05 8.0433E —05  7.89209E — 05 7.89263E — 05

Tabla 7. Estudio de sensibilidad para Cp, considerando las Teorias basadas en el Elemento de Pala

Si bien existe la posibilidad de variacion en los resultados, esta esta influenciada por la precision empleada en la
herramienta de integracion numérica. En este contexto, al mantenerse la tolerancia en su configuracion
predeterminada, no se evidencian diferencias algunas.

De esta forma, y dado que estas teorias apenas requieren tiempo de célculo (aproximadamente 1 s por teoria),
se selecciona N = 100 como parametro de disefio para estas teorias.

5.2.2. Metodologia de la Linea Sustentadora
En lo que se refiere a la metodologia de la linea sustentadora, se han de discutir tres parametros:
- N, —» Numero de divisiones de la pala en direccion envergadura.
- L — Longitud de desarrollo de la estela.

Dgrep = Angulo de avance sobre la estela.

La longitud de desarrollo de la estela se corresponde con la distancia axial desde el plano de rotacion del rotor
hasta el tltimo punto de estela considerado. Por otro lado, el angulo de avance sobre la estela se corresponde
con el angulo recorrido por las palas entre dos puntos de estela consecutivos de un mismo segmento de torbellino.
Este parametro a medida que se reduce elimina errores al considerar segmentos de torbellinos rectos y no
helicoidales, ya que decrece el intervalo de tiempo entre steps en la estela.

A continuacion, se introducen diferentes tablas donde se presentan los estudios de sensibilidad para los diferentes
parametros de estudio.

N; 6 [°] CPind-asc Cpo Crror

10 18.0865 4.6460F — 04 7.6767E — 05 5.4347E — 04
20 18.2012 4.7348F — 04 7.8704E — 05 5.5219E — 04
30 18.2541 4.7592E — 04 7.8735E — 05 5.5465E — 04
50 18.3007 4.7747E — 04 7.8795E — 05 5.5626F — 04
70 18.3213 4.7801F — 04 7.8824E — 05 5.5683F — 04

Tabla 8. Estudio sensibilidad de la Teoria de la Linea Sustentadora considerando L = 2D y @, = 30°

N, 0o [°] CPO CPTOT

Pind—asc

10 18.1298 4.6774E — 04 7.8890E — 05 5.4662E — 04
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20

30

50

70

18.2436

18.2970

18.3432

18.3636

4.7656F — 04

4.7904E — 04
4.8055E — 04
4.8108E — 04

7.8724E — 05
7.8755E — 05
7.8814E — 05
7.8843E — 05

5.5528E — 04
5.5779E — 04
5.5936EF — 04
5.5993E — 04

Tabla 9. Estudio sensibilidad de la Teoria de la Linea Sustentadora considerando L = 4D y ®g;,p, = 30°

N,
10
20
30
50

70

0 [']
18.1383
18.2520
18.3055
18.3517

18.3721

CPind-asc
4.6835E — 04
4.7717E — 04
4.7965E — 04
4.8117E — 04
4.8170E — 04

Cpy
7.8894E — 05
7.8727E — 05
7.8758E — 05
7.8817E — 05
7.8846E — 05

Ceror
5.4724E — 04
5.5590E — 04
5.5841E — 04
5.5998E — 04
5.6054E — 04

Tabla 10. Estudio sensibilidad de la Teoria de la Linea Sustentadora considerando L = 6D y ®g;,p, = 30°

N,

10

6o [']

18.1428

Cp

ind—asc

4.6867E — 04

Cpy

7.8896E — 05

Cp TOT

5.4757E — 04

Tabla 11. Estudio sensibilidad de la Teoria de la Linea Sustentadora considerando L = 10D y @), = 30°

Como puede verse, la estela se encuentra desarrollada para L = 4D, dado que los valores tanto en potencia como
en angulo de paso colectivo son bastante estables comparados con el resto de los analisis, estando ademas este
parametro reforzado por la literatura existente [ 10]. Ademas, el ultimo de los analisis (L = 10D) no se contintia
para mayor valor de las divisiones en la direccion radial dada la alta estabilidad de los resultados en comparacion

con el analisis para L = 4D, atendiendo a las tendencias de los anteriores resultados

Por otro lado, la convergencia en el nimero de divisiones no esta clara, pues hay que alcanzar valores muy altos
de este parametro para alcanzar una estabilidad en la solucion. Para mejorar esta convergencia, se hara uso de
un mallado no uniforme a lo largo de la pala, tratando de posicionar mas divisiones desde el 85% de la pala

ECPTOT

_ I 90|L=10D - 60|L=4-D |

690 =

90|L=10D

_ |CPT0T|L=10D - CPT0T|L=4.D |

CPT0T|L=1()D
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hasta el final de esta, ya que es donde la mayor parte de las fuerzas acrodinamicas son generadas [1] (véase
figura 47).

Malla poco refinada con N,.; divisiones

N

0.85R

(0.85R — R;)
METN L -1
rl

[lustracion 47. Mallado no uniforme en la punta de la pala para la Teoria de la Linea Sustentadora

NTI & NTZ 00 [O] CPind—asc CPO CPTOT
er = 5

18.4094 4.8171F — 04 7.8716E — 05 5.6042E — 04
N,, = 10
er = 15

18.3995 4.8198F — 04 7.8886F — 05 5.6087E — 04
er = 25
er = 15

18.4061 4.8214F — 04 7.8897E — 05 5.6104E — 04
er = 35
er = 25

18.4081 4.8227F — 04 7.8911E — 05 5.6118E — 04
NT‘Z = 45

Tabla 12. Estudio sensibilidad de la Teoria de la Linea Sustentadora con mallado no uniforme considerando
L=4Dy (I)step = 30°

Del estudio anterior se observa como la estabilidad de la solucion mejora significativamente al refinar la zona
de la punta de la pala. Por lo tanto, la segunda opcién (N, = 15 & N,, = 25) se considera suficientemente
buena, ya que los errores relativos respecto a la opcion mas refinada (N,; = 25 & N,, = 45) son minimos. En
cuanto a la primera opcion, aunque proporciona valores cercanos a la mas precisa, no se considera adecuada
debido a que las representaciones graficas careceran de suficiente detalle y los resultados podrian no ser lo
suficientemente precisos en otros casos de aplicacion (por ejemplo, cambios en la velocidad de vuelo, etc.).
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_ | O0lN,,=25N,,=45 — O0ln,,=15n,,=25

€g, = +100 = 0.05%

0o |Nr1:25,NT2:4-5

[Corond ~C |
10T N =25 N,,=45 ProrlN,, =15N,,=25
- 1 T2 71 72 . 100 - 0.06%

C
Prot |Nr1:25,Nr2:4-5

ECPTOT

Por ultimo, el parametro del angulo de avance sobre la estela serd igualmente objeto de discusion. Se llevara a
cabo un andlisis de sensibilidad adicional basado en los valores de los demas parametros ya investigados
anteriormente. Asi, se considerara una longitud de estela de L = 4D vy las divisiones de la pala en direccion
radial N; = 15 & N, = 25 respectivamente.

En el analisis, se ha identificado que el 4&ngulo de avance sobre la estela tiene una influencia significativa sobre
el tiempo de computacion. Sin embargo, debido a esta alta sensibilidad, no es posible reducir ain mas este
parametro, ya que ello resultaria en un incremento drastico en el tiempo requerido para los calculos. Como
referencia, un analisis para @;pp, = 1°,L = 4D y N; = 15 & N, = 25 requiere tiempos de calculo que rondan
los 90 minutos. Por lo tanto, se ha determinado que el 4ngulo de avance sobre la estela proporciona un buen
valor para @0, = 5°, y se centrara la atencion en otros parametros para lograr un equilibrio adecuado entre
precision y eficiencia en el proceso de simulacion.

Pstep 6o [°] CPind-ase Cry Cpror

10° 18.4917 4.8889F — 04 7.8815E — 05 5.6770E — 04
5° 18.5462 4.9292F — 04 7.8793E — 05 5.7172E — 04
2° 18.6046 4.9710EF — 04 7.8778E — 05 5.7587E — 04
1° 18.6345 4.9914E — 04 7.8774E — 05 5.7791E — 04

Tabla 13. Estudio sensibilidad de la Teoria de la Linea Sustentadora con mallado no uniformey L = 4Dy
Nl = 15 & N2 = 25

0 =0 e
€p, = [ Bolo.iop=s = Bolo=r | .100 = 0.47%
Oolwgpep=1°

C —-C
_ PTOTl(I)Step=5 PTOT|d>Step=1° . 100 _ 1 07%

CPTOT

GCPTOT

A modo resumen, se presenta la siguiente tabla con los valores de los parametros seleccionados y la geometria
del problema.
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PARAMETRO L N,q N, Dyiep ]
VALOR 4D 15 25 5

Tabla 14. Valores de los parametros considerados para el analisis comparativo de la Teoria de la Linea
Sustentadora

Puntos de colocacion

[lustracion 48. Geometria de la Metodologia de la Linea Sustentadora

5.2.3. Metodologia de la Superficie Sustentadora

Una vez realizado el analisis de sensibilidad de los parametros que afectan a la teoria de la linea sustentadora, el
andlisis de la teoria de la superficie sustentadora resulta trivial, pues se llevara a cabo una extension de los
resultados de esta para la discretizacion en torno a la cuerda.

De esta forma, se consideraran fijos todos los parametros investigados previamente, quedando sin mas por
analizar la influencia del nimero de divisiones a lo largo de la cuerda, N,.

N, 6 [°] CPind-asc Cpo Cpror

2 18.1298 4.6774F — 04 7.8890F — 05 5.4662F — 04
3 18.3004 4.7438F — 04 7.8789E — 05 5.5316E — 04
5 18.2744 4.7101F — 04 7.9256E — 05 5.5026E — 04
10 18.2535 4.6914F — 04 7.9009E — 05 5.4814E — 04
20 18.2429 4.6861F — 04 7.8992E — 05 5.4760F — 04

Tabla 15. Estudio sensibilidad de la Teoria de la Superficie Sustentadora considerando L = 4D, @), = 30°
erl = 15 &er = 25
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En este caso, N, = 10 resulta adecuado en cuanto a precision se refiere, mostrando las siguientes diferencias
con respecto al caso mas refinado estudiado, N, = 20. A diferencia del caso anterior, no se precisa de una malla
no uniforme, pues con un numero razonable de divisiones se alcanza una solucion muy precisa.

_ | 60ln =10 = Boln.=20 | _

€9, = 100 = 0.058%

oln,=20

Crrorly 10 = Crrorly —1o |
_ | ProTln, =10 ProTin,=10

-100 = 0.098%

€Pror = C |
Prorly =20

De igual manera que en el caso anterior, se presenta la siguiente tabla con los valores de los pardmetros
seleccionados y la figura 48 describiendo la geometria del problema.

PARAMETRO L N,4 N, N, Dyiop [°]
VALOR 4D 15 25 10 5

Tabla 16. Valores de los parametros considerados para el analisis comparativo de la Teoria de la Superficie
Sustentadora

e Puntos de colocacion

[lustracion 49. Geometria de la Metodologia de la Superficie Sustentadora

5.3. Analisis Comparativo

Llegados a este punto, los resultados de las variables de interés presentes en la tabla 4 son representados de
forma conjunta para cada una de las teorias, siguiendo la metodologia expuesta en las secciones 2 y 3. Se
presentan tres analisis comparativos, combinando las dos geometrias de perfil acrodinamico contempladas y dos
velocidades de ascenso diferentes, vuelo a punto fijo V. = 0 m/s y vuelo ascensional a V, = 10 m/s. Ademas,
se incluye un analisis detallado para cada uno de ellos, utilizando la teoria mas completa entre las examinadas:
la de la superficie sustentadora.
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En cuanto a la estructura, en primer lugar, se presentan los resultados para el perfil NACA 0012 a una velocidad
de flujo de I/, = 10 m/s. A continuacion, se contintia con este mismo perfil, pero considerando una velocidad
ascendente de V. = 0 m/s. Finalmente, se presenta el caso del perfil no simétrico VR-12, también a una
velocidad ascendente de V, = 10 m/s.

53.1.NACA 0012& V, = 10 m/s

0.10 A

0.08 A

0.06 -

0.04

M

TCME

TCMEP

TCMEP CON PPP

LINEA SUSTENTADORA
SUPERFICIE SUSTENTADORA

0.02

0.2

0.4

1R

0.6 0.8

1.0

A,

0.035 A

0.030

0.025 A

0.020 A

0.015 A

0.010

0.005 A

— TCME

0.2

0.4

R

0.6 0.8 1.0

Tlustracion 50. Relacion de entrada de corriente inducida axial y radial para NACA 0012 & V. = 10 m/s
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Tustracion 51. Angulo de entrada de corriente para NACA 0012 & V. = 10 m/s
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TEP + TCM TEP + TCM
TEP + TCME TEP + TCME
TCMEP 1 TCMEP

TCMEP CON PPP TCMEP CON PPP
LINEA SUSTENTADORA LINEA SUSTENTADORA
SUPERFICIE SUSTENTADORA 01 SUPERFICIE SUSTENTADORA

0.2 0.4 0.6 0.8 10 0.60 0.65 0.70 0.75 0.80 0.85 0.90 0.95
R R

Tustraciéon 52. Angulo de ataque para NACA 0012 & V, = 10 m/s

Primeramente, se presentan las distribuciones de velocidad inducida en la figura 50, asi como los angulos de
entrada de corriente y de ataque en las figuras 51 y 52 respectivamente, derivados directamente de estas. En las
graficas de la velocidad inducida axial pueden distinguirse claramente dos bloques: un primer bloque formado
por la Teoria de Cantidad de Movimiento y su version extendida, que dan una velocidad inducida constante en
gran parte de la pala, y un segundo bloque formado por el resto de las teorias que proporciona distribuciones
variables de la velocidad inducida a lo largo de toda la pala y similares entre si.

Dentro del primer bloque puede verse como las distribuciones de velocidad inducida axiales son muy similares
apartir del 40% de la envergadura de la pala. Sin embargo, antes de este momento ambas distribuciones difieren
sustancialmente, ya que la Teoria de Cantidad de Movimiento Extendida invierte sus esfuerzos en generar
velocidad inducida rotacional, debido al movimiento del propio fluido aguas abajo del rotor. Dado que esta
componente es practicamente despreciable para valores de la coordenada radial suficientemente alejados de la
raiz, este fendbmeno no suele ser usualmente considerado en el andlisis [1]. Véase ilustracion 6 para ver las
tendencias tipicas de la literatura.

Por otro lado, la corriente entra practicamente perpendicular al plano de rotacion en la raiz del rotor, resultado
del caracter positivo de la velocidad inducida en estas zonas sumado a la propia velocidad ascensional (véase la
figura 50 y 52). Esta gran incidencia desaparece a partir del 20% del radio para decrecer ligeramente dado que
las distribuciones de velocidad inducida axial son ambas uniformes suficientemente alejadas de la raiz y al
aumento de la velocidad de rotacion a medida que se avanza hacia la punta. En lo que respecta al angulo de
ataque, de igual manera se dan valores muy negativos cerca de la raiz, en la que las teorias utilizadas no
proporcionan resultados adecuados, pues una hipotesis realizada para las Teorias basadas en el Elemento de Pala
es la de aerodinamica lineal 2D (véase figura 52 y 54). Sin embargo, para las variables de interés este fendmeno
resulta poco significativo, ya que, en las expresiones de los coeficientes de traccion y potencia, la coordenada
radial aparece al cuadrado y al cubo respectivamente, siendo mas influyentes los perfiles situados en las
proximidades de la punta. El 4ngulo de ataque parece encontrar un maximo entorno al 70% de la coordenada
radial para luego descender ligeramente hacia la punta, manteniendo angulos de ataque en el entorno de los 4°
para practicamente la totalidad de la pala.
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[ustracion 53. Ejemplificacion del rango de validez para acrodinamica lineal con NACA 0012

En lo que respecta al segundo bloque, las velocidades inducidas son muy parecidas para la Teoria de Cantidad
de Movimiento y Elemento de Pala Combinadas y su version contemplando pérdidas de punta de pala para casi
la totalidad de la pala, exceptuando la punta, donde la ultima de las teorias experimenta un crecimiento drastico
de la velocidad inducida axial, simulando el fenomeno de rebordeo de la corriente en la punta. Este crecimiento
de la velocidad inducida se evidencia en el aumento de la incidencia de la corriente en zonas cercanas a la punta,
la cual se iguala al valor del angulo de paso, prediciendo cero angulos de ataque para la seccion situada en la
punta. En las zonas cercanas a la raiz, el hecho de proporcionar velocidades inducidas negativas alivia la
incidencia de la corriente con respecto a las teorias anteriores, aumentando de igual forma el valor de los angulos
de ataque en estas zonas, que, si bien siguen resultandos altos, difieren considerablemente de los casos anteriores.

Las Teorias de Vortices siguen las tendencias de la Teoria de Cantidad de Movimiento Combinada con pérdidas
de punta de pala, aunque se ha de remarcar que la Teoria de la Superficie Sustentadora se ajusta mas a esta
(exceptuando las zonas de la raiz, las cuales seran comentadas posteriormente). Las distribuciones de velocidad
inducida son practicamente idénticas en la inmensidad de la pala, difiriendo de forma maés significativa en zonas
cercanas a la raiz y a la punta. En lo que respecta a la Teoria de la Superficie Sustentadora, esta difiere
significativamente en zonas cercanas a la raiz, dado que, para su obtencion, se ha considerado el sistema de
fuerzas resultante generadas. Asi, como podra verse mas adelante en el analisis de detalle, en las cercanias de la
raiz, esta teoria predice fuerzas de arrastre considerables a favor del movimiento y fuerzas de batimiento
ligeramente negativas, lo cual conlleva una componente de la velocidad inducida axial segiin z+ (hacia abajo),
incrementando la incidencia local y aumentando (en valor absoluto) el angulo de ataque (véase ilustracion 53).
Posteriormente, podra verse como en el analisis de detalle, en esta zona, las velocidades inducidas axiales siguen
esta tendencia, siendo la componente rotacional de la misma la que contribuye a anular la condicion de
impenetrabilidad. Asi, aunque en la mayor parte de los paneles de la raiz la tendencia de la velocidad inducida
tiende a ser negativa (z-), en términos de computo general por fuerzas gana la positiva. Por supuesto, estas
tendencias cercanas a la raiz no son congruentes con las hipétesis realizadas y se debera recurrir a teorias mas
avanzadas para investigarlas con mas precision. Por otro lado, puede verse una gran variabilidad de la velocidad
inducida en la zona de la punta de la pala (especialmente en las Teorias de Vortices y TCMEP PPP), la cual
justifica el hecho de haber incluido un mayor nimero de divisiones en esta zona para el caso de las Teorias de
Voértices, tratando de captar con suficiente precision la fenomenologia de esta parte de la pala.
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Tlustracion 54. Explicacion aerodinamica zona de la raiz
para Teoria de la Superficie Sustentadoraa V, = 10 m/s

De forma adicional, dado que en el analisis de sensibilidad se determin6 un mallado de N;, = 15 parael 85% de
la pala, esta zona se encuentra mallada muy pobremente. En cuanto al signo de las velocidades inducidas para
la Teoria de la Linea Sustentadora, este se ha de justificar con la condicion de impenetrabilidad impuesta en el
perfil (véase la ilustracion 55), lo que hace generar velocidades negativas en la raiz (dada la fuerte influencia de
/.) y positivas en regiones alejadas de esta, donde la velocidad tangencial debida a la rotacion es dominante.

Py Condicion de impenetrabilidad
Qry Sin(Qp) +V;—
O, ) =0

/
,'/Qrosin (6y)
/7

4
’
’

[lustracion 55. Justificacion grafica del signo de velocidad inducida axial en la raiz

En lo que respecta a las fuerzas de batimiento y arrastre estas han sido representadas en la figura 56 en su version
adimensional, siendo divididas por el producto de la presion dinamica y la cuerda

_ dF, _ dF,

dF, dr_ & dfy dr

ar 1 dr (1 '
(7p(QR)2C) (p@R)2c)

Ambas presentan la misma tendencia previamente comentada, pues se pueden distinguir igualmente los dos
bloques previamente comentados. Cabe comentar primeramente que las teorias pertenecientes al primero de los
bloques poseen diferenciales de ambas fuerzas distintos de cero para el comienzo de la pala, a diferencia de las
teorias del segundo bloque las cuales presentan valores nulos 0 muy cercanos a este. La razon principal radica
en la distribucion de velocidad inducida, pues en las teorias globales esta es positiva o nula para toda la pala,
haciendo que la velocidad total no se anule y proporcionando valores del angulo de ataque muy altos para la
zona de la raiz

Vror =/ (Qr)% + (v; + V)2 = Vyor(r =0) =v; + V. # 0.
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[lustracion 56. Fuerzas de batimiento y arrastre para NACA 0012 & V. = 10 m/s

En lo que respecta al resto del dominio para las tres primeras teorias, el caracter es monotono creciente,
alcanzandose el maximo en la punta de la pala, siendo esta la seccion de la pala mas cargada. Sin embargo, como
se explico con anterioridad, la zona cercana a la punta de la pala se ve a afectada por los torbellinos generados
en esta, disminuyendo el angulo de ataque local fruto de un incremento de la recirculacion en la zona. Es por
ello por lo que teorias las tres teorias mas avanzadas predicen una caida de las fuerzas aerodinamicas en la zona
de la punta, pasando ahora a estar la seccidon con mas carga aerodindmica entorno al 85 —90% de la
envergadura.

Cabe destacar que las teorias del primer bloque predicen un rotor poco eficiente desde el punto de vista de la
traccion pues entorno al 30% de la pala proporciona traccion negativa, lo cual precisara de un incremento del
angulo de ataque en las regiones cercanas a la punta para compensar las pérdidas en la raiz (véase ilustracion
53). El segundo bloque de teorias sin embargo proporciona un comportamiento del rotor mucho mas favorable,
siendo Unicamente las regiones mas cercanas a la raiz las que proporcionan fuerza de batimiento ligeramente
negativa.

0.012 4 —— LINEA SUSTENTADORA

SUPERFICIE SUSTENTADORA
0.010 4
0.008 +

0.006 4

0.004 4

0.002 4

0.000 +

—0.002 4

—0.004 1

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

IR

[lustracion 57. Circulacion adimensional para NACA 0012 & 1V, =
10m/s
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La distribucion de circulacion se ha representado en su forma
adimensional, I'* = 1(;);; igualmente en la figura 57. Como puede ::
verse, esta difiere significativamente al caso de una aeronave de

ala fija, la cual queda representada en la ilustracion de la derecha. -

En aeronaves de ala fija, dado el perfil “uniforme” de velocidad

tangencial en la totalidad de la envergadura, la distribucion de
circulacion tiende a ser plana en la parte central de la superficie
sustentadora, para decrecer hacia los extremos (véase la figura 58). e o2 o o6 ds 10
Sin embargo, esto no ocurre para el caso de un rotor pues el perfil "

de velocidad tangencial ahora no es “uniforme”, sino que este se  Ilustracion 58. Circulacion adimensional
ve incrementado a medida que la coordenada radial asciende hacia para ala fija considerando @y, =

la punta, por lo que el perfil de circulacion también lo hace, 2°,Up =100m/s & i = 4°

decreciendo en las inmediaciones de la punta debido al fendmeno de los torbellinos de punta de pala (entorno al
85 —-90% [1)).

Las dos distribuciones de circulacion representadas son practicamente idénticas, pues ambas han de producir
mismos valores de traccion. Ademas, el hecho de que la circulacion decrezca drasticamente en las inmediaciones
de la punta de la pala tiene como resultado una alta liberacion de vorticidad a la estela, la cual produciria el
enrollamiento de la zona mas exterior de esta. En la region cercana a la raiz, la fenomenologia es similar, por lo
que el enrollamiento de la estela debera de igual manera producirse. Sin embargo, dado que ahora la circulacion
es de signo contrario, este debera producirse en sentido contrario y de forma mas suave, ya que el gradiente de
circulacion asi lo es. Este caso sencillo de estela (helicoidal prescrita) proporciona distribuciones de circulacion
que evidencian fenomenologias complejas que ocurren durante la operacion real de rotores en vuelo axial
ascendente tales como el enroscamiento de la estela en los extremos de la pala (véase la siguiente ilustracion).

Bound circulation o ) r/R

-~

T N _.---
4——— Blade tip

Rotor hub

Traillug vorhiges

y W >
) 9’ \ A \
Blade root ks
/ SR Shed vrtices \
Rotor axis \ \

/ I

.- |

) Root
wind /

Vortex sheet

Ilustracion 59. Enrollamiento de la estela en los extremos [18]
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A continuacion, se presenta un analisis detallado realizado con la Teoria de la Superficie Sustentadora, en la que
las distribuciones de circulacion, velocidad inducida axial y fuerzas aerodinamicas pueden representarse de
manera mas local en la pala, tanto en envergadura como en cuerda. Para las representaciones que se exponen a
continuacion, se han utilizado unos factores de escalado para poder encajar las propias variables a representar y
la geometria del problema.

[lustracion 60. Geometria de la pala y estela para perfil NACA 0012

Como puede verse, las distribuciones de circulacion presentadas en la ilustracion 61 siguen la tendencia expuesta
en la ilustracion 57, siendo negativas en la raiz y creciendo monotonamente a medida que se avanza hacia la
punta. Adicionalmente, las distribuciones de circulacion se acentiian a medida que se avanza hacia el borde de
salida, donde se produce el méximo para esta, siendo la circulacion posteriormente liberada a la estela.

En lo que respecta a la velocidad inducida (véase ilustracion 62), esta presenta una distribucion igualmente
creciente en la zona de la punta y mds intensa cerca del borde de salida, asociada a la proximidad a la zona de
formacion de la estela, donde existe una mayor vorticidad. Ademas, en paneles cercanos al borde de ataque,
lejanos a la estela las distribuciones presentan tendencias mas uniformes.

Adicionalmente, puede verse como en la zona de la raiz, los paneles mas cercanos al borde de ataque poseen
velocidades inducidas segin z —, tal y como se expuso con anterioridad en el analisis comparativo.
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Tlustracion 62. Distribucion local de velocidad inducida para NACA 0012 y V. = 10 m/s. Factor de escalado K; =
0.07
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Fuerza dominante en la seccion

Iustracion 64. Distribucion local de fuerza de arrastre para NACA 0012 y V. = 10 m/s. Factor de escalado
Kg, =0.7

De los graficos de las fuerzas acrodinamicas (ilustraciones 63 y 64) primeramente resulta singular que entorno
al 40% de la pala (desde la raiz) apenas contribuye a estas. Adicionalmente, también cabe destacar como la
parte mas cargada aerodinamicamente de la pala se corresponde con las inmediaciones de la punta (como ya se
vio en el analisis comparativo) y del borde de ataque.

Otro aspecto por destacar es como las distribuciones de fuerzas tienden a ser singulares a medida que nos
acercamos hacia el borde de ataque como queda representado en la ilustracion 65. Este hecho esta relacionado
con la metodologia empleada en la resolucion, la cual es capaz de predecir el comportamiento aerodindmico en
practicamente la totalidad del dominio, aunque no tan bien cerca del borde de ataque. Para ejemplificar este
hecho, se presenta en la siguiente ilustracion un analisis realizado con esta misma metodologia sobre un perfil
NACA 0009 para un angulo de ataque de aproximadamente 9°. En ella puede verse como en la zona de gran
curvatura (cerca del borde de ataque) la solucion es singular, difiriendo de soluciones mas complejas calculadas
con metodologias mas avanzadas.

T

=50

Cy Upper surface

Lower surface

[lustracion 65. Calculo de la distribucion de presion a través de la cuerda para perfil NACA 0009. A la
izquierda metodologia de la superficie sustentadora y a la derecha método de los paneles [3]

111



Esta tendencia esta relacionada con la propia distribucion de presiones de los perfiles aecrodindmicos (véase la
figura 66). Asi, en lo que se refiere a perfiles simétricos (NACA 0012, NACA 0009, NACA 0006, etc.), estos
presentan distribuciones de presion cuyo maximo se desplaza hacia el borde de ataque a medida que la esbeltez
del perfil aumenta. De esta forma, perfiles aerodinamicos mas esbeltos como por ejemplo el NACA 0006,
podrian analizarse de una forma mas precisa con esta teoria. Las inmediaciones al borde de ataque no serian
representadas con exactitud, dado el caracter asintotico previamente comentado.

2 1

15+
o
Sl —4-
c
2
8 05
B-e:
= , — =z3 . —— NACA 0006
o | P FRY TR HRORE e PR PR IR e s e e oo R E PR il
E% L v Ll Al Ll L) Ll Ll NACA 0012
)
G NACA 0024
2 05
&

N,
15

-0.1 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Posicion en la cuerda (x/c)

[lustracion 66. Representacion de los coeficientes de presiones para los perfiles simétricos NACA 0006,
NACA 0012 y NACA 0024, considerando régimen subsénicoa M = 0.3y Re = 10° [15]

Por otro lado, la fuerza de arrastre negativa asociada a las zonas proximas a la raiz, al igual que en el caso
anterior, estan asociadas con valores del angulo de ataque negativos dada la alta incidencia del flujo en estas
zonas pues la velocidad tangencial es muy baja. Esta componente es dominante en la primera seccion de la pala
dado que en el resto de los paneles es practicamente nula, justificando el cambio drastico de tendencia en la
velocidad inducida mostrada en el estudio comparativo. En aplicaciones reales esta situacion no suele darse ya
que la pala no suele comenzar en la propia seccion del buje (eje de giro), sino que esta comienza sobre el 5 —
10% de la envergadura, donde la velocidad tangencial ya es apreciable, Vi (r = 0.1) = 20 m/s.
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VARIABLE  0y[] €, [%] Cp,, Cp, Cp,pp [-] €p,op (%]
TEORIA
TCM N/A N/A 4.6397E — 04 N/A 4.6397E — 04 16.94
TCME N/A  N/A 4.7064E — 04 N/A 4.7064E — 04 15.74
TEP-TCM  18.3703 0.40 4.6397E — 04 8.0959E — 05 5.4493F — 04 2.47
TEP-TCME 18.3808 0.34 4.7243E — 04 8.1622E — 05 5.5405E — 04 0.81
TEP- 18.3207 4.7903E — 04 7.8921F — 05 5.5795E — 04 0.11
TCMEP 0.67
TEP-
TCMEP 184858 0.23 4.9077E — 04 7.8926E — 05 5.6970E — 04 1.99
CON PPP
LS 18.5462 0.56 4.9168E — 04 7.8670E — 05 5.7034E — 04 2.11
SS 18.4435 REF.  4.7930F — 04 7 9266E — 05 € EQE7E — 04 REF.

Tabla 17. Valores de los angulos de paso colectivo y potencias para perfil NACA 0012y V, = 10?

Finalmente, en lo que respecta a los valores de angulo de paso y potencias, estos son mostrados en la tabla
anterior. La Teoria de la Superficie Sustentadora es tomada como referencia al ser la mas avanzada de las
metodologias a utilizar. Ademas, junto a cada variable, el parametro € representa la diferencia en términos
relativos con respecto al caso de referencia.

De esta forma, las dos primeras teorias, al tratarse de teorias globales los angulos de paso no estan definidos.
Ademas, dado que en el analisis no se ha retenido el término viscoso de la ecuacion de cantidad de movimiento,
la potencia de forma queda igualmente fuera del analisis. De esta forma, se trata de nimeros rapidos los cuales
retienen tendencias de primer orden en el comportamiento del rotor en vuelo axial ascendente (relacion empuje
y velocidad inducida, velocidad ascensional y velocidad inducida, etc.).

En relacion con los resultados de los coeficientes de potencia inducida y ascensional para las teorias TCM,
TCME, TEP-TCM y TEP-TCME, se observa que mientras TCM y TEP-TCM proporcionan resultados idénticos
para la potencia inducida y ascensional (de acuerdo con [6]), en el caso de TCME y TEP-TCME se observan
algunas diferencias. Estas diferencias se deben a las propias distribuciones de velocidad inducida que ahora no
son constantes a lo largo de la pala.

Por otro lado, la Teoria del Elemento de Pala considerando pérdidas de punta de pala se ajusta excelentemente
a los resultados arrojados por la Teorias de Vortices, tanto en términos de angulo de paso colectivo, como de
potencia, especialmente para el caso de la Linea Sustentadora. De igual forma, la TCMEP se encuentra en una
posicion intermedia, aunque bien es cierto, que al igual que TEP-TCM y TEP-TCME no reproducen la
fenomenologia de la pérdida de punta de pala, aunque en términos globales funcionan adecuadamente.
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Tlustracion 67. Velocidades inducidas axial y radial para NACA 0012 & V. = 0 m/s
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Tustracion 68. Angulo de entrada de corriente para NACA 0012 & V. = 0 m/s
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Tustraciéon 69. Angulo de ataque para NACA 0012 & V, = 0 m/s

Lo primero que puede deducirse de las representaciones de velocidad inducida axial y radial es que estas se han
incrementado con respecto al caso anterior. Asi, tal y como predice la Teoria de Cantidad de Movimiento (figura
70), a medida que la velocidad de ascenso aumenta, la velocidad inducida decrece, tomando mas protagonismo
la potencia ascensional frente a la inducida.

1 ! ! ! ! !
—— Régimen normal de funcionamiento _
0.9k - R R s - ]
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=] : " : : : :
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-
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Tlustracién 70. Tendencia de la velocidad inducida de la TCM frente
a la velocidad ascensional [6]
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De forma similar al caso anterior, la TEP-TCM y su versién extendida (TEP-TCME) presentan
comportamientos similares para valores de la coordenada radial suficientemente alejados de la raiz. Sin embargo,
se ha de destacar con respecto al caso ascensional, que ahora dado que no se considera velocidad ascensional,
mientras el modelo de velocidad inducida de la Teoria de Cantidad de Movimiento proporciona incidencias
practicamente de 90° en la zona de la raiz, la Teoria de Cantidad de Movimiento Extendida parte de incidencias
nulas, dado su perfil de velocidad inducida. Esto aleja mucho al rotor de un comportamiento indeseado en la
zona de la raiz, eliminando la pérdida en los perfiles, siendo de aplicabilidad la teoria en la totalidad de la pala.
Por su parte, la Teoria de Cantidad de Movimiento sigue proporcionando un pobre comportamiento en esta zona,
siendo los dngulos de ataque muy negativos. Por supuesto, dado el modelado de los coeficientes aerodinamicos,
esta zona esta totalmente fuera del régimen de aplicacion de la aerodinamica lineal

En lo que respecta al segundo bloque de teorias, resulta destacable como las Teorias de Vortices, especialmente
la Teoria de la Linea Sustentadora difiere notablemente del resto en la zona de la raiz. Esta situacion puede
explicarse sin mas que introducir en la formulacion la velocidad rotacional inducida que surge en la pala (segiin
la componente x), la cual en zonas proximas a la raiz ha de contribuir a anular la condicion de impenetrabilidad
impuesta. Como puede verse, la Teoria de la Superficie Sustentadora no presenta esta tendencia en las
inmediaciones a la raiz, sino que tiende a cero mds claramente.

Ademas, puede contemplarse como con respecto al caso anterior, las Teorias de Vortices difieren mas del resto
de teorias. Al tratarse de vuelo a punto fijo, la inica componente de la velocidad axial presente es la de la propia
velocidad inducida. Asi, mientras anteriormente la estela era propagada Vegierq = Vi + Uing, estando la
velocidad axial dominada por la velocidad de ascenso, ahora la estela es propagada unicamente con la velocidad
inducida media Vg4 014 = Ving, lo cual puede inducir mas desviaciones en los calculos, explicando las mayores
diferencias encontradas.

En relacion con la pérdida en la punta de la pala, el comportamiento exhibe notables similitudes. La Teoria de
la Superficie Sustentadora y la TCMEP CON PPP comparten una destacada semejanza al capturar la
fenomenologia de manera excepcional. Sin embargo, la Teoria de la Linea Sustentadora, si bien aprehende la
fenomenologia, sugiere una tendencia algo mas gradual, sin llegar a la pendiente vertical esperada.
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[lustracion 71. Fuerzas de batimiento y arrastre para NACA 0012 & V., = 0 m/s

Las fuerzas de batimiento y arrastre representadas en la figura anterior, muestran tendencias muy similares a los
casos anteriores. Dentro del primer bloque de teorias, la TEP + TCME ahora, dado que su modelo de velocidad
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inducida es nulo para el arranque de la pala, proporciona diferenciales de fuerzas nulos practicamente nulos para
este punto (no exactamente nulos, ya que se da un cierto margen para evitar posibles errores numéricos).
Ademaés, poseen un primer tramo en el que proporcionan valores de las fuerzas negativos, de acuerdo con
angulos de ataque del mismo signo. El resto del dominio es monotono creciente hasta alcanzar su maximo para
la punta de la pala. Por su parte, el segundo bloque de teorias no presenta tramo negativo, dado que los angulos
de ataque son positivos para todo el dominio (exceptuando un pequeio tramo para la linea sustentadora). La
pérdida de punta de pala es igualmente visible en las graficas.

—— LINEA SUSTENTADORA
SUPERFICIE SUSTENTADORA

0.010 ~

0.008

0.006

0.004

0.002 ~

0.000 - , , , ‘
0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

R

[lustracion 72. Circulacion adimensional para NACA 0012 &
V.=0m/s

Las distribuciones de circulacion presentadas en la Ilustracion 72 son ahora comparadas con la literatura
existente para vuelo a punto fijo. Se ha de remarcar, que el rotor bajo analisis no posee un radio inicial de
comienzo, por lo que los resultados en la zona de la raiz pueden ser ligeramente diferentes. Sin embargo, en
rasgos generales ambas tendencias son muy similares, tendiendo a cero en los extremos y proporcionando su
maximo para el entorno del 85% de la envergadura, de acuerdo con Johnson [1].

Como puede verse también, el perfil de sustentacion puede ser comparado con el diferencial de fuerza de
batimiento (ilustracion 71), pues en esencia es el responsable de la traccion a generar. Por otro lado, el
enroscamiento previamente comentado esta relacionado con la circulacion (véase ilustracion 73 y 74). Un perfil
de circulacion mas uniforme (como el de una pala de gran diametro en su parte central) no genera enroscamiento,
pues el aire es capaz de mezclarse en el ambiente de manera tranquila y uniforme. Sin embargo, en las
proximidades de la punta de la pala, dado que la geometria es finita, y por ende la circulacion es acusada, el aire
se vuelve mas turbulento, mezclandose en el ambiente de forma mas agresiva. Toda esta fenomenologia queda
representada en la tercera figura de la siguiente ilustracion.
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[lustracion 74. Distribucion local de circulacion para NACA 0012 y V. = 0 m/s. Factor de escalado
Kr = 0.004
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[lustracion 75. Distribucion local de velocidad inducida para NACA 0012 y V. = 0 m/s. Factor de
escalado K3, = 0.07

En lo que respecta al analisis local realizado con la Teoria de la Superficie Sustentadora, las distribuciones de
circulacion y velocidad inducida (figuras 74 y 75 respectivamente) son ahora positivas para todo el dominio, tal
y como ya se evidenci6 en el andlisis comparativo. La tendencia positiva de la velocidad inducida es resultado
de la condicion de impenetrabilidad impuesta en cada uno de los puntos de colocacion. En las inmediaciones de
la raiz ahora, al no existir velocidad ascensional, la velocidad inducida debe de ser positiva y reducida, para
poder contrarrestar la componente rotacional de la velocidad, que cerca de la raiz es igualmente pequefia. Las
tendencias mas uniformes siguen manteniéndose en las proximidades del borde de ataque, siendo las
distribuciones mas proximas al borde de salida mas acusadas.

Todos estos aspectos, junto con los resultados arrojados por el analisis comparativo, parecen vislumbrar el buen
comportamiento del rotor a lo largo de toda la envergadura de la pala, proporcionando fuerzas de batimiento
unicamente positivas. Ademas, la zona mas cercana a la raiz se encuentra muy poco cargada aerodinamicamente,
proporcionando contribuciéon minima a las fuerzas de batimiento y arrastre.

0.000
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2/D0.004

0.006

0.008
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[ustracion 77. Distribucion local de fuerza de arrastre para NACA 0012 y V. = 0 m/s. Factor de escalado
K, Fy = 0.7
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Cabe destacar de nuevo el caracter asintdtico cerca del borde de ataque para perfiles sin curvatura, modelados
en esta teoria como una placa plana, pues tinicamente su linea media de cuerda es considerada.

Finalmente, los valores correspondientes a los d&ngulos de paso colectivo y diversas potencias para las diferentes
teorias se encuentran resumidos en la siguiente tabla. A pesar de que los resultados se asemejan a los obtenidos
previamente, destacan algunos aspectos significativos. En primer lugar, las teorias basadas en el concepto del
elemento de pala no logran aproximarse de manera satisfactoria a los valores del angulo de paso colectivo y
coeficiente de potencia proporcionados por las Teorias de Vortices. Esta discrepancia podria atribuirse a la
condicion especifica de vuelo en punto fijo como ya se evidencié en el estudio comparativo. Al haber
considerado una estela propagandose axialmente a una velocidad constante media resultante de la velocidad de
ascenso y la velocidad inducida promedio, y dado que la componente ascensional pierde influencia a medida
que se reduce la velocidad de ascenso, en el caso de vuelo a punto fijo toda la velocidad de propagacion de la
estela se corresponde con la componente inducida promedio, lo cual podria explicar la existencia de diferencias
mas pronunciadas entre los resultados obtenidos por las Teorias de Vortices y las demas teorias. Ademas,
conviene resaltar como los resultados emanados de la Teoria de la Superficie Sustentadora y la Teoria del
Elemento de Pala considerando pérdidas difieren de forma més marcada que en la instancia previa, aunque esta
ultima se encuentra muy proxima a los valores arrojados por la Teoria de la Linea Sustentadora.

VARIABLE 0o[°] €g, [%] Cp,, Cp, Cpeor [—] €ppor [%0]
TEORIA
TCM N/A N/A  3.0557E — 04 N/A 3.0557E — 04 19.53
TCME N/A N/A  3.1049E — 04 N/A 3.1049E — 04 18.24
TEP-TCM  16.0472 0.58  3.0557E — 04 7.9520E —05 3.8501 — 04 1.34
TEP-TCME  16.0503 0.60  3.1242E — 04 8.0237E —05 3.9265E — 04 3.40
TEP- 16.0293 0.47 3.1332E — 04 7.8322E—05 3.9164E — 04 3.13
TCMEP
TEP-
TCMEP 16.1715 136  3.2102E — 04 7.8375E — 05  3.9939E — 04 5.17
CON PPP
LS 16.1984 1.53  3.2491E — 04 7.8063E — 05 4.0297E — 04 6.11
SS 15.9546 REF. 3.0117E — 04 7.8582E — 05 3.7975E — 04 REF.

Tabla 18. Valores de los angulos de paso colectivo y potencias para perfil NACA 0012y V. = 0
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53.3.VR-12& V. =10 m/s

Adicionalmente a los dos analisis previamente expuestos en las secciones previas, se introduce un analisis
adicional contemplando un perfil no simétrico, para poder de igual manera explotar el potencial de las teorias
analizadas y ver las diferencias sustanciales con respecto al caso de perfiles simétricos.

#1°]

—— TCM/TEP + TCM ——
0.10 1 —— TCME/ TEP + TCME 0.035 +
—— TCMEP
0.08 { —— TCMEP CON PPP 0.030
—— LINEA SUSTENTADORA
0.06 1 SUPERFICIE SUSTENTADORA 0.025 4
0.04 7 = 0.020 1
2
0.02 A
0.015 4
.00 4 P
/ 0.010
~0.02 4
0.005
—0.04
0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 0.2 0.4 0.6 0.8 10
R R
[lustracion 78. Velocidad inducida axial y radial para VR-12y V. = 10 m/s
90
oM 14 4 — TCM
804 — TCME — TCME
—— TCMEP —— TCMEP
70 4 —— TCMEP CON PPP 12 1 —— TCMEP CON PPP
—— LINEA SUSTENTADORA —— LINEA SUSTENTADORA
60 - SUPERFICIE SUSTENTADORA SUPERFICIE SUSTENTADORA
50
=
=5
40
30 4
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T T T T T T T T T T
0.2 0.4 0.6 0.8 10 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
R R

Tustracion 79. Angulo de entrada de corriente para VR-12y V. = 10 m/s
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Tustracion 80. Angulo de ataque para VR-12y V. = 10 m/s

0.9

1.0

En lo que respecta a las graficas anteriores, la inica diferencia notable puede identificarse en el angulo de ataque.
La Teoria de la Linea Sustentadora proporciona angulos de ataque (ilustracion 80) significativamente superiores
al resto de teorias, alejandose bastante del resto de tendencias. Este hecho queda explicado sin mas que investigar
coémo esta teoria modela la geometria de la pala. En ella, la discretizacion de la pala en direccion de la cuerda
queda tinicamente definida por un panel, el cual no es capaz de representar la propia curvatura del perfil (véase
la figura 81). Asi, la geometria de la pala es tratada como si fuera una placa plana, por lo que el angulo de paso
debera de aumentar con respecto al resto de teorias para compensar la curvatura. Dado que el angulo de ataque
esta estrictamente relacionado con el angulo de paso y la velocidad inducida, y esta ultima no experimenta
cambios significativos (pues se opera al mismo nivel de traccion), la tendencia de este estara dominada por el

aumento del angulo de paso.

Discretizacion /

Cuerda media del perfil

Ilustracion 81. Discretizacion de la geometria seglin la Teoria de la Linea

Sustentadora
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Ilustracion 82. Fuerzas de batimiento y arrastre para VR-12 & V. = 10 m/s
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[lustracion 83. Circulacion adimensional para VR-12 & V., = 10 m/s

0.8 10

En lo que respecta a las distribuciones de diferencial de batimiento y arrastre adimensionales (ilustracion 83),
las tendencias son muy similares a las ya presentadas para el caso del perfil simétrico NACA 0012. Este hecho

recae en la imposicion de la traccion para todos los andlisis realizados y la similitud entre ambos perfiles, los

cuales presentan regresiones para los coeficientes de sustentacion y resistencia similares.

Para el caso de la circulacion (representada en la ilustracion 83) las tendencias son igualmente similares a las ya
presentadas para el caso simétrico, pudiendo distinguir la caida drastica de la misma en las inmediaciones de la

raiz y de la punta, las cuales son zonas de alta liberacion de vorticidad, dado el caracter finito de la pala.

Del analisis de detalle, el primer aspecto a destacar es la geometria de la pala, representada en la figura 84. Dado

que ahora no se considera un perfil simétrico, la linea de cuerda de este no se correspondera con una linea
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completamente recta, sino que puede apreciarse cierta curvatura. Este hecho aleja a los perfiles simétricos
modelados como placas planas de los no simétricos.

0.001
0.002
0.003
z/D 0.004
0.005
0.006
0.007

- g
W B Y

70035 0.9

[ustracion 85. Distribucion local de circulacion para VR-12 y V. = 10 m/s. Factor de escalado K =
0.004
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[lustracion 86. Distribucion local de velocidad inducida para VR-12 y V. = 10 m/s. Factor de escalado K =
0.007

La distribucion de circulacion (ilustracion 85) revela una perspectiva que difiere con lo discutido previamente
en el analisis de perfiles simétricos. Al considerar perfiles no simétricos y, por ende, sus lineas de curvatura, los
resultados se distancian de los obtenidos para una placa plana. En consecuencia, la tendencia asintotica
observada en la fila de paneles mas cercanos al borde de ataque desaparece. Esto aleja el pico maximo del
coeficiente de presiones en cada perfil, desplazando el punto de mayor presion hacia el borde de salida de la

pala.

De este modo, la teoria se aproxima mas al comportamiento real al alejar el punto de méxima presion en los
perfiles conformantes de la pala. Como resultado, la distribucion de fuerzas sobre la pala refleja una situacion

mucho mas cercana a la realidad.
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En lo que respecta a la velocidad inducida esta presenta distribuciones incluso mas uniformes en las primeras
filas de paneles mas proximos al borde de ataque para luego aumentar a medida que se avanza hacia el borde de
salida, tal y como se evidencio en analisis previos.

00001
0.002

ZID 0.004

0.006

Tustracion 87. Distribucion local de fuerza de batimiento para VR-12 y V; = 10 m/s. Factor de escalado Ky, =
0.03
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[ustracion 88. Distribucion local de fuerza de arrastre para VR-12 y ;. = 10 m/s. Factor de escalado Kg, =
0.7

Las fuerzas aerodinamicas representadas en las figuras 87 y 88 presentan el comportamiento anteriormente
evidenciado al analizar las distribuciones de circulacion. Ahora, las fuerzas aerodinamicas no crecen
asintéticamente en las inmediaciones del borde de ataque, sino que alcanzan el maximo para la segunda fila de
paneles, estando el maximo para la distribucion de presiones entorno al 15% de la cuerda media.

Finalmente, en lo que respecta a los valores de potencia y angulo de paso colectivo el tnico aspecto resefiable
es la desviacion que sufre la Teoria de la Linea Sustentadora, dada la pobre discretizacion de la geometria en el
sentido de la cuerda. Asi, los valores del angulo de paso colectivo han de verse incrementados para compensar
la pérdida de curvatura del perfil, que ahora es modelado como una linea recta. Este incremento en el angulo de
paso se refleja posteriormente en un incremento de la potencia inducida con respecto a la Teoria de la Superficie
Sustentadora.

Otro aspecto que destacar es la reduccion de las magnitudes con respecto a la actuacion con perfil NACA 0012.
La introduccion del perfil no simétrico VR-12 parece mejorar la actuacion desde el punto de vista de

128



requerimientos de potencia y angulos de paso, descargando las secciones de la pala. Las reducciones mas

significativas se producen en la potencia de forma, las cuales se reducen aproximadamente un 15%, teniendo

un impacto significativo en la potencia total.

VARIABLE
TEORIA
TCM
TCME
TEP-TCM
TEP-TCME

TEP-
TCMEP

TEP-
TCMEP
CON PPP

LS

SS

Tabla 19. Valores de los angulos de paso colectivo y potencias para perfil VR-12y I, = 10%

N/A
N/A
17.3554

17.3659

17.3104

17.5363

18.5090

17.2596

N/A
N/A
0.56

0.61

0.29

1.60

7.24

REF.

CPic

4.6397E — 04
4.7064E — 04
4.6397E — 04

4.7257E — 04

4.7909E — 04

4.9128E — 04

49167E — 04

4.7969E — 04
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0

N/A
N/A
7.1381E — 05

7.2025E — 05

6.9885E — 05

7.0165E — 05

7.3113E — 05

6.9970E — 05

Cpior (-]

4.6397E — 04
4.7064E — 04
5.3535E — 04

5.4460F — 04

5.4897E — 04

5.6144E — 04

5.6478E — 04

5.4945E — 04

€Pror [%]

15.56
14.34
2.72

0.88

0.09

2.18

2.79

REF.
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6 CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

| presente trabajo permite establecer un estudio comparativo entre las teorias mas abordadas en el analisis

de la actuacion de rotores en vuelo axial ascendente. Adicionalmente, se presenta un ultimo estudio de

detalle para cada uno de los casos en los que las caracteristicas aerodinamicas de la pala son analizadas
localmente, mediante la discretizacion de la pala seglin la cuerda y la envergadura. En este tltimo estudio,
caracteristicas geométricas de la propia pala tal y como cambios en la cuerda y el caracter finito de la envergadura
han sido investigados, lo que amplia la compresion del comportamiento del rotor en su conjunto.

Dada la naturaleza de los elementos sustentadores, la clave para la resolucion del problema requiere la resolucion
del campo de velocidades alrededor de la pala y por ello el campo de velocidades inducidas ha de ser igualmente
resuelto. En este sentido, en el presente estudio a través de las diferentes teorias este ha sido obtenido en términos
de ecuaciones explicitas, implicitas y a través teorias de vortices que modelan el campo de velocidades inducidas
como superposicion de torbellinos situados en la superficie aerodinamica.

En resumen, el estudio comparativo arroja la conclusion de que la Teoria del Elemento de Pala Combinada
considerando las pérdidas en el extremo de la pala logra replicar con notable precision los resultados globales
en términos de angulo de paso y potencia en comparacion con la Teoria de la Superficie Sustentadora,
quedéandose la Teoria de la Linea Sustentadora en una posicion igualmente cercana. Este enfoque ofrece la
ventaja adicional de un calculo rapido, realizado en cuestion de segundos, lo que lo convierte en una herramienta
valiosa para las etapas iniciales del disefio de rotores.

No obstante, se ha de remarcar que, a pesar de sus méritos en el contexto global, la Teoria del Elemento de Pala
Combinada con pérdidas no puede capturar con precision algunos fenémenos aerodinamicos locales debido a
su discretizacion basada tUnicamente en la envergadura. Como resultado, en situaciones que requieran
informacion detallada sobre zonas de mayor o menor carga aerodinamica, esta teoria demostrara limitaciones y
serd necesario recurrir a enfoques mas avanzados, como la Teoria de la Superficie Sustentadora.

Por consiguiente, para aplicaciones aeroelasticas estaticas o aeromecanicas de mayor grado de detalle o para
analisis aerodinamicos mas detallados, la Teoria de la Superficie Sustentadora podria emplearse como un
modelo para las fuerzas aerodinamicas, suministrando una informacion altamente detallada y localizada acerca
de las excitaciones aerodinamicas en el rotor.

Es pertinente sefalar que la Teoria de la Linea Sustentadora exhibe notables limitaciones en la region del borde
de ataque al considerar perfiles simétricos. Debido a su representacion como una placa plana, se observa una
tendencia asintotica poco congruente con la realidad, lo que conduce a resultados menos precisos en las cercanias
del borde de ataque.

Finalmente, en lo que respecta a la Teoria de la Superficie Sustentadora dada la pobre discretizacion segin la
cuerda realizada, cuando se trata de perfiles no simétricos esta no proporciona valores precisos especialmente
en de angulos de paso, sobrestimando estos frente a los valores del resto de teorias. Los valores de potencia sin
embargo resultan cercanos a los proporcionados por el resto de las teorias.

Como parte del compromiso con el avance del conocimiento en el campo de la aerodindmica de rotores, se deja
a disposicion de la comunidad académica una interfaz de usuario desarrollada con Python. Esta herramienta
permite la generacion de graficos comparativos detallados de todas las variables de interés y la realizacion de un
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analisis pormenorizado utilizando la Teoria de la Superficie Sustentadora. Se pone a disposicion este recurso
con la intencion de apoyar a la docencia de la asignatura de Helicopteros del Méster Habilitante en Ingenieria
Aeronautica de la Universidad de Sevilla, asi como a otros investigadores y estudiantes interesados en este
campo. Compartir herramientas y conocimientos es fundamental para el avance de la ciencia y la ingenieria. Se
desea que esta herramienta sea de utilidad en futuras investigaciones y proyectos relacionados con rotores.

Al finalizar este analisis, se abre una puerta hacia los futuros trabajos que resultan evidentes a partir de las
conclusiones presentadas. Este cierre nos conduce de manera fluida hacia las proximas etapas, resaltando la
importancia de abordar los desafios y limitaciones que han sido identificadas. En particular, las limitaciones
identificadas en las teorias examinadas sugieren areas especificas donde se podria profundizar para mejorar la
precision y aplicabilidad de los modelos. Explorar y desarrollar métodos de discretizacidn mas sofisticados
podria permitirnos capturar con mayor precision los fenomenos aerodinamicos locales, resolviendo asi uno de
los desafios destacados en esta investigacion.

En cuanto a las futuras direcciones de investigacion, se abren varias areas prometedoras que tienen el potencial
de profundizar ain mas en nuestra comprension de la actuacion de los rotores. En primer lugar, seria altamente
beneficioso explorar modelos de estela mas avanzados. Entre estos modelos se encuentran los semi-empiricos,
que a través de ecuaciones pueden capturar fenomenos experimentales como el estrechamiento de la estela y las
variaciones en su propagacion axial. Ademas, los modelos de estela libre podrian considerar las posibles
interacciones entre las estelas de las diferentes palas. Estos enfoques mas complejos podrian proporcionar un
nivel mas realista de como las estelas impactan la interaccion entre el rotor y su entorno aerodinamico.

Ademas, considerar la metodologia de los paneles podria eliminar discrepancias en los resultados arrojados por
las Teorias de Vortices en lo que respecta a la zona cercana al borde de ataque. Esta metodologia tiene el
potencial de proporcionar una resolucion mas precisa y detallada de la fenomenologia aerodinamica,
permitiendo un analisis mas detallado en lo que concierne al rotor y su flujo de aire circundante.

Incorporar andlisis CFD (Dinamica de Fluidos Computacional) seria otro paso significativo. Esto permitiria
considerar factores viscosos y turbulentos que son cruciales para comprender la aerodinamica realista. Esta
herramienta facilita la validacion experimental, optimizacion de modelos teoricos y experimentales, y el analisis
de geometrias y condiciones complejas.

Para ampliar atin mas el espectro de aplicacion, se podria considerar otras actuaciones de vuelo, como el vuelo
de avance o el descenso e incluso actuaciones mas particulares como el vuelo bajo efecto suelo, la autorrotacion,
etc.

En conjunto, estas areas representan oportunidades prometedoras para profundizar en la comprension de los
rotores y perfeccionar la precision de los analisis efectuados. Al abordar estas direcciones futuras, se fortalecera
la capacidad para disefiar y optimizar rotores en diversos contextos y situaciones operativas.
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ANEXO |: INTERFAZ DE USUARIO

COmo resultado destacable de este Trabajo de Fin de Master, se ha desarrollado una interfaz de usuario.
Esta se ha creado con el proposito fundamental de proporcionar a los usuarios una herramienta de uso
sencillo y practico. Su funcion primordial es facilitar la identificacion y establecimiento de las relaciones
comparativas presentes en el propio trabajo, permitiendo una exploracion profunda y accesible de los datos y
resultados obtenidos. Esta herramienta, promueve un enfoque mas efectivo y enriquecedor en el analisis y la
interpretacion de los hallazgos de esta investigacion académica.

El nombre 'ROTORALIS' para esta interfaz de usuario se corresponde con una combinacion de dos palabras.
Laprimera parte,'ROTOR', se deriva de la palabra 'rotor', que representa el objeto de estudio del presente trabajo.
La segunda parte, 'ALIS', es un apodo carifioso que pertenece al propio autor del trabajo, confiriendo a la interfaz
un toque personal.

A continuacion, tomando como apoyo la ilustracion 90, se describe la interfaz, destacando los elementos de
entrada y de salida, asi como sus rasgos mas esenciales:

1. Velocidad ascensional. Se encuentra dentro del marco de los parametros de actuacion junto con la
altura de operacion. Este parametro se corresponde con la velocidad de ascenso del rotor en m/s.

Posee las siguientes restricciones y de no cumplirse se muestran los errores presentes en la ilustracion
89:

a) No se permiten valores negativos, pues el vuelo de descenso no esta contemplado en el analisis.

b) No se puede dejar la casilla sin rellenar.

# Error X ¢ Error %

e La velodidad ascensional debe ser>= 0 @ 5e ha de introducir un valor para la velocidad ascensional

Iustracion 89. Posibles errores en el campo Velocidad ascensional
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# ROTORALIS - O *

Parametros del Rotor Teorias a Utilizar
TCME

" . o7
Perfil del Rotor. TERP-TCM

TEP-TCME

! . TCMEP

Parametros de Actuacion .
Velocidad Ascensional [m/s] (== 0):
Cota de vuele [m] (>= 0} .

Seleccionar Rotor: v
TCMEP PPP

1)
S5

Mostrar Resultados .

Valores Comparatives para Angulo de Paso y Coeficientes de Potencia

. Teoria Angulo de Torsian () CPic CPD CPt

Tustracion 90. Descripcion de la interfaz de usuario

2. Altura de operacion. Este pardmetro representa la altura de actuacion del rotor en m y estd
estrictamente relacionada con la densidad del aire circundante.

Este parametro posee las siguientes restricciones:
¢) No se permiten valores negativos.

d) No se puede dejar la casilla sin rellenar.

3. Perfil del Rotor. Este pardmetro representa los perfiles aerodinamicos que conforman la pala. Se trata
de un ment desplegable con dos posibles opciones: NACA 0012 y VR-12. Unicamente se podra
seleccionar uno de ellos, no siendo posible realizar analisis para palas formadas por diferentes perfiles.

Este parametro posee una unica restriccion:

a) No se puede dejar la casilla sin rellenar.
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4. Seleccionar Rotor. Este campo es igualmente un menu desplegable donde se selecciona el modelo de

rotor a utilizar.

Este parametro posee una unica restriccion:
a) No se puede dejar la casilla sin rellenar.
En ¢l se encuentran dos posibles opciones:

4.1. HC135. Se corresponde con el modelo de rotor del helicoptero HC135 tomado como referencia en
el presente trabajo fin de master, cuyas caracteristicas pueden ser encontradas en la seccion 4.

4.2. Rotor personalizado. En el caso de seleccionar este campo, automaticamente aparece un menu
desplegable que permite introducir valores para definir el modelo de rotor a tratar (véase ilustracion

91).

Seleccionar Rotor Rotor personalizado W

Parametros Personalizados del Rotor
Radio inicial [m]:
Radio final [m]:
Cuerda [m]:
Velocidad de rotacion [rad/s]:
Ji'c.ﬂgl_lhj de torsion lineal [*]:
Mdamero de Palas [uds]:

Traccion [M]:

Iustracion 91. Parametros personalizados del rotor

Dentro de este submenu se distinguen los siguientes parametros:

- Radio inicial. Se corresponde con la distancia en m desde el eje de rotacion hasta el
comienzo de la pala. Posee las siguientes restricciones:

a) No puede dejarse sin rellenar.
b) No pueden introducirse valores negativos.

¢) No se puede introducir un valor mayor que el Radio final.
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Parametros Personalizados del Rotor

Radio inicial [m]: 5
Radio final [m]: 1
Cuerda [m]: 0.3

Velocidad de rotacion [rad/s]: |44

f;'xngulcu de torsion lineal [*]: |-10
Mdamero de Palas [uds]: 4
Traccian [M]: 25000
# Error *

e El radio inicial del rotor debe de ser <= que el radio del rotor

[lustracion 92. Error mostrado para Radio inicial mayor que Radio final

Radio final. Se corresponde con la distancia en m desde el eje de rotacion hasta el
final de la pala. Posee las siguientes restricciones:

a) No puede dejarse sin rellenar.
b) No pueden introducirse valores negativos.

Notese que ahora no se considera la posibilidad de un radio final menor que el inicial
pues ya se ha chequeado en el punto anterior, y de igual manera mostraria un mensaje
de error.

Cuerda. Se corresponde con el ancho de la pala en m. En este caso la pala se modela
unicamente con cuerda constante. Posee las siguientes restricciones:

a) No puede dejarse sin rellenar.
b) No pueden introducirse valores negativos.

Angulo de torsién lineal. Se corresponde con la variacion lineal que sufre el angulo
de torsion de la pala desde la raiz hasta la punta (considerando una pala que posee
radio inicial nulo). Se ha de introducir en °/m . Posee la siguiente restriccion:

a) No puede dejarse sin rellenar.
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- Numero de palas. Posee las siguientes restricciones:
a) No puede dejarse sin rellenar.
b) No pueden introducirse valores negativos.

- Traccion. Se corresponde con la fuerza requerida por el rotor para realizar la
operacion. Posee las siguientes restricciones:

a) No puede dejarse sin rellenar.

b) No pueden introducirse valores negativos.

5. Teorias a Utilizar. En este bloque se identifican todas las teorias modeladas por la interfaz en cuestion.
Las teorias en cuestion se encuentran abreviadas por motivos de sencillez en la representacion, pudiendo
ver los titulos de estas en las secciones 2 y 3. En este bloque se pueden seleccionar mas de una teoria
de forma simultanea.

Este modulo posee las siguientes restricciones:
a) No se puede dejar la casilla sin rellenar.
b)

Ademas, las teorias LS y SS poseen ciertas particularidades, y cuando estas son seleccionadas un ment
adicional aparece para poder completar los parametros de discretizacion (véase figura 93). Nétese que,
para cada uno de los parametros, se muestra a la derecha los parametros de disefio resultado del presente
trabajo.

Velocidad ascensional [m/s] (>= 0):
Perfil del rotor: v

Cota de vuelo [m] (>= 0):

Seleccionar rotor: v

dmetros de Discretizacion
Desarrollo de la estela [m]: (Valor recemendado 4D)
Angulo de avance sobre estela [*]: (Valor recomendado 57)

Divisiones longitudinales zona raiz [uds]: (Valor recomendado 15 uds) Mostrar Resultados

Divisiones longitudinales zona punta [uds): (Valor recomendado 25 uds)

Valores Comparatives para Angulos de Paso y Coeficientes de Potencia

Tlustracion 93. Médulo Parametros de Discretizacion condicionado a LS y SS
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Estos parametros son los siguientes:

- Desarrollo de la estela. Se corresponde con la distancia axial en m a la cual la estela es
terminada, pues esta se considera desarrollada. En este punto, es importante comprobar que la
estela no posee apenas influencia en el rotor. Un valor apropiado para este parametro se
corresponde con 4D, siendo D el didmetro del rotor.

Al igual que en casos anteriores, este parametro no puede ser negativo.

- Angulo de avance sobre la estela. Dado que ROTORALIS aborda la solucién del problema
a través de un modelo numérico en el cual la estela sera discretizada en segmentos rectos, la
longitud de estos segmentos estd estrechamente relacionada con este parametro, el cual
representa la proyeccion sobre el plano de rotacion del angulo entre los puntos inicial y final
del propio segmento, medido desde el centro de rotacion.

Un valor apropiado para este parametro se corresponde con 5°, y este no admite valores
negativos. Ademas, se ha de destacar que este parametro condiciona de forma significativa el
tiempo de célculo, incrementando este a medida que este pardmetro aumenta.

- Divisiones longitudinales sobre la raiz y punta. Estos parametros representan la
discretizacion en direccion del radio de la pala. El primero de los parametros se corresponde
con las divisiones en el primer 85% del radio, y el segundo, las divisiones en el resto de la pala.

Valores recomendados para estos parametros se corresponden con 15 y 25 divisiones para la
raiz y punta respectivamente. Ademas, estos valores han de ser necesariamente mayores que
2, para poder definir al menos una division en cada region.

- Divisiones cuerda. Este parametro unicamente estara activo cuando se seleccione la teoria SS
y representa el nimero de divisiones en la direccion de la cuerda. Un valor apropiado para este
parametro se encuentra en el entorno de 10 divisiones y al igual que en los casos anteriores no
admite valores menores de 2.

F Error x @ Error X

@ El nimera de divisiones segun radio ha de ser>= 2 @ El nimero de divisiones segun cuerda ha de ser»>= 2

Tustracion 94. Errores para ntimero de divisiones longitudinales y segiin cuerda

6. Mostrar Resultados. Este boton separa la parte de preprocesado de postprocesado del problema,
mostrando los resultados. En caso de haber algin problema relacionado con los anteriormente
comentados el software devolvera un error y no permitira continuar con los calculos (véase la ilustracion
94 como ejemplo).
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7. Resultados. En este bloque se encuentran los resultados numéricos presentados en forma de tabla
(ilustracion 95) y los resultados graficos igualmente generados (ilustracion 96).

Valores Comparativos para Angulo de Paso y Coeficientes de Potencia Teorias a Lilizar

TCM
Teoria Angulo de Torsion (%) CPic CPD ] CPt TCME
TCM N/A
TCME N/A TEP-TCM
TEP-TCM 16,0472
TEP-TCME 16,0503 e
TCMEP 16.004 TCMEP
TCMEP PPP 161453 32031e-04  7.8614e05  39892e04 gy mm---so--- .
’ TCMER PP
LS
55

Tlustracion 95. Resultados para angulo de paso y coeficientes de potencia para las teorias seleccionadas

Relacién de entrada de corriente inducida axial

— TCM
0.10 4 — TCME
— TCMEP
—— TCMEP PPP
0.08 ~
0.06 -
=
0.04 1
0.02 1
0.00
T T T T T T
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

/R

[ustracion 96. Ejemplo de resultado grafico generado

Para concluir este capitulo dedicado a la descripcion de la interfaz de usuario, es relevante destacar
que este software representa una herramienta practica en el analisis de la actuacion ascensional de
rotores. Al permitir la comparacion entre teorias convencionales y mas avanzadas, se proporciona
una plataforma versatil y educativa para el estudio de la fenomenologia que rodea a los rotores.
Esta herramienta se pone a disposicion de la comunidad académica y profesional, con el objetivo
de contribuir al avance y la comprension en este campo.
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