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1 ΕΙΣΑΓΩΓΗ 
 

 
 
 
 
 
 
Ο κύριος σκοπός της παρούσας διπλωματικής εργασίας είναι η δημιουργία ενός 

λογισμικού το οποίο θα έχει την δυνατότητα να εκτιμήσει τις απαιτήσεις ισχύος ενός 
ελικοπτέρου για κάποια συγκεκριμένη αποστολή. Με βάση το λογισμικό αυτό θα 
πραγματοποιηθεί ανάλυση διάφορων τυπικών αποστολών ελικοπτέρου ενώ θα γίνει 
σύγκριση των αποτελεσμάτων με αποτελέσματα από άλλες μεθόδους.  

Σε αυτό το σημείο πρέπει να αναφέρουμε ότι το ελικόπτερο είναι πιο πολύπλοκο 
στην λειτουργία του σε σχέση με το αεροπλάνο άρα και στον τρόπο υπολογισμού της 
απαιτούμενης ισχύος για την πραγματοποίηση μιας συγκεκριμένης ενέργειας. 
Αεροδυναμικά, το ρεύμα αέρα που περνάει από την επιφάνεια του έλικα είναι πολύ 
δύσκολο να οριστεί και ακόμα μετά από τόσα χρόνια έρευνας δεν έχει περιγραφεί 
πλήρως. Η δυνατότητα ορισμού και εκτίμησης των αεροδυναμικών χαρακτηριστικών 
του έλικα, είναι το κλειδί για τον υπολογισμό της απόδοσης του ελικοπτέρου σαν 
σύνολο. Έτσι για την εκτίμηση των απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου είναι 
απαραίτητο να γίνουν σημαντικές παραδοχές.  

Όλα αυτά τα χρόνια έρευνας έχουν αναπτυχθεί κατάλληλες σχέσεις, τα 
αποτελέσματα των οποίων έχουν συγκριθεί με μετρήσεις και έχει αποδειχτεί ότι 
προσεγγίζουν ικανοποιητικά την πραγματικότητα. Κάνοντας χρήση των συγκεκριμένων 
σχέσεων θα αναπτυχθεί μια μέθοδος και θα προγραμματιστεί κατάλληλο λογισμικό για 
την εκτίμηση των απαιτήσεων ισχύος ενός ελικοπτέρου. Με δεδομένα εισόδου το είδος 
ελικοπτέρου, τα γεωμετρικά χαρακτηριστικά του και τις συνθήκες πτήσης θα γίνεται 
εκτίμηση της απαίτησης ισχύος του ελικοπτέρου σε οποιαδήποτε χρονική στιγμή της 
αποστολής του. Με βάση την απαίτηση ισχύος θα υπολογίζεται η κατανάλωση καυσίμου 
χρησιμοποιώντας κατάλληλο θερμοδυναμικό μοντέλο προσομοίωσης του κινητήρα του 
ελικοπτέρου. Στη συνέχεια θα υπολογίζεται η μείωση του βάρους του ελικοπτέρου λόγω 
της κατανάλωσης αυτής και η διαδικασία θα επαναλαμβάνεται μέχρι το τέλος της 
αποστολής. Στο τέλος αυτής θα έχουμε μια εκτίμηση του συνολικού καταναλισκόμενου 
καυσίμου για την δεδομένη αποστολή.  

Η ανάπτυξη ενός τέτοιου λογισμικού μπορεί να συμβάλει σε διάφορου είδους 
διερευνήσεις. Το βασικότερο στοιχείο είναι ότι μας δίνει τη δυνατότητα να 
διερευνήσουμε την εξάρτηση της απαίτησης ισχύος από διάφορους παράγοντες οι οποίες 
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μπορεί να είναι είτε γεωμετρικά χαρακτηριστικά του ελικοπτέρου είτε κινηματικά 
μεγέθη που σχετίζονται άμεσα με την αποστολή. Με αυτό τον τρόπο μπορεί να 
χρησιμοποιηθεί είτε κατά τη φάση σχεδίασης ενός ελικοπτέρου, είτε για την ανάλυση 
ενός υπάρχοντος ελικοπτέρου με δεδομένη αποστολή. Με αυτό τον τρόπο α) μπορεί να 
σχεδιαστούν ελικόπτερα με μειωμένες απαιτήσεις ισχύος, β) να οριστεί η πιο κατάλληλη 
αποστολή για δεδομένο ελικόπτερο και γ) να επιλεγεί το πιο κατάλληλο ελικόπτερο για 
δεδομένη αποστολή. Ενώ παράλληλα όλα αυτά μας βοηθούν στην καλύτερη κατανόηση 
των φαινομένων που σχετίζονται με τη λειτουργία του ελικοπτέρου. 

 
 

1.1 Βιβλιογραφική ανασκόπηση. 
 

Μια αναλυτική περιγραφή της λειτουργίας των ελικοπτέρων παρουσιάζεται από 
τον Leishman (2006) [1]. Επίσης αναφέρονται τρόποι εκτίμησης της απαίτησης ισχύος 
ελικοπτέρων, οι οποίοι έχουν προέλθει κυρίως από αναλυτικές μεθόδους υπολογισμού. 
Ωστόσο χρησιμοποιεί και εμπειρικά δεδομένα που έρχονται να καλύψουν την αδυναμία 
εξαγωγής αναλυτικών λύσεων σε συγκεκριμένες περιπτώσεις.  

Ορισμένα στοιχεία για τη λειτουργία και την εκτίμηση της απόδοσης του 
ελικοπτέρου παρουσιάζονται επίσης από τους  D.I. Bazou (1960) [2], Harry H. Heyson 
(1975) [4] και Wayne Johnson [5]. 

Στα πλαίσια συμμετοχής του ΕΘΣ/ΕΜΠ σε ερευνητικό πρόγραμμα είχαμε τη 
δυνατότητα να έχουμε στη διάθεσή μας μια μέθοδο η οποία έχει αναπτυχθεί από την 
εταιρεία κατασκευής ελικοπτέρων Eurocopter [6]. Η συγκεκριμένη μέθοδος έχει 
υιοθετήσει κάποια στοιχεία από την θεωρία του Leishman, ενώ παράλληλα κάνει χρήση 
εμπειρικών δεδομένων που έχουν προκύψει από πειραματικές δοκιμές στα δικά της 
ελικόπτερα. 

Μια άλλη μέθοδος εκτίμησης της απαίτησης ισχύος που υπάρχει στην ανοικτή 
βιβλιογραφία έχει αναπτυχτεί από την NASA και παρουσιάζεται από τον John R. Olson 
(1978) [7]. Η μέθοδος αυτή δεν περιλαμβάνει αναλυτικά στοιχεία υπολογισμού αλλά 
βασίζεται μόνο σε πειραματικά αποτελέσματα από ένα συγκεκριμένο ελικόπτερο (CH-
53D). Προκειμένου να χρησιμοποιηθεί για την εκτίμηση της απόδοσης και άλλων 
ελικοπτέρων είναι απαραίτητη η κατάλληλη αδιαστατοποίησή της. 

Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας αναπτύχθηκε μια μέθοδος η οποία βασίζεται 
κυρίως στη θεωρία που περιγράφεται από το Leishman ενώ επίσης υλοποιούνται 
προγραμματιστικά η μέθοδος της Eurocopter και της NASA. Οι μέθοδοι αυτές 
χρησιμοποιούνται για σύγκριση και αξιολόγηση των αποτελεσμάτων της παρούσας 
μεθόδου. 
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1.2 Δομή της Διπλωματικής. 
 
Η παρούσα διπλωματική δομήθηκε ως εξής:  
Στο πρώτο κεφάλαιο παρουσιάζεται ο σκοπός και τα πεδία συμβολής της 

εργασίας, ενώ γίνεται μια σύντομη βιβλιογραφική ανασκόπηση πάνω στο θέμα με το 
οποίο ασχολείται. 

Στο δεύτερο κεφάλαιο γίνεται μια εισαγωγή στο ελικόπτερο, παρουσιάζονται τα 
διάφορα τμήματα από τα οποία αποτελείται, περιγράφονται οι διάφορες λειτουργίες του 
και παρατίθενται στοιχεία τυπικών ελικοπτέρων σε κάποια από τα οποία γίνεται 
εφαρμογή των μεθόδων που αναπτύχθηκαν στην παρούσα εργασία .  

Στο τρίτο κεφάλαιο γίνεται αναλυτική περιγραφή των διάφορων ειδών πτήσεως 
του ελικοπτέρου και παρατίθενται οι σχέσεις υπολογισμού της απαιτούμενης ισχύος για 
το κάθε είδος πτήσης. 

Στο τέταρτο κεφάλαιο παρουσιάζεται η ανάπτυξη της παρούσας μεθοδολογίας 
εκτίμησης απαίτησης ισχύος και του αντίστοιχου λογισμικού. Επίσης περιγράφονται δύο 
άλλες μέθοδοι που έχουν αναπτυχθεί από την εταιρεία Eurocopter και από την NASA. Η 
πρώτη μέθοδος είναι γενική και μπορεί να περιγράψει οποιοδήποτε ελικόπτερο, ενώ η 
δεύτερη αναπτύχθηκε για συγκεκριμένο ελικόπτερο. 

Στο πέμπτο κεφάλαιο γίνεται εφαρμογή των παραπάνω μεθόδων σε τυπικές 
περιπτώσεις ανάλυσης αποστολής και γίνεται σύγκριση τους και σχολιασμός των 
αποτελεσμάτων. 

Στο έκτο κεφάλαιο γίνεται σύντομη ανακεφαλαίωση και παρουσίαση των 
συμπερασμάτων που προέκυψαν από την παρούσα εργασία, ενώ παρατίθενται και 
κάποιες προτάσεις βελτίωσης του λογισμικού που αναπτύχθηκε. 

Τέλος παρουσιάζεται η βιβλιογραφία που χρησιμοποιήθηκε για την κάλυψη των 
αναγκών της διπλωματικής εργασίας.  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



1.4  ΚΕΦΑΛΑΙΟ 1 

 

 
 
 
 
 
 
 



 

 

2 Εισαγωγή στην Λειτουργία του 
Ελικοπτέρου 

 

 
 
 
 
 
 
 
Στο παρόν κεφάλαιο γίνεται αρχικά μια εισαγωγή στα ελικόπτερα οπού 

αναφέρονται τα βασικά χαρακτηριστικά τους, ενώ παρουσιάζονται εν συντομία οι 
λειτουργίες ελέγχου της πτήσης των ελικοπτέρων. Επίσης παρατίθενται τα 
χαρακτηριστικά τυπικών ελικοπτέρων, σε κάποια από τα οποία γίνεται εφαρμογή της 
παρούσας μεθοδολογίας . Τέλος γίνεται μια σύντομη αναφορά στις συνιστώσες 
διαχωρισμού της ισχύος του ελικοπτέρου ενώ δίνονται ενδεικτικές τιμές των απαιτήσεων 
ισχύος ορισμένων ελικοπτέρων. 
 
 

2.1 Εισαγωγή στο Ελικόπτερο. 
 

Ως ελικόπτερο ορίζεται το αεροσκάφος που ανυψώνεται, προωθείται και 
διατηρείται στον αέρα χάρη στην περιστροφή ενός ή περισσότερων στροφείων (ελίκων) 
γύρω από έναν σχεδόν κατακόρυφο άξονα. Σε αντίθεση με το αεροπλάνο, το ελικόπτερο 
δεν χρειάζεται κίνηση προς τα εμπρός για να ανυψωθεί και να διατηρηθεί στον αέρα, 
αλλά μπορεί να απογειώνεται και να προσγειώνεται κατακόρυφα, να κινείται στον αέρα 
προς οποιαδήποτε κατεύθυνση (προς τα εμπρός, πλάγια ή προς τα πίσω), ακόμη και να 
αιωρείται, σχεδόν ακίνητο (μετεώριση). 

Το ελικόπτερο είναι ένα μοναδικό είδος αεροσκάφους και εξελίχτηκε με 
εφαρμογές μοντέρνας αεροναυπηγικής μηχανικής. Προορίζεται κυρίως για ιδιωτική και 
στρατιωτική χρήση. Η πλειονότητα των σύγχρονων ελικοπτέρων λειτουργεί σύμφωνα με 
την αρχή του Σικόρσκι, που κατασκεύασε το 1939 το πρώτο ελικόπτερο με τη σημερινή 
του μορφή. Η ανυψωτική δύναμη δημιουργείται από τα πτερύγια του κύριου στροφείου, 
τα οποία, καθώς περιστρέφονται, σπρώχνουν προς τα κάτω αέριες μάζες. Ο έλεγχος της 
διεύθυνσης γίνεται από τον πιλότο με μοχλούς που μεταβάλλουν τη γωνία βήματος στο 
κύριο και στο ουραίο στροφείο. Στην περίπτωση που χρησιμοποιούνται δύο (ομοαξονικά 
ή μη) στροφεία που περιστρέφονται αντίθετα μεταξύ τους, δεν υπάρχει ουραίο στροφείο. 



2.2  ΚΕΦΑΛΑΙΟ 2 

 

Ως προωθητικά συστήματα των σύγχρονων ελικοπτέρων χρησιμοποιούνται συνήθως 
ένας ή δύο στροβιλοκινητήρες. 

Το ελικόπτερο αποτελεί έναν ιδιαίτερα ευέλικτο τύπο αεροσκάφους, χάρη στη 
δυνατότητα κάθετης απογείωσης και προσγείωσης, ακόμη και σε δυσπρόσιτα σημεία ή 
στην επιφάνεια θαλασσών και λιμνών, και στη δυνατότητα πτήσης του προς 
οποιαδήποτε κατεύθυνση. Έτσι χρησιμοποιείται ευρύτατα για την έγκαιρη επέμβαση και 
αντιμετώπιση έκτακτων αναγκών (πλημμύρες, πυρκαγιές) και για τη διάσωση και 
μεταφορά ανθρώπων και αντικειμένων, για την ανύψωση και μεταφορά φορτίων 
σημαντικού βάρους, ενώ βρίσκει ευρεία εφαρμογή και στον στρατιωτικό τομέα.  

 

 

Σχήμα 2.1: Το ελικόπτερο CH-53 κατά την μετεώριση (hover) κοντά στη επιφάνεια της 
θάλασσας. 

Οι εξελίξεις στον τομέα του ελικοπτέρου περιλαμβάνουν τη χρησιμοποίηση 
πτερυγίων χωρίς άρθρωση, που είναι κατασκευασμένα από σύνθετα υλικά (πλαστικά 
ενισχυμένα με ίνες γυαλιού ή ίνες άνθρακα) και παρουσιάζουν μεγάλη ευκαμψία, ώστε 
να αντέχουν στις καταπονήσεις που υφίστανται. Σημαντικές βελτιώσεις σημειώθηκαν 
και στον εξοπλισμό του με ηλεκτρονικά συστήματα, αισθητήρες και άλλες διατάξεις που 
αφορούν κυρίως τα στρατιωτικά ελικόπτερα.  

Όσον αφορά ειδικότερα τα μαχητικά ελικόπτερα, έχει βελτιωθεί η ικανότητά 
τους για μεταφορά πυροβόλων και πολυβόλων, και ρίψη αντιαρματικών πυραύλων, 
πυραύλων αέρος-αέρος, ρουκετών κ.λπ. Ορισμένες από τις σύγχρονες διατάξεις με τις 
οποίες εξοπλίζονται τα σύγχρονα στρατιωτικά ελικόπτερα είναι: όργανα διακυβέρνησης 
ψηφιακής τεχνολογίας, διόπτρες νυκτερινής όρασης, σύστημα για τη μείωση του 
υπέρυθρου ίχνους στο σημείο εξαγωγής καυσαερίων, συστήματα προειδοποίησης 
ραντάρ, συστήματα ελέγχου βολής, αισθητήρας στοιχείων αέρος για τη διόρθωση της 
σκόπευσης, θερμικό σκοπευτικό για νυκτερινές βολές βλημάτων, μετρητή απόστασης 
λέιζερ κ.λπ. 

Η ταχύτητα που συνήθως αναπτύσσουν τα ελικόπτερα κυμαίνεται μεταξύ 220-
250 χλμ./ώρα, ενώ η μέγιστη ταχύτητα που μπορούν να αναπτύξουν τα στρατιωτικά 
ελικόπτερα κυμαίνεται μεταξύ 330-370 χλμ./ώρα. Οι ταχύτητες αυτές, αν και είναι 
μικρές σε σύγκριση με εκείνες των αεροπλάνων, δημιουργούν σημαντικές μεταβολές 
πίεσης και ροής του αέρα στα άκρα των πτερύγων. Σε αυτές οφείλεται κατά κύριο λόγο ο 
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θόρυβος που προκαλεί το ελικόπτερο, η αντιμετώπιση και ο περιορισμός του οποίου 
παρουσιάζουν πολλές δυσκολίες. Τα μοναδικά είδη πτήσεως των ελικοπτέρων έχουν ως 
αποτέλεσμα την εμφάνιση, δύσκολων αεροδυναμικών προβλημάτων, εμφάνιση 
δονήσεων, υψηλά επίπεδα θορύβου και επομένως και υψηλών απαιτήσεων ισχύος σε 
σχέση με τα αντίστοιχα αεροσκάφη σταθερής πτέρυγας και ίδιου βάρους. Τα ελικόπτερα 
είναι πιο πολύπλοκα στην λειτουργία τους. Αεροδυναμικά, το ρεύμα αέρα που περνάει 
από την επιφάνεια του έλικα είναι πολύ δύσκολο να οριστεί και ακόμα μετά από τόσα 
χρόνια έρευνας δεν έχει περιγραφεί πλήρως. Η δυνατότητα ορισμού και εκτίμησης των 
αεροδυναμικών χαρακτηριστικών του έλικα, είναι το κλειδί για την πρόβλεψη της 
απόδοσης του ελικοπτέρου σαν σύνολο. 

Όπως προαναφέρθηκε αν το ελικόπτερο είναι μονού έλικα, τότε είναι απαραίτητο 
να υπάρχει κάποιος μηχανισμός αντιστάθμισης της ροπής που δημιουργείται από την 
περιστροφή του κύριου έλικα. Συνήθως αυτός ο μηχανισμός είναι ένας δευτερεύον 
έλικας (tail rotor), που παράγει την ροπή αντιστάθμισης από την περιστροφή του κύριου 
έλικα, καθώς παρέχει και τον έλεγχο περιστροφής του ελικοπτέρου, όπως φαίνεται στο 
Σχήμα 2.2. 
 

 

Σχήμα 2.2: Λειτουργία μηχανισμού αντιστάθμισης της ροπής του κύριου έλικα. 

 
Τα ελικόπτερα κατασκευάζονται σε πολλά μεγέθη και μορφές και τα 

περισσότερα αποτελούνται από τα ίδια βασικά μέρη τα οποία παρουσιάζονται στο Σχήμα 
2.3 και είναι τα εξής: 
• η καμπίνα (cabin), στην οποία μεταφέρονται το φορτίο και το πλήρωμα  
• το πλαίσιο (airframe), το οποίο συνδέει τα διάφορα τμήματα του ελικοπτέρου 
• η μηχανή (engine ή powerplant)  
• ο μηχανισμός μετάδοσης της κίνησης (transmission), ο οποίος μεταφέρει την ισχύ 

από τη μηχανή και τη διαβιβάζει στον κύριο έλικα 
• ο κύριος έλικας (rotor), ο οποίος παρέχει τις αεροδυναμικές δυνάμεις χάρη στις 

οποίες  το ελικόπτερο πετάει 
• μηχανισμός που θα αντισταθμίζει τη ροπή που δημιουργεί ο κύριος έλικας για να μην 

στριφογυρνάει το ελικόπτερο (antitorque system) 
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• η βάση προσγείωσης (landing gear), η οποία μπορεί να είναι βάση ολίσθησης, ρόδες, 
σκι κτλ. 

 

 

Σχήμα 2.3: Περιγραφή επιμέρους τμημάτων του ελικοπτέρου. 

 
Στο Σχήμα 2.4 παρουσιάζονται διάφορα είδη ελικοπτέρων με έναν ή δύο κύριους 

έλικες. Παρατηρούμε ότι τα ελικόπτερα που έχουν δυο κύριους έλικες που 
περιστρέφονται αντίρροπα δεν χρειάζονται μηχανισμό αντιστάθμισης της ροπής, καθώς 
η ροπή που δημιουργείται από τον έναν έλικα αντισταθμίζεται από την ροπή του άλλου.  

 

 

Σχήμα 2.4: Διαφορετικά είδη ελικοπτέρων. 
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2.2 Λειτουργίες Ελέγχου της Πτήσης του Ελικοπτέρου 
 

Η βασική προϋπόθεση για να πετάξει ένα ελικόπτερο, είναι να υπάρχει έλεγχος 
των δυνάμεων και των ροπών που παράγουν οι έλικες κατά την περιστροφή τους. Ο 
έλεγχος αυτός πρέπει να είναι εφικτός και στους τρείς άξονες κίνησης του ελικοπτέρου.  

Οι βασικοί μηχανισμοί ελέγχου της πτήσης ενός ελικοπτέρου με μηχανισμό 
αντιστάθμισης της ροπής του κύριου έλικα (δευτερεύον έλικας), φαίνονται στο Σχήμα 
2.5. 
 

 

Σχήμα 2.5: Βασικοί μηχανισμοί ελέγχου της πτήσης του ελικοπτέρου. 

 
Στην περίπτωση αυτή, οι βασικές λειτουργίες ελέγχου της πτήσης που χειρίζεται 

ο πιλότος είναι τέσσερις, ενώ οι ρυθμίσεις του κύριου έλικα επιτυγχάνονται από τους 
μηχανισμούς της πλήμνης, στην οποία είναι προσδεμένα τα πτερύγια (Σχήμα 2.6). 

 

 
 

Σχήμα 2.6: Μηχανισμοί πλήμνης κύριου έλικα. 

 
Με την κίνηση ενός μοχλού προς τα πάνω ή προς τα κάτω (Σχήμα 2.5.), ο 

πιλότος έχει την δυνατότητα ρύθμισης της γωνίας των αεροτομών των πτερυγίων 
(Collective Pitch Control). Με την αλλαγή της γωνίας αυτής, ρυθμίζεται η δύναμη 
ώθησης που παράγει ο κύριος έλικας, καθώς κατά την αύξηση της γωνίας αυτής 
αυξάνεται και η παραγόμενη ώθηση από τον έλικα (Σχήμα 2.7). Η λειτουργία αυτή, 
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πραγματοποιείται κατά την μετεώριση, τις κάθετες πτήσεις καθώς και σε ελιγμούς του 
ελικοπτέρου σε χαμηλές ταχύτητες πτήσης.  

 

 

Σχήμα 2.7: Αλλαγή γωνίας κλίσης πτερυγίων κύριου έλικα. 

 
Κατά την αλλαγή της γωνίας των αεροτομών των πτερυγίων, η δύναμη 

αντίστασης των πτερυγίων καθώς και η απαιτούμενη ισχύς του κύριου έλικα 
μεταβάλλονται. Στα σύγχρονα ελικόπτερα, η τροφοδότηση του καυσίμου στους 
στροβιλοκινητήρες και η γωνία των αεροτομών των πτερυγίων, συνδέονται με μηχανικά 
και ηλεκτρονικά συστήματα ώστε η γωνιακή ταχύτητα περιστροφής του έλικα να 
παραμένει σταθερή κατά την μεταβολή της απαιτούμενης ισχύος. Ενώ σε παλαιότερα 
ελικόπτερα η ρύθμιση της τροφοδότησης του καυσίμου (throttle) γίνεται χειροκίνητα 
από τον πιλότο (Σχήμα 2.5). 

Μια ακόμα λειτουργία ελέγχου που χειρίζεται ο πιλότος, είναι η ρύθμιση της 
γωνίας στροφής του δίσκου του έλικα. Αυτή η ρύθμιση, όπως φαίνεται και στο Σχήμα 
2.5 επιτυγχάνεται με την κίνηση ενός μοχλού (cyclic pitch control). Έτσι, ο διαμήκης 
έλεγχος του ελικοπτέρου πραγματοποιείται με την μεταβολή της γωνιάς του δίσκου του 
κύριου έλικα προς τα εμπρός ή προς τα πίσω (Σχήμα 2.8), ενώ για τις πλάγιες κινήσεις 
του ελικοπτέρου ο δίσκος του έλικα στρέφεται προς πλάγιες κατευθύνσεις.  
 

 

Σχήμα 2.8: Αλλαγή της γωνιάς του δίσκου του κύριου έλικα προς τα εμπρός. 

 
Τέλος, με τον χειρισμό δυο πεταλιών (Antitorque Pedals) (Σχήμα 2.5) ο πιλότος 

ρυθμίζει την γωνία των αεροτομών των πτερυγίων του δευτερεύοντος έλικα. Με αυτήν 
την λειτουργία ελέγχεται η κατεύθυνση του ελικοπτέρου, καθώς ρυθμίζεται η 
παραγόμενη ώθηση του δευτερεύοντος έλικα ώστε να υπάρχει ελεγχόμενη περιστροφή 
του ελικοπτέρου.  
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2.3 Παρουσίαση Ενδεικτικών Ελικοπτέρων 
 

Στην παρούσα ενότητα γίνεται περιγραφή ορισμένων ενδεικτικών ελικοπτέρων 
ενώ παράλληλα παρουσιάζονται και τα κύρια χαρακτηριστικά τους, όπως, οι διαστάσεις 
της ατράκτου και των ελίκων, το καθαρό βάρος, ο χρησιμοποιούμενος κινητήρας κ.α.. 
Συγκεκριμένα παρουσιάζονται ελικόπτερα μονού κύριου έλικα, καθώς με αυτού του 
τύπου ελικόπτερα θα ασχοληθεί η εργασία στην συνέχεια. Τα χαρακτηριστικά των 
ελικόπτερων τα οποία παρουσιάζονται θα χρησιμοποιηθούν για την εκτίμηση των 
απαιτήσεων ισχύος στην συνέχεια της διπλωματικής εργασίας.  
 

2.3.1 Ελικόπτερο Aérospatiale Puma SΑ 330 
 
Το συγκεκριμένο ελικόπτερο, το οποίο παρουσιάζεται στο Σχήμα 2.9, αρχικά 

κατασκευάζονταν από την γαλλική εταιρεία Sud Aviation, ενώ αργότερα ξεκίνησε η 
κατασκευή του από την εταιρεία Aérospatiale. Ανήκει στην κατηγορία ελικοπτέρων 
πολλαπλών χρήσεων (utility), μεσαίων μεταφορών. Έχει τέσσερα πτερύγια κύριου έλικα 
ενώ διαθέτει δυο δίδυμους κινητήρες για την παραγωγή ισχύος. Η πρώτη πτήση του 
πραγματοποιήθηκε στις 15 Απριλίου του 1965 και ο αρχικός λόγος κατασκευής του ήταν 
η εξυπηρέτηση του Γαλλικού στρατού. Κατασκευάστηκαν συνολικά 697 αεροσκάφη 
κατά την περίοδο 1968 με 1987, όπου και σταμάτησε η παραγωγή του. Τότε το Puma 
αντικαταστάθηκε από μια αναβαθμισμένη και βελτιωμένη έκδοση, το Eurocopter AS332 
Super Puma. 

Παρακάτω παρουσιάζονται ορισμένα από τα χαρακτηριστικά του συγκεκριμένου 
ελικοπτέρου, τα οποία θα φανούν χρήσιμα στην συνέχεια για την εκτίμηση της 
απαίτησης ισχύος.  

 

 

Σχήμα 2.9: Ελικόπτερο Aérospatiale Puma SΑ 330 

 
Γενικά χαρακτηριστικά 
Πλήρωμα:    3 
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Χωρητικότητα:  16 επιβάτες 
Μήκος:   18.15 m (59 ft 6½ in) 
Διάμετρος κύριου έλικα: 15.00 m (49 ft 2½ in) 
Ύψος:    5.14 m (16 ft 10½ in) 
Καθαρό βάρος:   3536 kg (7795 lb) 
Μέγιστο βάρος απογείωσης: 7000 kg (15430 lb) 
Μηχανές:    2× Turboméca Turmo IVC, 2x1175 kW (2x1575 hp) 
Όριο ταχύτητας:  273 km/h (147 knots, 169 mph) 
Μέγιστη ταχύτητα:   257 km/h (138 knots, 159 mph) 
Ταχύτητα πορείας :  248 km/h (134 knots, 154 mph)  
Αυτονομία:    580 km (313 nm, 360 mi) 
Μέγιστο ύψος πτήσης:  4800 m (15750 ft) 
Ταχύτητα ανόδου:  7.1 m/s (1400 ft/min) 

Στο Σχήμα 2.10 παρουσιάζεται ο κινητήρας του Puma SΑ 330, ο Turbomeca 
Turmo IVC, καθώς και τα βασικά χαρακτηριστικά του. 

 

 
Τύπος Στροβιλοκινητήρας ισχύος με ελεύθερο στρόβιλο 

Συμπιεστής 
Μια αξονική βαθμίδα ακολουθούμενη από μια ακτινική, 
με λόγο πίεσης 5.9 και παροχή μάζας 5.9 kg/s (13 lb/s) 

Στρόβιλος αεριογόνου Δύο αξονικές βαθμίδες  

Στρόβιλος ισχύος 
Δύο αξονικές βαθμίδες με σταθερές στροφές 22840 
rpm 

Μέγιστη ισχύ 1175 kW (1575 hp) στις 33800 rpm της αεριογόνου 

Ειδική Κατανάλωση 106.8 μg/J (0.632 Ib/h/shp) 
 

Σχήμα 2.10:Στροβιλοκινητήρας Turbomeca Turmo IVC και τα βασικά χαρακτηριστικά του. 
 

2.3.2 Ελικόπτερο Sikorsky CH-53D 
 

Το ελικόπτερο CH-53D το οποίο παρουσιάζεται στο Σχήμα 2.11 είναι 
αμερικανικής κατασκευής της εταιρείας Sikorsky Aircraft Division και αποτελεί 
βελτιωμένη έκδοση του CH-53A. Παρουσιάστηκε το 1966 στο Αμερικάνικο θαλάσσιο 
σώμα στρατού. Η αναβάθμιση που δέχτηκε ήταν, βελτίωση στις μηχανές με περισσότερη 
ισχύ από αυτές του CH-53A. Ήταν ένα ελικόπτερο βαρέων μεταφορών και 
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εξυπηρετούσε τους σκοπούς του Αμερικάνικου στρατού μέχρι το 1981, όπου 
αντικαταστάθηκε από το CH-53E. Το CH-53D των δυο δίδυμων κινητήρων ήταν ικανό 
να σηκώσει φορτίο μέχρι και 7 τόνων.  
 

 

Σχήμα 2.11: Ελικόπτερο Sikorsky CH-53D 

Παρακάτω παρουσιάζονται ορισμένα από τα χαρακτηριστικά του συγκεκριμένου 
ελικοπτέρου. 
 
Γενικά χαρακτηριστικά 
Πλήρωμα:    3 
Χωρητικότητα:  37-55 επιβάτες 
Μήκος:   20.3 μέτρα 
Διάμετρο κύριου έλικα: 21.7 μέτρα 
Ύψος:    7.2 μέτρα 
Καθαρό βάρος:  10720.20 kg  
Μέγιστο βάρος απογείωσης : 16644 kg 
Μηχανές:   Δυο κινητήρες T64-GE-413 
Ταχύτητα πορείας :  160 knots (184 miles, 294 km/ h)  
Αυτονομία:   540 ναυτικά μίλια (1000 km) 
Μέγιστο ύψος πτήσης:  21000 feet (6400 m) 

 
Στο Σχήμα 2.12 παρουσιάζεται ο κινητήρας του Sikorsky CH-53D, ο T64-GE-

413, καθώς και τα βασικά χαρακτηριστικά του. 
 

 
 

Τύπος Στροβιλοκινητήρας ισχύος με ελεύθερο στρόβιλο 

Συμπιεστής 
Αξονικός με 14  βαθμίδες  με λόγο πίεσης 14 και 
παροχή μάζας 13 kg/s (28.7 lb/s) 
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Στρόβιλος αεριογόνου Δύο αξονικές βαθμίδες  

Στρόβιλος ισχύος Δύο αξονικές βαθμίδες  

Μέγιστη ισχύς 2.927 kW (3.925 shp) 

Ειδική Κατανάλωση  at cruise79.4μg/J (0.47 Ib/h/shp) 

Σχήμα 2.12: Στροβιλοκινητήρας General Electric T64-GE-413 και τα βασικά 
χαρακτηριστικά του 

 

2.3.3 Ελικόπτερο Eurocopter Panther AS565 
 

Το ελικόπτερο Panther AS565 που παρουσιάζεται στο Σχήμα 2.13 είναι η 
στρατιωτική έκδοση του ελικοπτέρου Dauphin AS365 της εταιρίας Eurocopter. Είναι 
ένα ελικόπτερο μεσαίου βάρους με τέσσερα πτερύγια κύριου έλικα. Χρησιμοποιείται για 
στρατιωτικούς σκοπούς, υποστήριξη σε πυρκαγιές, ερευνητικούς σκοπούς καθώς και 
διασώσεις.  

 
Σχήμα 2.13: Ελικόπτερο Eurocopter Panther AS565 

 
Παρακάτω παρουσιάζονται ορισμένα από τα χαρακτηριστικά του συγκεκριμένου 

ελικοπτέρου. 
 
Γενικά χαρακτηριστικά 
Πλήρωμα:   1 ή 2  
Χωρητικότητα:  10 επιβάτες 
Μήκος:   13.68 m (45.88ft) 
Διάμετρος κύριου έλικα: 11.94 m (39.17ft) 
Ύψος:    3.97 m (13.02ft) 
Καθαρό βάρος:  2380 kg / 5247 lbs 
Μέγιστο βάρος απογείωσης : 4300 kg / 9480 lbs 
Μηχανές:   2× Turbomeca Arriel 2C, 2x635 kW (2x851 shp) 
Όριο Ταχύτητας:  306 km/h (165 knots, 190 mph) 
Μέγιστη ταχύτητα:  306 km/h (165 knots, 190 mph) 

http://en.wikipedia.org/wiki/Eurocopter_Dauphin
http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca_Arriel
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Βέλτιστη Αυτονομία:  827 km (514 mi) 
Μέγιστο ύψος πτήσης:  5865 m (19242 ft) 
Ταχύτητα ανόδου:  8.9 m/s (29 ft/s) 
 

Στο Σχήμα 2.14 παρουσιάζεται ο κινητήρας του Panther AS565, ο Turbomeca 
Arriel 2C, καθώς και τα βασικά χαρακτηριστικά του. 

 
 

Τύπος Στροβιλοκινητήρας ισχύος με ελεύθερο στρόβιλο 

Συμπιεστής 
Μια αξονική βαθμίδα ακολουθούμενη από μια ακτινική, 
με λόγο πίεσης 8  

Στρόβιλος αεριογόνου Μια αξονική βαθμίδα  

Στρόβιλος ισχύος Μια αξονική βαθμίδα 

Μέγιστη ισχύ 
T-O 635 kW (851 shp) 
max cont 597 kW (811 shp) 

Ειδική Κατανάλωση 
at 400 kW (536 shp) 104.4 μg/J (0.618 Ib/h/shp). 
at max cont.92.74 μg/J (0.549 Ib/h/shp). 

Σχήμα 2.14: Στροβιλοκινητήρας Turbomeca Arriel 2C και τα βασικά χαρακτηριστικά του. 

 

2.3.4 Ελικόπτερο Eurocopter EC-145. 
 

Το συγκεκριμένο ελικόπτερο που παρουσιάζεται στο Σχήμα 2.15 
κατασκευάζεται από την εταιρεία Eurocopter και ανήκει στην κατηγορία ελαφρών 
ελικοπτέρων γενικού τύπου με δυο δίδυμους κινητήρες. Έχει την δυνατότητα να 
μεταφέρει πάνω από εννέα άτομα συν το πλήρωμα δυο πιλότων. Το ελικόπτερο αυτό 
προορίζεται για μεταφορά επιβατών, έκτακτα ιατρικά περιστατικά, έρευνα και διάσωση 
καθώς και διάφορους άλλους κοινωφελείς σκοπούς.  

 

 

Σχήμα 2.15: Ελικόπτερο Eurocopter EC-145 

http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca_Arriel
http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca_Arriel
http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca_Arriel
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Παρακάτω παρουσιάζονται ορισμένα από τα χαρακτηριστικά του συγκεκριμένου 
ελικοπτέρου. 
 
Γενικά χαρακτηριστικά 
Πλήρωμα:   1 ή 2  
Χωρητικότητα:  9 επιβάτες 
Μήκος:   13.03 m (42 ft 9 in) 
Διάμετρος κύριου έλικα: 11.0 m (36 ft) 
Ύψος:    3.45 m (11 ft 4 in) 
Καθαρό βάρος:  1792 kg (3951 lb) 
Μέγιστο βάρος απογείωσης : 3585 kg (7903 lb) 
Μηχανές:   2× Turbomeca Arriel 1E2, 2x550 kW (2x738 shp). 
Όριο ταχύτητας:  268 km/h (145 kt, 167 mph) 
Ταχύτητα πορείας:  246 km/h (133 kn, 153 mph) 
Μέγιστη ταχύτητα:  306 km/h (165 knots, 190 mph) 
Αυτονομία:   680 km (370 nmi, 426 mi) 
Μέγιστο ύψος πτήσης:  5240 m (17200 ft) 
Ταχύτητα ανόδου:  8.1 m/s (1600 ft/min) 
 

Στο Σχήμα 2.16 παρουσιάζεται ο κινητήρας του EC-145, ο Turbomeca Arriel 
1E2, καθώς και τα βασικά χαρακτηριστικά του. 

 
Τύπος Στροβιλοκινητήρας ισχύος με ελεύθερο στρόβιλο 

Συμπιεστής 
Μια αξονική βαθμίδα ακολουθούμενη από μια ακτινική, 
με λόγο πίεσης 8  

Στρόβιλος αεριογόνου Δύο αξονικές βαθμίδες 

Στρόβιλος ισχύος Μια αξονική βαθμίδα 

Μέγιστη ισχύ 
T-O 550 kW (738 shp) 
max cont 516 kW (692 shp); 

Ειδική Κατανάλωση 
at 350 kW (470 shp) 106.9 μg/J (0.633Ib/h/shp) 
at max cont 96.94 μg/J (0.574 Ib/h/shp). 

Σχήμα 2.16: Στροβιλοκινητήρας Turbomeca Arriel 1Ε2 και τα βασικά χαρακτηριστικά του. 

 

http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca
http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca_Arriel
http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca_Arriel
http://en.wikipedia.org/wiki/Turbomeca_Arriel
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2.4 Διαχωρισμός Ισχύος Ελικοπτέρου και Ενδεικτικές Τιμές. 
 

Η απαιτούμενη ισχύς ενός ελικοπτέρου μπορεί να χωριστεί στα παρακάτω 
βασικά τμήματα: 

 
1. Επαγόμενη Ισχύς (Induced Power) 

Είναι η απαιτούμενη ισχύς για την εξισορρόπηση του βάρους του ελικοπτέρου, 
δηλαδή η ισχύς που απαιτείται για την παραγωγή της απαιτούμενης ώθησης. Η 
παραγωγή αυτής της ώθησης επιτυγχάνεται με την κίνηση αέριας μάζας δια της 
επιφάνειας του έλικα. Έτσι, σπρώχνεται ο αέρας προς τα κάτω και με το θεώρημα 
δράσης αντίδρασής παράγεται η αναγκαία ώθηση. 

 
2. Ισχύς Αντίστασης των Πτερυγίων (Rotor Profile Power) 

Αυτό το τμήμα της ισχύος αναφέρεται στην απαιτούμενη ισχύ για την 
περιστροφή του έλικα. Ο έλικας πρέπει να υπερνικήσει την αντίσταση που δημιουργείται 
στα πτερύγια. Αυτή η οπισθέλκουσα δύναμη που ασκείται στα πτερύγια εξαρτάται από 
τα αεροδυναμικά χαρακτηριστικά της αεροτομής του έλικα. 

 
3. Ισχύς Αντίστασης Ελικοπτέρου (Parasite Power)  

Είναι το τμήμα της ισχύος που χρειάζεται για την κίνηση του υπόλοιπου 
ελικοπτέρου μέσα στον αέρα. Δηλαδή, αναφέρεται στην απαιτούμενη ισχύ για την 
υπερνίκηση της οπισθέλκουσας του κύριου σώματος του ελικοπτέρου. Αυτή μεγαλώνει 
όσο αυξάνεται η ταχύτητα του ελικοπτέρου και μάλιστα είναι ανάλογη του κύβου της 
ταχύτητας του. Ο συντελεστής οπισθέλκουσας, διαφέρει από ελικόπτερο σε ελικόπτερο 
και εξαρτάται από την αεροδυναμική σχεδίαση του. 

 
4. Ισχύς Μεταβολής της Δυναμικής Ενέργειας Ελικοπτέρου (Potential Energy 

Change Power) 
Κατά την άνοδο ή κάθοδο του ελικοπτέρου έχουμε αλλαγή στην δυναμική 

ενέργεια του ελικοπτέρου. Έτσι ο έλικας πρέπει να παράγει ικανή ενέργεια ώστε να 
εξισορροπηθεί αυτή η αλλαγή. 

 
5.  Ισχύς Ουραίου Έλικα (Tail Rotor Power) 

Είναι η απαιτούμενη ισχύς για την περιστροφή του δευτερεύοντος έλικα. 
 

6. Ισχύς Βοηθητικών Λειτουργιών του Ελικοπτέρου (Auxiliary Power)  
Αυτό το κομμάτι της ισχύος του ελικοπτέρου αναφέρεται στην ισχύ που 

χρειάζονται τα βοηθητικά εξαρτήματα του ελικοπτέρου για να λειτουργήσουν, όπως 
αντλίες, γεννήτρια, όργανα ένδειξης κ.α..  
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Για ελικόπτερα βάρους κοντά στα 5000 kg η απαίτηση ισχύος κατά την 
μετεώριση είναι περίπου στα 1000 με 1200 kW. Για μικρού βάρους ελικόπτερα κοντά 
στα 2500 kg, η απαίτηση αυτή κυμαίνεται στα 500 με 750 kW. Ενώ για ελικόπτερα 
μεγάλου μεγέθους και βάρους κοντά στα 12000 kg, η απαιτούμενη ισχύς κυμαίνεται στα 
3000 με 3500 kW. Το μεγαλύτερο μέρος της ισχύος αντιστοιχεί στην επαγόμενη ισχύ. 
Όσο αυξάνει η ταχύτητα προωθήσεως η επαγόμενη ισχύς μικραίνει και έτσι η συνολική 
απαίτηση ισχύος μικραίνει μέχρι κάποια τιμή. Για περεταίρω αύξηση της ταχύτητας 
προωθήσεως η επαγόμενη ισχύς καθώς και η ισχύς αντιστάσεως αυξάνονται. Η 
μεγαλύτερη απαίτηση ισχύος εμφανίζεται κατά την άνοδο του ελικοπτέρου και 
εξαρτάται κατά κύριο λόγο από την ταχύτητα ανόδου.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



 

 

3 Ανάλυση Απόδοσης Ελικοπτέρου 
 

 
 
 
 
 
 
 
Σε αυτό το κεφάλαιο θα περιγραφεί ο τρόπος με τον οποίο μπορούμε να 

αναλύσουμε την απόδοση ενός ελικοπτέρου. Με βάση την ανάλυση αυτή θα προκύψει η 
διαδικασία υπολογισμού για την εκτίμηση της απαιτούμενης ισχύος ενός ελικοπτέρου 
για δεδομένες συνθήκες πτήσης. Με την βοήθεια της ανάλυσης της ροής του αέρα στην 
διατομή των πτερυγίων του έλικα και εφαρμογής των βασικών εξισώσεων διατήρησης, 
θα γίνει μια εκτίμηση της ώσης και της απαιτούμενης ισχύος από τον κύριο έλικα, τα 
οποία μπορούν να χρησιμοποιηθούν για την εκτίμηση της συνολικής απαιτούμενης 
ισχύος του ελικοπτέρου. 

 
 

3.1 Περιγραφή των ειδών πτήσης του ελικοπτέρου. 
 
Η μοναδικότητα των ελικοπτέρων, έγκειται στην δυνατότητα τους να πετούν 

προς οποιαδήποτε κατεύθυνση, καθιστώντας τα με αυτόν τον τρόπο ιδιαίτερα ευέλικτα 
και αναντικατάστατα είδη αεροσκαφών. Η πτήση ενός ελικοπτέρου μπορεί να 
διαχωριστεί στα παρακάτω είδη: 
 
1) Μετεώριση (Hover flight) 
 

Κατά την μετεώριση το ελικόπτερο παραμένει σχεδόν ακίνητο στο αέρα. Η 
ακινησία του ελικοπτέρου είναι απαραίτητη σε ορισμένες απαιτητικές αποστολές, όπως 
για παράδειγμα είναι οι διασώσεις. Για τον πιλότο, η μετεώριση θεωρείται ιδιαίτερα 
απαιτητική πτήση καθώς χρειάζονται συνεχόμενες μικροδιορθώσεις ώστε το ελικόπτερο 
να παραμείνει ακίνητο. Ωστόσο ορισμένα σύγχρονα ελικόπτερα παρέχουν την 
δυνατότητα μετεώρισης και με την βοήθεια ηλεκτρονικών συστημάτων. 
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2) Κάθετη Πτήση (Vertical flight) 
 

Η κάθετη πτήση του ελικοπτέρου, χωρίζεται στην κάθετη άνοδο και την κάθετη 
κάθοδο του ελικοπτέρου. Τα δυο αυτά είδη πτήσεων προσφέρουν την δυνατότητα στο 
ελικόπτερο να προσγειώνεται και να απογειώνεται σε περιορισμένους χώρους και σε 
οποιαδήποτε είδη εδάφους. Η άνοδος σε σχέση με τα άλλα είδη πτήσης έχει την 
μεγαλύτερη απαίτηση ισχύος από τον κινητήρα. Όσον αφορά την κάθοδο, η ροή του 
αέρα στην επιφάνεια του έλικα χάνει την ομοιομορφία της, με αποτέλεσμα να μην 
μπορεί να πραγματοποιηθεί ανάλυση της ροής για ένα μεγάλο εύρος καθοδικών 
ταχυτήτων. Ωστόσο με την βοήθεια πειραματικών δεδομένων, έχουν αναπτυχθεί 
εμπειρικές σχέσεις οι οποίες μπορούν να προσεγγίσουν τις απαιτήσεις ισχύος για το 
εύρος ταχυτήτων που δεν εφαρμόζονται αναλυτικοί υπολογισμοί.  
 
3) Πτήση Προς τα Εμπρός (Forward flight). 

 
Κατά την πτήση προς τα εμπρός ο έλικας πρέπει να παράγει μια δύναμη άνωσης 

για εξισορρόπηση του βάρους του ελικοπτέρου, καθώς και μια προωστική δύναμη για 
υπερνίκηση της οπισθέλκουσας του ελικοπτέρου. Για να επιτευχθεί αυτό θα πρέπει η 
επιφάνεια του έλικα να αποκτήσει κλίση σε σχέση με το ερχόμενο ρεύμα αέρα. Έτσι η 
ροή του αέρα δεν είναι πλέον αξονοσυμμετρική όπως ήταν στις δυο άλλες περιπτώσεις. 
Ωστόσο από την ανάλυση της ροής του αέρα στον έλικα, μπορεί να βρεθεί μαθηματικό 
μοντέλο υπολογισμού της ισχύος. 
 
4) Ελιγμοί (Maneuvering flight). 

 
Το ελικόπτερο έκτος από τα τυπικά είδη πτήσεων που περιγράφτηκαν, έχει την 

δυνατότητα να πραγματοποιεί και ελιγμούς. Οι ελιγμοί είναι απαραίτητοι κυρίως στα 
στρατιωτικά ελικόπτερα, τα οποία πρέπει να έχουν την δυνατότητα να πραγματοποιούν 
απότομες αλλαγές κατεύθυνσης. Στο Σχήμα 3.1 φαίνονται δυο τυπικά είδη ελιγμών που 
πραγματοποιούν τα ελικόπτερα.  
 

 

Σχήμα 3.1: Οι δυνάμεις που δέχεται το ελικόπτερο κατά τα δυο είδη ελιγμών. 



 Μετεώριση 3.3 

 

Το πρώτο σχήμα δείχνει το απότομο ανέβασμα του ελικοπτέρου προς τα επάνω, 
το οποίο για να επιτευχθεί απαιτείται υψηλή παραγωγή ισχύος από τον έλικα καθώς και 
συστροφή της γωνίας του δίσκου του έλικα προς τα πίσω. Ενώ το δεύτερο παρουσιάζει 
την δυνατότητα πλάγιας πτήσης του ελικοπτέρου, στρέφοντας τον δίσκο του έλικα προς 
πλάγια κατεύθυνση για παραγωγή πλάγιας δύναμης. Κατά τους ελιγμούς του 
ελικοπτέρου το ρεύμα της ροής του αέρα γίνεται ιδιαίτερα πολύπλοκο και επικρατεί 
ανομοιομορφία. Έτσι η ανάλυση της ροής είναι μεγάλη πρόκληση κατά την μελέτη των 
ελικοπτέρων. Η παρούσα εργασία δεν θα ασχοληθεί με την εκτίμηση της ισχύος για αυτά 
τα είδη πτήσης. 
 
5) Συνδυασμός Πτήσεων  
 

Τα ελικόπτερα μπορούν να πραγματοποιήσουν και συνδυασμό των πτήσεων που 
παρουσιάστηκαν, όπως είναι η διαγώνια άνοδος και διαγώνια κάθοδος. Για τον 
προσδιορισμό των απαιτήσεων ισχύος κατά την διαγώνια άνοδο του ελικοπτέρου, έχει 
αναπτυχθεί μαθηματικό μοντέλο υπολογισμού το οποίο παρουσιάζεται στην ανάλυση 
που θα ακολουθήσει για την προς τα εμπρός πτήση του ελικοπτέρου. Ενώ κατά την 
διαγώνια κάθοδο του ελικοπτέρου, η ανάπτυξη μαθηματικού μοντέλου είναι αρκετά 
πολύπλοκο πρόβλημα, καθώς ο όρος της επαγόμενης ισχύος δεν μπορεί να 
προσδιοριστεί αναλυτικά. Ωστόσο οι απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου μπορούν να 
προσεγγιστούν με την υπόθεση ότι η επαγόμενη ισχύς ισούται με αυτήν της μετεώρισης.  

Στην συνέχεια θα γίνει ανάλυση της ροής του αέρα στην επιφάνεια του έλικα για 
το κάθε είδος πτήσης, σύμφωνα με την κατηγοριοποίηση που παρουσιάστηκε. Η 
ανάλυση αυτή θα οδηγήσει στην ανάπτυξη των μαθηματικών μοντέλων υπολογισμού 
της απαιτήσεως ισχύος, τα οποία θα χρησιμοποιηθούν για την ανάπτυξη του λογισμικού 
της παρούσας εργασίας. 
 

3.2 Μετεώριση 
 

Σε αυτό το είδος πτήσης θεωρείται ότι το ελικόπτερο είναι απόλυτα ακίνητο. Ενώ 
η ροή του αέρα στην επιφάνεια του έλικα μπορεί να θεωρηθεί μονοδιάστατη. Σε 
πραγματικές συνθήκες το ρεύμα της ροής του αέρα το οποίο λαμβάνει ενέργεια από την 
κίνηση του κύριου έλικα είναι αρκετά πολύπλοκο. Ωστόσο, για την διευκόλυνση της 
ανάπτυξης του μαθηματικού μοντέλου, θα θεωρηθεί ότι η ροή του αέρα είναι 
αξονοσυμμετρική και η κατανομή της ταχύτητας κατά μήκος των πτερυγίων γραμμική, 
όπως φαίνεται στο Σχήμα 3.2. Η ταχύτητα της ροής του αέρα στην ρίζα του πτερυγίου 
είναι μηδενική, ενώ στην άκρη του πτερυγίου γίνεται μέγιστη και ίση με 

 
tipU R= Ω  (3.1) 

Όπου: 



3.4  ΚΕΦΑΛΑΙΟ 3 

 

Ω: γωνιακή ταχύτητα του κύριου έλικα. 
R: ακτίνα των πτερυγίων του κύριου έλικα 

 

Σχήμα 3.2: Κατανομή της ταχύτητας του αέρα στον έλικα του ελικοπτέρου κατά την 
μετεώριση. 

 
Η κατανομή της ταχύτητας της ροής του αέρα κοντά στην επιφάνεια του έλικα 

παρουσιάζεται στο Σχήμα 3.3. Παρατηρούμε ότι η ταχύτητα του αέρα αυξάνεται ομαλά 
καθώς εισέρχεται στην επιφάνεια του έλικα, με αποτέλεσμα να αυξάνεται και η 
δυναμική πίεση της ροής. Ο καθορισμός των ορίων του ρεύματος της ροής ορίζεται από 
την περιοχή των σημείων στην οποία η ταχύτητα του αέρα αρχίζει να μηδενίζεται. 
Παρατηρείται ότι κάτω από την επιφάνεια του έλικα υπάρχει μείωση της διαμέτρου του 
ρεύματος της ροής (κωνική μορφή). Από την εφαρμογή της διατήρησης της ενέργειας 
προκύπτει ότι η μείωση αυτή είναι ανάλογη της αύξησης της ταχύτητας της ροής. 

 

 

Σχήμα 3.3: Μορφή της ταχύτητας της ροής του αέρα κοντά στον έλικα του ελικοπτέρου 
κατά την μετεώριση. 

Σύμφωνα με τα παραπάνω, με δεδομένη την ροή του αέρα στον έλικα, μπορεί να 
προσδιοριστεί και η μαθηματική λύση του προβλήματος που περιγράφτηκε, από την 
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εφαρμογή των τριών βασικών εξισώσεων διατήρησης (μάζας, ορμής και ενέργειας). 
Κατά την εφαρμογή των εξισώσεων αυτών θεωρείται ότι η ροή του αέρα είναι 
μονοδιάστατη, με τον έλικα να έχει άπειρες λεπίδες και την ενεργό διατομή του να είναι 
απειροστά λεπτή. Έτσι εφαρμόζοντας τις εξισώσεις σε συγκεκριμένο χωρίο ελέγχου, 
όπως φαίνεται στο Σχήμα 3.4, προκύπτει η παραγόμενη ώθηση και ισχύς του κύριου 
έλικα, χωρίς να χρειαστεί να εμβαθύνουμε σε περεταίρω ανάλυση της ροής στις 
αεροτομές των πτερυγίων.  

 

 

Σχήμα 3.4: Μορφή της ταχύτητας του αέρα και χωρίο ελέγχου για τον υπολογισμό της 
ισχύος του έλικα κατά την μετεώριση. 

 
Από την εφαρμογή των εξισώσεων προκύπτει ότι η επαγόμενη ταχύτητα 

(induced velocity) κατά την μετεώριση (vh) δίνεται από την ακόλουθη σχέση: 
 

2 2 2h i
T W gv v

A A Aρ ρ ρ
Μ

≡ = = =  (3.2) 

Όπου: 
Τ: παραγόμενη ώθηση από τον κύριο έλικα. 
ρ: ατμοσφαιρική πυκνότητα στο υψόμετρο πτήσης. 
Α: επιφάνεια που διαγράφουν τα πτερύγια του έλικα. 
W: βάρος ελικοπτέρου. 
Μ: μάζα ελικοπτέρου 
g: επιτάχυνση της βαρύτητας. 
 

Προκύπτει ότι για ιδανικές συνθήκες η απαιτούμενη ισχύς του κύριου έλικα 
ισούται με την επαγόμενη ισχύ η οποία δίνεται από την σχέση:  
 

3/2 3/2

2 2 2mr i h
T WP Tv Tv T
ρ ρ ρ

Τ
= ≡ = = =

Α Α Α
 (3.3) 
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Σε πραγματικές συνθήκες, εξαιτίας των μεγάλων ταχυτήτων της ροής του αέρα 
κοντά στον έλικα, εμφανίζονται ανεπιθύμητες απώλειες ενέργειας. Οι απώλειες αυτές 
οφείλονται στην δράση των συνεκτικών δυνάμεων του ρευστού οι οποίες αυξάνονται με 
την αύξηση της επαγόμενης ταχύτητας. Από το θεώρημα διατήρησης της ορμής, 
προκύπτει ότι για την μείωση της επαγόμενης ταχύτητας και κατά συνέπεια των 
απωλειών, πρέπει να επιλέγονται μεγάλες ακτίνες πτερυγίων. Με αυτόν τον τρόπο για 
δεδομένη ώθηση, έχουμε κίνηση μεγαλύτερων μαζών αέρα με μικρότερες ταχύτητες. 

Για να εκφραστούν οι απώλειες αυτές, ορίζεται ο συντελεστής διόρθωσης της 
επαγόμενης ισχύος (κ). Από πειραματικές μετρήσεις που έχουν πραγματοποιηθεί σε 
διάφορους έλικες, έχει προκύψει ότι το εύρος τιμών που κυμαίνεται ο συντελεστής αυτός 
είναι μεταξύ του 1.1-1.25. 

Εκτός από την απαιτούμενη ισχύ για την εξισορρόπηση του βάρους του 
ελικοπτέρου, είναι απαραίτητη και κάποια επιπλέον ισχύ για την υπερνίκηση των 
απωλειών αντίστασης που δημιουργεί ο αέρας στα πτερύγια του έλικα κατά την 
περιστροφή τους. Η αντίσταση αυτή οφείλεται και πάλι στις συνεκτικές δυνάμεις του 
ρευστού και εξαρτάται από την συνεκτικότητα του αέρα. Αυτός ο όρος της ισχύος 
εξαρτάται από την μορφή της αεροτομής των πτερυγίων και κατά συνέπεια από τον 
συντελεστή αντίστασης των πτερυγίων (Cdo). 

Σύμφωνα με τα παραπάνω η απαίτηση ισχύος του κύριου έλικα κατά την 
μετεώριση, για πραγματικές συνθήκες, χωρίζεται σε δυο όρους, σύμφωνα με την 
παρακάτω σχέση: 

 
mr ind profP P P= +  (3.4) 

Όπου: 
Pind: επαγόμενη ισχύς για την εξισορρόπηση του βάρους του ελικοπτέρου. 
Pprof: ισχύς αντίστασης των πτερυγίων κατά την περιστροφή τους. 
 
Η επαγόμενη ισχύς και η ισχύς αντίστασης των πτερυγίων δίνονται από τις παρακάτω 
σχέσεις: 
 

( )

3/2 3/2
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8

όπου:  

ind i

do
prof tip

b

T WP v

C
P U

N c
R

κ κκ
ρ ρ

σ
ρ

σ
π

= Τ = =
Α Α

 = Α  
 

 =  
 

 (3.5) 

Όπου: 
σ: στερεότητα έλικα. Εκφράζει τον λόγο της επιφάνειας των πτερυγίων προς την 
συνολική επιφάνεια που διαγράφουν αυτά κατά την περιστροφή. 
Νb:ο αριθμός των πτερυγίων  
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c: η χορδή του πτερυγίου 
 
Οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος κατά την μετεώριση, για ένα συγκεκριμένο 

ελικόπτερο, συναρτήσει του συνολικού βάρους του ελικοπτέρου και του υψόμετρου 
πτήσης παρουσιάζεται στο Σχήμα 3.5. 

 

 

Σχήμα 3.5: Απαιτούμενη ισχύς μετεώρισης συναρτήσει του συνολικού βάρους του 
ελικοπτέρου για διάφορα υψόμετρα πτήσης. 

 
Παρατηρούμε ότι η ισχύς που απαιτείται κατά την μετεώριση στα 9000 ft, είναι 

κατά περίπου 20% μεγαλύτερη από ότι στο επίπεδο της θάλασσας. Αυτό συμβαίνει γιατί 
η πυκνότητα του αέρα μικραίνει όσο μεγαλώνει το υψόμετρο πτήσης με αποτέλεσμα να 
απαιτείται μεγαλύτερη παραγωγή ισχύος ώστε να δοθεί από τον έλικα η απαραίτητη 
ορμή στο ρεύμα ροής του αέρα, για την εξισορρόπηση του βάρους.  
 

3.3 Κάθετη πτήση (Axial Flight) 
 

Η κάθετη πτήση χωρίζεται στην κάθετη άνοδο και την κάθετη κάθοδο και η 
ανάλυση αυτών θα παρουσιαστεί σε ξεχωριστές ενότητες. Στην ανάλυση που ακολουθεί, 
θεωρείται ότι το ελικόπτερο έχει μηδενική οριζόντια ταχύτητα, όπως και στην 
μετεώριση, οπότε η ροή του αέρα στην επιφάνεια του έλικα μπορεί να θεωρηθεί 
μονοδιάστατη και αξονοσυμμετρική. 

Ωστόσο, η κάθοδος του ελικοπτέρου παρουσιάζει μια ιδιαιτερότητα σε ένα 
μεγάλο εύρος καθοδικών ταχυτήτων. Σε αυτό το εύρος, η ροή του αέρα δια της 
επιφάνειας του έλικα χάνει την ομοιομορφία της και δεν είναι δυνατός ο ορισμός της 
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ροής. Σαν συνέπεια, προκύπτει ότι δεν μπορούν να εφαρμοστούν αναλυτικοί τρόποι 
υπολογισμού για τον προσδιορισμό των απαιτήσεων ισχύος, με αποτέλεσμα αυτές να 
προσεγγίζονται πειραματικά.  
 

3.3.1 Απαιτήσεις Ισχύος Κατά την Κάθετη Πτήση. 
 

Οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος του κύριου έλικα κατά την κάθετη πτήση 
χωρίζονται σε τρία επιμέρους τμήματα. Τα δυο από αυτά είναι, όπως και στην 
μετεώριση, η επαγόμενη ισχύς και η ισχύς αντίστασης των πτερυγίων. Ο τρίτος όρος που 
εμφανίζεται εκφράζει την μεταβολή της δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου. 
Επομένως σύμφωνα με τα παραπάνω, οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος κατά την κάθετη 
πτήση δίνονται από την παρακάτω σχέση: 

 
mr ind prof vzP P P P= + +  (3.6) 

Όπου: 
Pvz: η ισχύς λόγω μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου.  

 
Η επαγόμενη ισχύς και η ισχύς λόγω αντίστασης δίνονται από τις ίδιες σχέσεις 

όπως και στην περίπτωση της μετεώρισης. Στην περίπτωση αυτή όμως, η παραγόμενη 
ώθηση δεν είναι ίση με το βάρος του ελικοπτέρου αλλά υπολογίζεται συναρτήσει της 
επαγόμενης ταχύτητας, που αυτή με την σειρά της εξαρτάται από την κάθετη ταχύτητα 
του ελικοπτέρου. Στην συνέχεια της ενότητας αυτής, θα παρουσιαστούν ξεχωριστά οι 
σχέσεις υπολογισμού της παραγόμενης ώθησης και της επαγόμενης ταχύτητας για άνοδο 
και για κάθοδο του ελικοπτέρου. 

Η ισχύς λόγω μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου δίνεται από 
την παρακάτω σχέση: 

 
( )

vz c
dE d Wh dhP W WV
dt dt dt

= = = =  (3.7) 

Όπου: 
Ε: δυναμική ενέργεια ελικοπτέρου  
h: υψόμετρο πτήσης. 
Vc: κάθετη ταχύτητα του ελικοπτέρου. 
 
Η ισχύς αυτή παίρνει αρνητικές τιμές για καθοδικές ταχύτητες, λόγο της αρνητικής 
ταχύτητας Vc, με αποτέλεσμα ο όρος αυτός της ισχύος να μειώνει τις συνολικές 
απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου στην περίπτωση της καθόδου 

Στο Σχήμα 3.6 φαίνεται η εξάρτηση του λόγου των απαιτήσεων ισχύος προς την 
ισχύ μετεώρισης (P/Ph)mr του κύριου έλικα συναρτήσει του λόγου της κάθετης ταχύτητας 
προς την επαγόμενη ταχύτητα μετεώρισης (Vc/vh) για τα δυο είδη κάθετης πτήσης. Όσον 



 Κάθετη πτήση (Axial Flight) 3.9 

 

αφορά την κάθοδο, στο εύρος του λόγου ταχυτήτων -2≤Vc/vh≤0, ο υπολογισμός της 
επαγόμενης ταχύτητας υπολογίζεται με εμπειρικές σχέσεις βασισμένες σε πειραματικά 
δεδομένα, καθώς είναι πολύ δύσκολος ο υπολογισμός τους μέσα στο εύρος αυτό.  
 

 

Σχήμα 3.6: Απαιτούμενη ισχύς του κύριου έλικα συναρτήσει του λόγου κάθετης 
ταχύτητας προς επαγόμενη ταχύτητα μετεώρισης. 

 
Σύμφωνα με τον Leishman [1], η απαίτηση ισχύος του κύριου έλικα στην κάθετη 

πτήση μπορεί να υπολογιστεί και συναρτήσει της αντίστοιχης απαίτησης ισχύος κατά 
την μετεώριση Ph. Επομένως, για τα εύρη καθοδικών ταχυτήτων όπου εφαρμόζονται οι 
εξισώσεις διατήρησης, η απαίτηση ισχύος μπορεί να δοθεί και από την παρακάτω σχέση: 
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       − − ≤ −     

 

 
 
(3.8) 

 
Σημειώνεται ότι η ισχύς που απαιτείται κατά την άνοδο είναι πάντα μεγαλύτερη 

από την ισχύ της μετεώρισης. Ωστόσο, όσο η ανοδική ταχύτητα του ελικοπτέρου 
μεγαλώνει η επαγόμενη ταχύτητα σταδιακά μικραίνει με αποτέλεσμα να μικραίνει και ο 
όρος της επαγόμενης ισχύος.  

Στην μέθοδο εκτίμησης της ισχύος που αναπτύχθηκε στην παρούσα εργασία, η 
απαίτηση ισχύος κατά την κάθετη πτήση υπολογίζεται από την σχέση (3.6). Ο λόγος που 
επιλέχτηκε αυτός ο τρόπος υπολογισμού, είναι για να μπορεί να μελετηθεί η επίδραση 
της κάθε επιμέρους συνιστώσας της ισχύος του κύριου έλικα στα συνολικά 
αποτελέσματα. 
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3.3.2 Ανοδική Πτήση (Climb Flight) 
 
Η άνοδος του ελικοπτέρου σε σύγκριση με τα άλλα είδη πτήσης, απαιτεί και την 

μεγαλύτερη παραγωγή ισχύος από τον κινητήρα. Για την σωστή λειτουργία του 
ελικοπτέρου, ο κινητήρας θα πρέπει να είναι ικανός να προσφέρει επαρκή ισχύ ώστε να 
καλύπτει το μέγιστο βάρος του ελικοπτέρου για διάφορα υψόμετρα πτήσης. Στο Σχήμα 
3.7, παρουσιάζονται τα αποτελέσματα της εξάρτησης της διαθέσιμης περίσσειας ισχύος 
συναρτήσει του συνολικού βάρους του ελικοπτέρου για διάφορα υψόμετρα πτήσης.  

 

 

Σχήμα 3.7: Εξάρτηση της περίσσειας ισχύος συναρτήσει του συνολικού βάρους για 
διάφορα υψόμετρα πτήσης. 

 
Παρατηρούμε μείωση της διαθέσιμης ισχύος κατά την αύξηση του συνολικού 

βάρους στα διάφορα υψόμετρα πτήσης. Όσο αυξάνεται το υψόμετρο πτήσης, αυξάνονται 
και οι απαιτήσεις ισχύος λόγω της μικρότερης πυκνότητας, με αποτέλεσμα να μειώνεται 
η διαθέσιμη περίσσεια ισχύος από τον κινητήρα.  

Εφαρμόζοντας τις τρείς βασικές εξισώσεις διατήρησης σε κατάλληλο χωρίο 
ελέγχου, προκύπτουν αναλυτικές σχέσεις για τον προσδιορισμό της παραγόμενης 
ώθησης και της επαγόμενης ταχύτητας στην επιφάνεια του έλικα. Κατά την εφαρμογή 
των εξισώσεων αυτών, θεωρείται ότι η ροή είναι μονοδιάστατη και κάθετη στον δίσκο 
του έλικα, καθώς και ότι επικρατεί ομοιόμορφη κατανομή της ταχύτητας.  

Επομένως προκύπτει, ότι αν η ανοδική ταχύτητα του ελικοπτέρου είναι Vc η 
σχετική ταχύτητα της ροής στην επιφάνεια του έλικα θα είναι Vc+vi ενώ κάτω από την 
επιφάνεια του έλικα, η ταχύτητα της ροής αυξάνεται λόγο μείωσης του εμβαδού της 
ροής και γίνεται Vc+w, όπως φαίνεται στο Σχήμα 3.8. 
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Σχήμα 3.8: Μορφή της ταχύτητας της ροής του αέρα κατά την άνοδο του ελικοπτέρου. 

 
Έτσι, προκύπτει ότι η απαιτούμενη ώθηση από τον έλικα, για ταχύτητα ανόδου 

Vc, δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

( ) ( )2
όπου:    2

c i c i i

i

T mw V v w V v v
w v
ρ ρ= = Α + = Α +

=



 (3.9) 

Όπου: 
m : παροχή αέρα από την επιφάνεια ελέγχου  
w: ταχύτητα της ροής κάτω από την επιφάνεια του έλικα. 
 

Η επαγόμενη ταχύτητα κατά την άνοδο υπολογίζεται συναρτήσει της επαγόμενης 
ταχύτητας κατά την μετεώριση vh και δίνεται από την σχέση:  
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(3.10) 
 

 
Στο Σχήμα 3.9 παρουσιάζεται η συμπεριφορά της επαγόμενης ταχύτητας 

συναρτήσει της κάθετης ταχύτητας του ελικοπτέρου. Παρατηρούμε, ότι όσο η ταχύτητα 
ανόδου του ελικοπτέρου αυξάνεται, η επαγόμενη ταχύτητα μειώνεται. Η κατάσταση 
αυτή ονομάζεται κανονική κατάσταση λειτουργίας (normal working state).  
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Σχήμα 3.9: Τιμές της επαγόμενης ταχύτητας για διάφορους λόγους κάθετης ταχύτητας 
προς επαγόμενη ταχύτητα μετεώρισης (θεωρητικοί υπολογισμοί και πειραματικές 
μετρήσεις). 

 

3.3.3 Καθοδική Πτήση (Descent Flight) 
 
Κατά την κάθοδο του ελικοπτέρου οι λειτουργικές καταστάσεις του έλικα του 

ελικοπτέρου, μπορούν να χωριστούν σε τέσσερις κατηγορίες. Στο Σχήμα 3.9, 
απεικονίζονται οι δυο γραμμικές σχέσεις Vc+vi=0 και Vc+2vi=0, με βάση τις οποίες 
ορίζονται τα όρια της αλλαγής των τεσσάρων φάσεων λειτουργίας του έλικα κατά την 
κάθοδο. Προκύπτει, ότι στα σημεία πάνω από την ευθεία Vc+vi=0, ο έλικας απορροφάει 
ενέργεια από τον άξονα, ενώ κάτω από αυτήν ο έλικας προσδίδει ενέργεια στον άξονα. 
Στο Σχήμα 3.10 παρουσιάζεται σχηματικά η ροή του αέρα στον έλικα στις τέσσερις 
αυτές λειτουργικές καταστάσεις του.  

 

 

Σχήμα 3.10: Διαμόρφωση της ροής του αέρα στον έλικα του ελικοπτέρου, για τις τέσσερις 
λειτουργικές καταστάσεις του έλικα στην κάθετη πτήση (a) Normal Working State (b) 
Vortex Ring State (c) Turbulent Wake State (d) WindmillBrake State. 
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(α) Κανονική κατάσταση λειτουργάς (Normal Working State): Στο Σχήμα 3.10 (α), 
φαίνεται η μορφή της ροής του αέρα στην κανονική κατάσταση λειτουργίας του έλικα, 
όπου το ελικόπτερο δεν έχει αποκτήσει καθοδική ταχύτητα. Εδώ, στο ρεύμα της ροή του 
αέρα επικρατεί ομοιομορφία χωρίς να παρουσιάζονται ιδιαίτερες αναταράξεις ενώ στις 
δύνες που δημιουργούνται από την περιστροφή του έλικα επικρατεί ομοιομορφία και 
περιοδικότητα. Σε αυτήν την κατάσταση λειτουργίας μπορούν να εφαρμοστούν 
αναλυτικοί υπολογισμοί για τον προσδιορισμό των απαιτήσεων ισχύος.  
 
(β) Κατάσταση εμφάνισης δυνών (Vortex Ring State): Σε χαμηλές ταχύτητες καθόδου 
του ελικοπτέρου, οι δύνες του ρεύματος της ροής μεταφέρονται κοντινότερα στο επίπεδο 
του έλικα από ότι στην περίπτωση της μετεώρισης. Για μεγαλύτερες καθοδικές 
ταχύτητες, η ροή χάνει την περιοδικότητά της και εμφανίζονται σημαντικές αναταράξεις 
στην ροή του αέρα. Αυτή η κατάσταση παρουσιάζεται στο Σχήμα 3.10 (β) και φαίνεται 
ότι από τις δύνες που δημιουργούνται στις άκρες των πτερυγίων, δεν είναι εμφανή τα 
όρια του ρεύματος της ροής του αέρα. Σε αυτήν την κατάσταση δεν μπορούν να 
υπολογιστούν αναλυτικά οι απαιτήσεις ισχύος.  
 
(γ) Κατάσταση τυρβώδους ροής (Turbulent Wake State): Καθώς η καθοδική ταχύτητα 
του ελικοπτέρου συνεχίζεται να αυξάνεται, η ροή του αέρα χάνει περισσότερο την 
περιοδικότητά της και γίνεται πιο τυρβώδης. Η κατάσταση αυτή απεικονίζεται στο 
Σχήμα 3.10 (γ). Επίσης και σε αυτήν την περίπτωση δεν είναι δυνατή η εφαρμογή 
αναλυτικών υπολογισμών των απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου.  
 
(δ) Κατάσταση ανεμισμού (Windmill brake State): Για ακόμα μεγαλύτερη αύξηση της 
καθοδικής ταχύτητας, το ρεύμα του αέρα ξαναγίνεται ομοιόμορφο. Τα όρια του 
ρεύματος της ροής γίνονται ευκολότερα εμφανή και οι δύνες της ροής παρουσιάζουν και 
πάλι περιοδικότητα και ομοιομορφία. Σε αυτήν την κατάσταση ο έλικας αποσπά 
ενέργεια από το ρευστό καθώς φρενάρει την ροή του αέρα. Όπως και στην πρώτη 
κατάσταση λειτουργίας, έτσι και εδώ μπορούν να εφαρμοστούν αναλυτικές σχέσεις 
υπολογισμού της απαιτούμενης ισχύος. 
 

Το μοντέλο που προέκυψε από την ανάλυση της ροής κατά την άνοδο, δεν 
μπορεί να χρησιμοποιηθεί για το εύρος καθοδικών ταχυτήτων: -2vh<Vc<0. Η εκτίμηση 
της ισχύος στην περίπτωση αυτή προκύπτει από πειραματικές μετρήσεις. Η περίπτωση 
που μπορούν να γίνουν αναλυτικοί υπολογισμοί, είναι για τιμές απόλυτης ταχύτητας Vc 
μεγαλύτερες από το διπλάσιο της επαγόμενης ταχύτητας μετεώρισης (vh), όπου η ροή 
ξανά αποκτάει την ομοιομορφία της. Παρακάτω θα παρουσιαστούν διαφορετικές 
αναλύσεις για τις δυο περιπτώσεις που περιγράφτηκαν. 
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A. Ανάλυση για μεγάλες καθοδικές ταχύτητες: Vc<-2vh. 
 

Στο Σχήμα 3.11, παρουσιάζεται η ροή του αέρα για την περίπτωση μεγάλων 
καθοδικών ταχυτήτων (IVcI>2vh), όπου το ρεύμα της ροής του αέρα πάνω από τον 
έλικα είναι καλά ορισμένο. Η ταχύτητα της ροής του αέρα, σε μια διατομή μακριά και 
κάτω από την επιφάνεια του έλικα η ταχύτητα καθόδου θα είναι Vc. Στο επίπεδο του 
έλικα η ταχύτητα της ροής του αέρα θα είναι │Vc│-vi. Ενώ η ταχύτητα της ροής σε 
διατομή πάνω από τον έλικα είναι │Vc│-w.. 
 

 

Σχήμα 3.11: Μορφή της ταχύτητας του αέρα κατά την καθοδική πτήση του ελικοπτέρου. 

 
Από την ανάλυση της ροής προκύπτει ότι η απαιτούμενη ώθηση από τον έλικα 

για κάθοδο ελικοπτέρου με IVcI>2vh δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

( ) ( )2
όπου:  w=2v

c i c i i

i

T mw V v w V v vρ ρ= − = − Α + = − Α +

 (3.11) 

 
Το έργο που παράγεται από τον κύριο έλικα του ελικοπτέρου είναι αρνητικό 

οπότε ο έλικας απορροφάει ενέργεια από το ρεύμα του αέρα. Δηλαδή ο έλικας μειώνει 
(φρενάρει) την επαγόμενη ταχύτητα της ροής του αέρα στην επιφάνεια του. 

Η επαγόμενη ταχύτητα κατά την κάθοδο υπολογίζεται συναρτήσει της 
επαγόμενης ταχύτητας κατά την μετεώριση και δίνεται από την παρακάτω σχέση:  
 

2

c h1        για     V / 2
2 2

c c
i h

h h

V V
v v v

v v

     = − − − ≤ −        
 

 
(3.12) 
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Σημειώνεται ότι όσο η ταχύτητα καθόδου αυξάνεται, τόσο η επαγόμενη ταχύτητα 
μειώνεται τείνοντας ασυμπτωτικά στο μηδέν για μεγάλες καθοδικές ταχύτητες όπως 
φαίνεται στο Σχήμα 3.9. 
 
B. Ανάλυση για καθοδικές ταχύτητες μέσα στο Εύρος: -2vh <Vc < 0. 

 
Σε αυτό το εύρος καθοδικών ταχυτήτων, ο καθορισμός της επαγόμενης 

ταχύτητας θα γίνει με πειραματικούς τρόπους υπολογισμού. Έτσι, από πειράματα σε 
έλικες και από μετρήσεις δοκιμαστικών πτήσεων, έχουν βρεθεί προσεγγιστικές σχέσεις 
υπολογισμού για τον καθορισμό της επαγόμενης ταχύτητας.  

 
• Σχέση Leishman 

 
Η πρώτη πειραματική σχέση που θα δοθεί για τον καθορισμό της επαγόμενης 

ταχύτητας, προήλθε από τον Leishman [1]. Οι μετρήσεις αυτές παρουσιάζονται στο 
Σχήμα 3.9 και με βάση αυτές κατασκευάστηκε και η αντίστοιχη προσεγγιστική καμπύλη.  

Παρατηρούμε ότι οι καμπύλη αυτή δεν παρέχει πολύ μεγάλη ακρίβεια και η 
απόκλιση αυτής σε σχέση με τις πειραματικές μετρήσεις, μπορεί να ξεπερνάει και το 
25%, σε ορισμένες περιπτώσεις. Μεγαλύτερες διαφορές παρατηρούνται στο εύρος λόγου 
καθοδικών ταχυτήτων: -0.8>Vc/vh>-2. 

Η σχέση του Leishman, που προσεγγίζει τις πειραματικές μετρήσεις δίνεται 
παρακάτω: 
 

( )

( )

c h  

c h  

3          για      8 / 4 1      V /     0
4

7 3         για    2   V / v      8 / 4 1          

i c

h h

i c

h h

v V
v

v v

v V
v v

κ κ

κ κ

 = − − + ≤ ≤ 
 

 
= + − ≤ ≤ − + 

 

 

 
(3.13) 

 
Ο Leishman παρέχει και μια ακόμα πολυωνυμική σχέση τετάρτου βαθμού που 
προσεγγίζει την καμπύλη αυτή, η οποία παρουσιάζεται παρακάτω: 

 
2 3 4

1 2 3 4

1

2

3

4

όπου:   k  1.125
            k  1.372
            k  1.718
            k  0.6

i c c c c

h h h h h

v V V V V
k k k k

v v v v v
κ

       
= + + + +       

       
= −
= −
= −
= −

 

 
 
 

(3.14) 

Όπου: 
κ: συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ισχύος  
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• Σχέση NASA 
 
Μια ακόμα πειραματική σχέση για τον προσδιορισμό της επαγόμενης ταχύτητας 

έχει αναπτυχτεί από τον John R. Olson [7], στα πλαίσια ερευνητικού προγράμματος της 
NASA. Η προσεγγιστική αυτή σχέση έχει προέλθει από πειραματικές μετρήσεις που 
έχουν γίνει σε διάφορα είδη πτερυγίων. Οι μετρήσεις αυτές, καθώς και η προσεγγιστική 
καμπύλη των μετρήσεων παρουσιάζονται στο Σχήμα 3.12.  

 

 

Σχήμα 3.12: Πειραματικές μετρήσεις της επαγόμενης ταχύτητας διαφορετικών 
πτερύγιων, για διάφορες τιμές καθοδικής ταχύτητας. 

 
Η σχέση που προσεγγίζει τις πειραματικές μετρήσεις είναι η εξής:  
 

2

0.5 0.5 4i c c

h h h

v V V
v v v

 
= − + + 

 
 

 
(3.15) 

 
Από το Σχήμα 3.12 παρατηρούμε ότι η παραπάνω σχέση δίνει μικρότερες 

ταχύτητες από αυτές των πειραματικών μετρήσεων στο εύρος λόγου ταχυτήτων 
0>Vc/vh>-1.6, ενώ το αντίθετο συμβαίνει για μεγαλύτερες καθοδικές ταχύτητες, στο 
εύρος -2≤Vc/vh≤-1.6. 

Οι δυο προσεγγιστικές σχέσεις του Leishman και η σχέση της NASA 
παρουσιάζουν σημαντικές διαφορές στα αποτελέσματα της επαγόμενης ταχύτητας. Έτσι 
οι διαφορές που δημιουργούνται στον υπολογισμό της επαγόμενης ισχύος είναι πολύ 
μεγάλες. Ωστόσο, παρατηρώντας τις πειραματικές μετρήσεις που παρουσιάστηκαν 
(Σχήμα 3.9, Σχήμα 3.12), φαίνεται ότι η σχέση του Leishman υπερεκτιμάει την 
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επαγόμενη ταχύτητα στις περισσότερες περιπτώσεις, ενώ η σχέση της NASA την 
υποεκτιμάει.  

Σαν συνέπεια των παραπάνω, αποφασίστηκε στα πλαίσια της παρούσας 
διπλωματικής εργασίας, να αναπτυχθεί μια προσεγγιστική γραμμική σχέση η οποία θα 
δίνει ενδιάμεσα αποτελέσματα σε σχέση με αυτά των άλλων δυο που παρουσιάστηκαν. 
 

• Γραμμική προσεγγιστική σχέση 
 

Η γραμμική αυτή σχέση βασίζεται στις πειραματικές μετρήσεις που 
παρουσιάστηκαν στο Σχήμα 3.9 και το οποίο επαναλαμβάνεται μαζί με τις γραμμές που 
προσεγγίζουν καλύτερα τα πειραματικά δεδομένα στο Σχήμα 3.13.  

 

 

Σχήμα 3.13: Παρουσίαση της γραμμικής σχέσης που αναπτύχθηκε στην παρούσα 
εργασία για τον προσδιορισμό της επαγόμενης ταχύτητας. 

 
Η γραμμική προσεγγιστική σχέση που αναπτύχθηκε στα πλαίσια της παρούσας εργασίας 
δίνεται από τον παρακάτω τύπο υπολογισμού: 
 

c h  

c h  
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                    3α 2.75      6.6 7    για   -1. 6 V /    2

i c

h h

v V
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(3.16) 

 
Στην γραμμική αυτή σχέση, δόθηκε ένα εύρος τιμών για τους σταθερούς 

συντελεστές α και b με σκοπό να υπάρχει η δυνατότητα προσαρμογής της σε 
διαφορετικά προβλήματα. Οι γραμμικές σχέσεις του σχήματος έχουν κατασκευαστεί για 
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τις μέσες τιμές του εύρους των συντελεστών που δόθηκαν και οι μέσες τιμές αυτών 
χρησιμοποιούνται και ως τυπικές τιμές από το λογισμικό της παρούσας μεθόδου. 
 

3.4 Πτήση Προς τα Εμπρός (Forward Flight) 
 

Σε αυτό το είδος πτήσης του ελικοπτέρου, ο έλικας πρέπει να παράγει μια κάθετη 
δύναμη αλλά και μια προωστική δύναμη ώστε το ελικόπτερο να κινηθεί προς τα εμπρός. 
Έτσι, η συνολική παραγόμενη ώθηση του κύριου έλικα, χωρίζεται σε δυο συνιστώσες. 
Την κάθετη συνιστώσα που ευθύνεται για την δύναμη άνωσης (Lift) και την οριζόντια 
συνιστώσα η οποία ευθύνεται για την δύναμη πρόωσης (Propulsive force). Για να 
επιτευχθεί αυτό θα πρέπει η επιφάνεια του έλικα να αποκτήσει κάποια κλίση (α) σε 
σχέση με το ρεύμα αέρα (V∞) που προσπίπτει στον έλικα όπως φαίνεται στο Σχήμα 3.14.  

 

Σχήμα 3.14: Παρουσίαση της ροής του αέρα στον έλικα του ελικοπτέρου, για την πτήση 
προς τα εμπρός (Forward Flight). 

 
Εξαιτίας αυτή της κλίσης του έλικα χάνεται η αξονοσυμμετρικότητα της ροής 

που υπήρχε στην μετεώριση και στις κάθετες πτήσεις. Ωστόσο, παρά την περισσότερο 
πολύπλοκη φύση της ροής του αέρα, υπάρχει αναλυτική λύση.  

Στην ανάλυση που θα ακολουθήσει στην συνέχεια του κεφαλαίου, θα 
παρουσιαστούν τα επιμέρους τμήματα των συνολικών απαιτήσεων ισχύος του κύριου 
έλικα και στην συνέχεια θα αναλυθεί το κάθε ένα από αυτά ξεχωριστά. 
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3.4.1 Απαιτήσεις Ισχύος στην Προς τα Εμπρός Πτήση. 
 

Όπως και στα προηγούμενα είδη πτήσης που παρουσιάστηκαν, έτσι και εδώ οι 
απαιτήσεις ισχύος του κύριου έλικα, χωρίζονται σε επιμέρους τμήματα ισχύος. 
Επομένως, κατά την προς τα εμπρός πτήση του ελικοπτέρου, οι απαιτήσεις ισχύος του 
κύριου έλικα δίνονται από την παρακάτω σχέση: 
 

mr ind prof vz fulP P P P P= + + +  (3.17) 
 
Από την παραπάνω σχέση παρατηρούμε ότι οι απαιτήσεις ισχύος αποτελούνται 

από τους ίδιους όρους με αυτούς της κάθετης πτήσης συν έναν νέο όρο που εκφράζει την 
ισχύ αντίστασης του ελικοπτέρου Pful. Αυτή η ισχύς εμφανίζεται λόγο της αντίστασης 
που δημιουργεί ο αέρας στο σώμα του ελικοπτέρου καθώς αυτό κινείται προς τα εμπρός. 
 

i. Επαγόμενη Ισχύς 
 

Η επαγόμενη ισχύς δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

ind iP Tvκ=  (3.18) 
 

Ο συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ισχύος κ, όπως είδαμε, θεωρείται 
ανεξάρτητος της ταχύτητας προωθήσεως του ελικοπτέρου και παραμένει σταθερός 
μεταξύ των τιμών 1.1 με 1.25. Η ταχύτητα προωθήσεως στις περιπτώσεις της 
μετεώρισης και των κάθετων πτήσεων παρέμενε μηδενική και έτσι δεν χρειάστηκε να 
οριστεί ο λόγος προωθήσεως του ελικοπτέρου. Ωστόσο στην προς τα εμπρός πτήση που 
η ταχύτητα προωθήσεως του ελικοπτέρου δεν είναι μηδενική, ορίζεται ο λόγος 
προωθήσεως του ελικοπτέρου σύμφωνα με την παρακάτω σχέση: 
 

cos

tip

V a
U

µ ∞=  (3.19) 

Η συνισταμένη ταχύτητα της ροής στην επιφάνεια του έλικα δίνεται από την σχέση: 
 

( ) ( )2 2 2 2cos sin 2 sini i iU V a V a v V V v a v∞ ∞ ∞ ∞= + + = + +  (3.20) 

 
Η παραγόμενη ώθηση δίνεται από την σχέση: 
 

2 22 2 2 2 sini i i i iT mv Uv v V V v a vρ ρ ∞ ∞= = Α = Α + +  (3.21) 
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Επομένως η επαγόμενη ταχύτητα στην προς τα εμπρός πτήση, μπορεί να 
υπολογιστεί από την παρακάτω σχέση: 
 

( ) ( )

2 2

2 22 cos sin
h h

i

i

v vTv
AU U V a V a vρ

∞ ∞

= = =
+ +

 (3.22) 

 
Η ανάλυση που παρουσιάστηκε παραπάνω ισχύει και για την περίπτωση της 

διαγώνιας ανόδου του ελικοπτέρου. Στην περίπτωση της διαγώνιας καθόδου η 
επαγόμενη ισχύς δεν μπορεί να υπολογιστεί αναλυτικά, καθώς η ροή του αέρα χάνει την 
ομοιομορφία της όπως και στην περίπτωση της κάθετης καθόδου. Επομένως για τον 
καθορισμό της επαγόμενης ισχύος μπορεί να θεωρηθεί ότι αυτή ισούται με αυτήν της 
μετεώρισης. Με αυτήν την παραδοχή μπορούν να προσεγγιστούν οι συνολικές 
απαιτήσεις ισχύος και κατά την διαγώνια κάθοδο, καθώς τα υπόλοιπα είδη ισχύος 
υπολογίζονται σύμφωνα με την ανάλυση που θα ακολουθήσει στην συνέχεια της 
ενότητας αυτής. 
 

ii. Ισχύς Αντίστασης των Πτερυγίων 
 

Η ισχύς αντίστασης των πτερυγίων στα προηγούμενα δυο είδη πτήσεων 
παρέμενε σχεδόν σταθερή, καθώς η οριζόντια συνιστώσα της ταχύτητας του 
ελικοπτέρου παρέμενε μηδενική. Στην προς τα εμπρός πτήση ο όρος της ισχύος αυτής, 
εξαρτάται από την ταχύτητα προωθήσεως και κατά συνέπεια από τον λόγο προωθήσεως 
του ελικοπτέρου (μ), που στα συμβατικά ελικόπτερα αυτός παραμένει μικρότερος του 
0.5. Στην ανάλυση που θα γίνει θα θεωρηθεί ότι στους μικρούς λόγους προωθήσεως, 
αμελούνται οι επιδράσεις αντίθετης ροής και συμπιεστότητας του αέρα στα πτερύγια του 
έλικα.  

Σύμφωνα με τα παραπάνω, από την ανάλυση της ροής προκύπτει ότι για 
ομοιόμορφη χορδή πτερυγίων, ο όρος της σταθεράς ισχύος αντίστασης των πτερυγίων 
Cpprof δίνεται από το παρακάτω ολοκλήρωμα: 
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3
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4
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           ( sin )

           cos
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 
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(3.23) 

Όπου: 
U: συνισταμένη ταχύτητα της ροής στην αεροτομή των πτερυγίων. 
UT: κάθετη συνιστώσα της ροής του αέρα, στην αεροτομή. 
UR: ακτινική συνιστώσα της ροής του αέρα, στην αεροτομή. 
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r: αδιάστατη ακτίνα στην θέση x του πτερυγίου = x/R. 
ψ: γωνιακή θέση του πτερυγίου κατά την περιστροφή του. 
 
Αμελώντας την ακτινική συνιστώσα της ροής στην αεροτομή και από τον υπολογισμό 
του παραπάνω ολοκληρώματος προκύπτει ότι η σταθερά ισχύος αντίστασης των 
πτερυγίων δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
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Συνυπολογίζοντας το ακτινικό ρεύμα της ροής, προκύπτει η παρακάτω σχέση: 
 

( )21
8prof

do
P

C
C K

σ
µ= +  (3.25) 

 
Στην παραπάνω σχέση ο όρος σCdo/8, εκφράζει την ισχύ αντίστασης των 

πτερυγίων κατά την μετεώριση. Ο συντελεστής Κ, εκφράζει τον ρυθμό αύξησης της 
ισχύος λόγο αύξησης της οριζόντιας ταχύτητας του ελικοπτέρου. Οι τιμές που παίρνει ο 
συντελεστής Κ ξεκινούν από Κ=4.5 για μετεώριση και φτάνουν μέχρι Κ=5 για λόγους 
προώθησης μ=0.5. Στα συμβατικά ελικόπτερα, όπου οι λόγοι προωθήσεως είναι 
μικρότεροι του 0.5, οι δυο τυπικές τιμές που χρησιμοποιούνται στους υπολογισμούς 
είναι Κ=4.65 και Κ=4.7. 

Σε μεγαλύτερους λόγους προωθήσεως, εμφανίζεται αντίθετη ροή στα πτερύγια 
του έλικα και οι απώλειες λόγο συμπιεστότητας της ροής γίνονται σημαντικές, με 
αποτέλεσμα η ισχύς αντίστασης των πτερυγίων να μεγαλύτερη από αυτή που 
υπολογίζεται από την σχέση (3.25).  

Στην συνέχεια θα παρουσιαστούν οι απώλειες που δημιουργούνται στα πτερύγια 
του έλικα, λόγο της αντίθετης ροής (reverse flow) και των επιδράσεων συμπιεστότητας 
(compressibility effects). 

 
Αντίθετη ροή του αέρα στα πτερύγια του έλικα. 
 

Σε μεγάλους λόγους προωθήσεως του ελικοπτέρου, εμφανίζεται ένα σημαντικό 
τμήμα αντίθετης ροής στην περιοχή όπου τα πτερύγια του έλικα οπισθοχωρούν. Στο 
Σχήμα 3.15, παρουσιάζεται η περιοχή της αντίθετης ροής για δύο λόγους προωθήσεως 
μ=0.3 και μ=0.5.  
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Σχήμα 3.15: Εμφάνιση αντίθετης ροής στο κομμάτι του δίσκου όπου τα πτερύγια 
οπισθοχωρούν. 

Αυτή εμφανίζεται όταν η κάθετη συνιστώσα της ροής στην αεροτομή του 
πτερυγίου (UT) μηδενιστεί, με αποτέλεσμα να προκύπτει η ακόλουθη απλή λύση: 

 
           ( sin ) 0 sinT tipU U r rµ ψ µ ψ= + = ⇒ = −  (3.26) 

 
Επομένως για UT≤0 προκύπτει ότι η περιοχή αυτή είναι κυκλική με ακτίνα τον 

λόγο προωθήσεως και κέντρο το (r, ψ)=(μ/2, 270ο). Σύμφωνα με τα παραπάνω, σε 
λόγους προωθήσεως μ=0.5, το 50% του πτερυγίου που οπισθοχωρεί επηρεάζεται από το 
ρεύμα της αντίθετης ροής. 

Από την ανάλυση στα στοιχεία των αεροτομών, οι επιδράσεις του ρεύματος 
αντίθετης ροής μπορούν να περιγραφούν με την αλλαγή του πρόσημου της αντίστασης 
των πτερυγίων στην περιοχή που οπισθοχωρούν τα πτερύγια. Έτσι από την σχέση (3.23), 
αμελώντας την ακτινική ροή στην αεροτομή (UR) προκύπτει ότι η ισχύς αντίστασης των 
πτερυγίων δίνεται από την ακόλουθη σχέση: 
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(3.27) 

 
Στην παραπάνω ανάλυση ο συντελεστής αντίστασης των πτερυγίων στο ρεύμα 

αντίθετης ροής θεωρήθηκε ίδιος με αυτόν της κανονικής ροής. Επομένως 
συνυπολογίζοντας και το ακτινικό ρεύμα της ροής, προκύπτει ότι η ισχύς αντίστασης 
των πτερυγίων προσεγγίζεται από την παρακάτω σχέση: 
 

2 451 4
8 8prof

do
P

C
C

σ
µ µ = + + 

 
 (3.28) 

 
Στην σχέση αυτή, ο όρος 5/8μ4 εκφράζει τις απώλειες που δημιουργεί η 

αντίσταση των πτερυγίων μέσα στο ρεύμα αντίθετης ροής. 
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Απώλειες Συμπιεστότητας 
 

Όταν ο λόγος προωθήσεως ξεπερνάει την τιμή μ=0.5, οι επιδράσεις 
συμπιεστότητας της ροής μεγαλώνουν σημαντικά και πλέον δεν μπορούν να αμεληθούν. 
Οι επιδράσεις αυτές εμφανίζονται στα τμήματα των πτερυγίων όπου η σχετική ταχύτητα 
πρόσπτωσης του αέρα μεγαλώνει όπως φαίνεται στο Σχήμα 3.16.  

 

 

Σχήμα 3.16: Παρουσίαση των περιοχών όπου εμφανίζονται οι απώλειες συμπιεστότητας 
και η αντίθετη ροή στην επιφάνεια του έλικα. 

 
Από την ανάλυση της ροής, προκύπτει ότι ο συντελεστής απωλειών που εκφράζει 

τις επιδράσεις συμπιεστότητας δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

( )2

dd 1,90

0             για   μ<0.5                                   

0.007 0.052     για μ 0.5eff
dd dd

dd

C
σ

=  ∆Μ + ∆Μ ≥
∆Μ = Μ −Μ

 

 
(3.29) 

Όπου: 
Μ1,90: αριθμός Mach στην άκρη του πτερυγίου r=1, σε γωνία περιστροφής ψ=90ο. 
Mdd: αριθμός Mach πέραν του οποίου έχουμε επίδραση της συμπιεστότητας (drag 
divergence Mach number).  
 

Ο αριθμός Mach της ροής υπολογίζεται σε οποιοδήποτε σημείο της επιφάνειας 
του έλικα, συναρτήσει του Mach κατά την μετεώριση και του λόγου προωθήσεως του 
ελικοπτέρου, από την παρακάτω σχέση: 
 

( ), sinr hoverM rψ µ ψ= Μ +  (3.30) 
 
Από την παραπάνω σχέση υπολογίζονται οι αριθμοί Μ1,90 και Μdd της σχέσης (3.28). 
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Επιδράσεις απελευθέρωσης της ροής στην άκρη των πτερυγίων 
 

Οι απώλειες λόγω απελευθέρωσης της ροής εμφανίζονται μαζί με τις επιδράσεις 
συμπιεστότητας και θα πρέπει να συνυπολογίζονται στους υπολογισμούς των 
απαιτήσεων ισχύος. Αυτές μικραίνουν κατά ένα ποσοστό τις απώλειες συμπιεστότητας, 
με αποτέλεσμα να απαιτείται λίγο μικρότερη ισχύς αντίστασης των πτερυγίων.  

Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας, ο συνυπολογισμός των επιδράσεων 
συμπιεστότητας θα γίνει με κατάλληλη μείωση του αριθμού Μ1,90. Η μείωση αυτή 
επιδρά στον όρο ΔMdd και επομένως και στον συντελεστή απωλειών συμπιεστότητας 
Ceff. Από αναλύσεις που έχουν πραγματοποιηθεί έχει προκύψει ότι η συνήθης μείωση 
που δέχεται ο αριθμός Μ1,90, κυμαίνεται μεταξύ 5 και 10%. 

Στο Σχήμα 3.17 παρουσιάζονται οι απαιτήσεις ισχύος αντίστασης των πτερυγίων 
συνυπολογίζοντας ή όχι τις απώλειες συμπιεστότητας και απελευθέρωσης της ροής. 
Παρατηρούμε ότι αν δεν λάβουμε υπόψη την επίδραση αυτή απέχουμε πολύ από τα 
πειραματικά δεδομένα.  
 

 

Σχήμα 3.17: Παρουσίαση των αποτελεσμάτων της σταθεράς αντίστασης των πτερυγίων 
συναρτήσει του λόγου προωθήσεως. 

 
iii. Ανάλυση των δυνάμεων που δέχεται το ελικόπτερο, για τον καθορισμό των 

όρων ισχύος Pvz και Pful. 
 

Στο Σχήμα 3.18 γίνεται ανάλυση των δυνάμεων που ασκούνται στο ελικόπτερο 
κατά την προώθηση. Με την βοήθεια του σχήματος θα πραγματοποιηθεί ο υπολογισμός 
της ισχύος αντίστασης (Pful) και της ισχύος λόγω μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του 
ελικοπτέρου (Pvz). 
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Σχήμα 3.18: Ανάλυση δυνάμεων που ασκούνται στο ελικόπτερο κατά την προς τα 
εμπρός πτήση. 

Από το σχήμα αυτό, προκύπτει ότι η κάθετη ταχύτητα του ελικοπτέρου Vc, για 
μικρές γωνίες τροχιάς (θFP), δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

cos( )c FP FPV V Vθ θ∞ ∞= ≈  (3.31) 

 
Από την ανάλυση των δυνάμεων στους δυο άξονες ισορροπίας, σε μικρές γωνίες 

τροχιάς και για μικρές γωνίες πρόσπτωσης του αέρα στην επιφάνεια του έλικα (αTPP), 
προκύπτουν οι παρακάτω σχέσεις: 

 
Οριζόντιος άξονας: 
 

cos( )FPT a W Tθ− = ≈  (3.32) 
Κατακόρυφος άξονας: 
 

sin( ) cosFP FP FP
DT a D a
W

θ θ θ− = ⇔ = +  (3.33) 

Όπου έχουμε θεωρήσει, ότι η δύναμη αντίστασης που δέχεται το ελικόπτερο από τον 
αέρα (D), είναι ανεξάρτητη της γωνίας τροχιάς του ελικοπτέρου. 
 
Από την παραπάνω ανάλυση προκύπτει, ότι τα τμήματα ισχύος που αναλαμβάνουν την 
άνοδο και την πρόωση του ελικοπτέρου δίνονται από την παρακάτω σχέση: 
 

sin FP

FP c vz ful

DTV a TV a WV
W

WV DV WV DV P P

θ

θ

∞ ∞ ∞

∞ ∞ ∞

 ≈ = + = 
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+ = + = +
 

(3.34) 

 
Όπου ο πρώτος όρος, εκφράζει τις απαιτήσεις ισχύος λόγο μεταβολής της 

δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου όπως έχουμε δει και από τις προηγούμενες πτήσεις 
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και ο δεύτερος όρος εκφράζει τις απαιτήσεις ισχύος αντίστασης του ελικοπτέρου. Άρα η 
ισχύς αντίστασης του ελικοπτέρου (Pful), δίνεται από την παρακάτω σχέση: 

fulP DV∞=  (3.35) 

Σε σχέση με το αεροπλάνο, το σώμα του ελικοπτέρου έχει λιγότερο 
αεροδυναμική σχεδίαση και έτσι ο όρος αυτός της ισχύος μπορεί να γίνει σημαντικός 
παράγοντας των συνολικών απαιτήσεων ισχύος σε μεγάλες ταχύτητες προώθησης. Η 
οπισθέλκουσα δύναμη (D) που δέχεται το ελικόπτερο εξαρτάται αφενός από το μέγεθός 
του, δηλαδή το εμβαδόν προσβολής του αέρα στην κατά μέτωπο επιφάνεια του (Sref) και 
αφετέρου από τον συντελεστή οπισθέλκουσας του ελικοπτέρου (CD). Επομένως, 
σύμφωνα με τα παραπάνω, προκύπτει ότι η οπισθέλκουσα δύναμη του ελικοπτέρου 
δίνεται από την παρακάτω σχέση: 

2 21 1
2 2ref DD V S C V fρ ρ∞ ∞= =  (3.36) 

Όπου: f: ισοδύναμο εμβαδό προσβολής = SrefCD.  

Για τον προσδιορισμό του ισοδύναμου εμβαδού προσβολής, χρησιμοποιούνται 
πειραματικές μετρήσεις διαφόρων ελικοπτέρων που παρουσιάζονται στο Σχήμα 3.19. 
Έτσι, προκύπτει το ισοδύναμο εμβαδό προσβολής, συναρτήσει της μέγιστης μάζας 
απογείωσης του ελικοπτέρου. 

 

Σχήμα 3.19: Παρουσίαση προσεγγιστικών τιμών του f (ισότιμο εμβαδό προσβολής) 
συναρτήσει της μέγιστης μάζας απογείωσης του ελικοπτέρου. 

Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας ορίστηκαν μαθηματικές εκφράσεις των δυο 
καμπυλών του παραπάνω σχήματος οι οποίες δίνονται από την παρακάτω σχέση: 
 

0.0349      ελικόπτερα πολλαπλών χρήσεων (  )
  

0.0166      με καθαρή γραμμή σχεδίασης (  )
o

o

Utility Helicopters
f

Clean Helicopters

 Μ= 
Μ

 
(3.37) 

 
Όπου: 
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Μο :μέγιστη μάζα απογείωσης του ελικοπτέρου . 
Στο Σχήμα 3.20, παρουσιάζονται τα αποτελέσματα της συνολικής απαίτησης 

ισχύος ελικοπτέρου με συνολικό βάρος 16000 lb (7256 kg) και ύψος πτήσης στα 5200 ft 
(1585 m). Το ισοδύναμο εμβαδό προσβολής του συγκεκριμένου ελικοπτέρου είναι f=13 
ft2 (2.137m2), ενώ ο συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ισχύος και ο συντελεστής 
αντίστασης των πτερυγίων είναι κ=1.15 και Cdo=0.008 αντίστοιχα.  

Παρατηρούμε, ότι το τμήμα της επαγόμενης ισχύος και της ισχύος προωθήσεως, 
μειώνεται αρχικά με την ταχύτητα, αλλά στην συνέχεια αυξάνεται καθώς ο δίσκος του 
έλικα σταδιακά λαμβάνει μεγαλύτερες γωνίες για να παραχθεί μεγαλύτερη δύναμη 
πρόωσης και να αποκτηθεί μεγαλύτερη ταχύτητα. 

 

 

Σχήμα 3.20: Παρουσίαση καμπυλών των απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου 
συναρτήσει της ταχύτητας του. 

 
Αυτό συμβαίνει γιατί ο έλικας πρέπει να αυξήσει την παραγωγή έργου, ώστε να 

υπερνικήσει τις αντιστάσεις των πτερυγίων και τις αντιστάσεις του ελικοπτέρου οι 
οποίες μεγαλώνουν κατά την αύξηση της οριζόντιας ταχύτητας. Παρατηρούμε ότι οι 
απαιτήσεις ισχύος για μεγάλες ταχύτητες αυξάνονται σημαντικά, καθώς οι απώλειες 
αντίστασης του ελικοπτέρου είναι ανάλογες του κύβου του λόγου προωθήσεως (μ3). 
Ωστόσο, ο όρος αυτός της ισχύος μπορεί να μειωθεί σημαντικά με την κατασκευή 
ελικοπτέρων με καλές αεροδυναμικές γραμμές. Αυτό δεν είναι πάντα εύκολη υπόθεση, 
εξαιτίας των πολλών κατασκευαστικών περιορισμών που εμφανίζονται κατά την 
σχεδίαση. 
 

3.5 Συντελεστής Αντίστασης Πτερυγίων Cdο 
 

Σε αυτήν την ενότητα αναλύεται ο συντελεστής αντίστασης της αεροτομής των 
πτερυγίων και δίνονται ορισμένες σχέσεις για την εκτίμησή του. Ο συντελεστής 
αντίστασης των πτερυγίων εξαρτάται από τον αριθμό Reynolds της ροής στην 
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επιφάνεια των αεροτομών (Re=ρUtipc/ν). Ωστόσο για προσεγγιστικούς υπολογισμούς 
μπορεί να θεωρηθεί σταθερός με μια τυπική τιμή Cdo≈0.008. 

Για τιμές του Re μεγαλύτερες του 106, που συναντώνται στην πράξη στα 
ελικόπτερα, μπορεί να γίνει η υπόθεση ότι η αεροτομή έχει σχήμα επίπεδης πλάκας. 
Επομένως ο συντελεστής οπισθέλκουσας επίπεδης πλάκας δίνεται από την σχέση: 
 

( )
( )

0.5 5

0.2 5 9
0

1.328Re   στρωτή ροή Re 102
0.1166Re   τυρβώδης ροή 10 Re 10

c

do fC c dx
c

−

−

 <= = 
< <

∫  
 

(3.38) 

Όπου: 
cf: τοπικός συντελεστής τριβής. Αυτός σε μία πλευρά επίπεδης πλάκας, δίνεται από την 
σχέση: 
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0.2 5 9

0.664Re  στρωτό οριακό στρόμα Re 10
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Όπου τw: διατμητικές τάσεις του ρευστού. Αυτές εμφανίζονται όπου υπάρχει σχετική 
κίνηση μεταξύ διπλανών στοιχείων του ρευστού και εξαρτώνται από την δυναμική 
συνεκτικότητα του ρευστού (μ). 

 
Πρέπει να αναφερθεί ότι στην πράξη το στρωτό οριακό στρώμα (Re <10 5), δεν 
εμφανίζεται σχεδόν ποτέ, ακόμα και για μικρές γωνίες πρόσπτωσης της ροής.  

Στην ανάλυση που ακολουθεί θα δοθούν και άλλες σχέσεις υπολογισμού του Cdo. 
Για την αεροτομή NACA 0012, ο McCroskey έχει κάνει πειραματικές μετρήσεις σε 
σήραγγα και από τον μέσο όρο των μετρήσεων κατέληξε στην σχέση: 

 
0.15 50.0044 0.018Re      για  5 10doC Re−= + > ×  (3.40) 

 
Η σχέση αυτή παρέχει ακριβέστερα αποτελέσματα για μεγάλους αριθμούς Re. 

Οι παραπάνω σχέσεις που δόθηκαν για τον συντελεστή οπισθέλκουσας (Cdo) 
παρουσιάζονται συναρτήσει του Re στο Σχήμα 3.21. 
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Σχήμα 3.21: Τιμές του συντελεστή οπισθέλκουσας πτερυγίων, συναρτήσει του αριθμού 
Reynolds. 

 
Μια ακόμα σχέση για την εκτίμηση του Cdo έχει αναπτυχθεί από την εταιρεία 

κατασκευής ελικοπτέρων Eurocopter. Η πειραματική αυτή σχέση αναφέρεται στις 
αεροτομές των πτερυγίων που φοράνε να ελικόπτερα που κατασκευάζει η εταιρεία. 
Σύμφωνα με την Eurocopter ο συντελεστής οπισθέλκουσας των πτερυγίων δίνεται από 
τη σχέση: 
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Όπου: 
Α:επιφάνεια που διαγράφουν τα πτερύγια κατά την περιστροφή τους. 
Τhover: Απαιτούμενη ώθηση κατά την μετεώριση. 
 

3.6 Συντελεστής Διόρθωσης Επαγόμενης Ισχύος  
 
Ο συντελεστής αυτός εκτιμάται από πειραματικές μετρήσεις στον έλικα ή από 

δοκιμαστικές πτήσεις, και εξαρτάται από πολλούς παράγοντες, όπως την ανομοιομορφία 
της ροής, τις απώλειες κορυφής, τις δύνες της ροής, τον αριθμό των πτερυγίων καθώς 
και άλλους παράγοντες. Οι εταιρείες σχεδίασης πτερυγίων είναι απαραίτητο να παρέχουν 
τις τιμές του συντελεστή διόρθωσης της επαγόμενης ισχύος (κ) και του μέσου 
συντελεστή αντίστασης των πτερυγίων (Cdo). Αυτοί οι συντελεστές εκτιμώνται από 
πειραματικές μετρήσεις της παραγόμενης ώθησης και ισχύος του έλικα.  

Η διαδικασία εκτίμησης των συντελεστών αυτών, γίνεται δίνοντας 
συγκεκριμένες τιμές ώθησης και ισχύος σε απομονωμένους έλικες οι οποίοι έχουν 
αρκετή απόσταση από το έδαφος, ώστε να μην επηρεάζονται από τις επιδράσεις του 
εδάφους (ground effects). Τέτοιες μετρήσεις παρουσιάζονται στο Σχήμα 3.22 όπου 
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βλέπουμε την γραμμική εξάρτηση των παραμέτρων CΤ
3/2/21/2  και 8Cp/σ η οποία 

καθορίζει τους συντελεστές κ και Cdo. 

 

Σχήμα 3.22: Σχεδόν γραμμική εξάρτηση των CΤ
3/2/√2 και 8Cp/σ 

 
Πιο συγκεκριμένα από την κλίση της ευθείας μπορεί να υπολογιστεί ο 

συντελεστής κ, και από το σημείο τομής της ευθείας με τον άξονα y, βρίσκουμε το Cdo. 
Για παράδειγμα, τα αποτελέσματα του σχήματος για στερεότητα σ = 0.098 μας δίνουν 
κ=1.233 και Cdo=0.0075. Έτσι, ένας γενικός τύπος υπολογισμού που μπορεί να δοθεί 
για τον υπολογισμό του κ, δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

* / 8
όπου:  slope  100,653

slopeκ σ=
=

 (3.42) 

 

3.7 Ισχύς Δευτερεύοντος Έλικα (Tail Rotor Power) 
 

Η απαίτηση ισχύος του δευτερεύοντος έλικα για τις συνήθεις περιπτώσεις 
πτήσεων κυμαίνεται μεταξύ 3 - 5% της ισχύος του κύριου έλικα, ενώ σε ορισμένες 
ακραίες περιπτώσεις κατά την πτήση μπορεί να ξεπεράσει και το 20%.  

Η ισχύς αυτή μπορεί να υπολογιστεί όπως και στην περίπτωση του κύριου έλικα. 
Θεωρώντας ότι ο δευτερεύον έλικας δεν επηρεάζεται από τα πλευρικά βοηθητικά 
πτερύγια του ελικοπτέρου και αμελώντας τις παρενέργειες που δημιουργεί ο κύριος στον 
δευτερεύοντα έλικα, η απαιτούμενη ώθηση του δευτερεύοντος έλικα μπορεί να δοθεί 
από την παρακάτω σχέση: 

 
( )ind prof ful

tr
TR TR

P P P
x

+ +
Τ =

Ω ⋅
 

(3.43) 

Όπου: 
xΤR: απόσταση του άξονα του κύριου έλικα από τον άξονα του δευτερεύοντος. 
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ΩTR : η γωνιακή ταχύτητα του δευτερεύοντος έλικα.  
 

Οι επιδράσεις του κύματος της ροής του κύριου έλικα στον δευτερεύοντα 
μπορούν να συνυπολογιστούν με μια αύξηση του συντελεστή διόρθωσης της επαγόμενης 
ισχύος, που θα εκφράζει την αύξηση της ανομοιομορφίας της ροής κοντά στην περιοχή 
που λειτουργεί ο δευτερεύον έλικας.  

Προκύπτει, ότι η απαίτηση ισχύος του δευτερεύοντος έλικα κατά το ξεκίνημα της 
μετεώρισης είναι αυξημένες και πέφτουν απότομα καθώς η ταχύτητα πτήσης του 
ελικοπτέρου αρχίζει να αυξάνεται με την απαιτούμενη ροπή εξισορρόπησης να 
μειώνεται. Σε μεγάλες ταχύτητες πρόωσης, οι απαιτήσεις ισχύος του δευτερεύοντος 
έλικα αυξάνονται ξανά, καθώς η ροπή εξισορρόπησης αυξάνεται, για την υπερνίκηση 
της αντίστασης του ελικοπτέρου.  

Εξαιτίας του σχετικά μικρού ποσού της ισχύος του δευτερεύοντος έλικα στους 
υπολογισμούς των συνολικών απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου, συνηθίζεται να 
εκφράζεται σαν ποσοστό της συνολικής ισχύος του κύριου έλικα. Μια τυπική τέτοια 
τιμή κατά τον Leishman [1] είναι 8% με ελάχιστη τιμή το 5%. Έτσι ο όρος της ισχύος 
του δευτερεύοντος έλικα μπορεί να υπολογιστεί από την παρακάτω σχέση: 

 
( 1)tr tr mrP k P= −  (3.44) 

 
Όπου ktr ο συντελεστής ισχύος δευτερεύοντος έλικα 

 
Αντί για μια σταθερή τιμή του συντελεστή ktr ο John R. Olson [7] προτείνει μια 

πολυωνυμική έκφραση, συναρτήσει του λόγου προωθήσεως και του αδιάστατου βάρους 
του ελικοπτέρου: 
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Οι συντελεστές του παραπάνω πολυωνύμου, για το ελικόπτερο CH-53D είναι οι εξής: 
α=1.3634, β=-12.31, γ=-0.9245, δ=35.05. Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας 
υιοθετήσαμε την παραπάνω σχέση με σταθερές οι οποίες είναι επιλογής του χρήστη. 
 

3.8 Κάθετη Αντίσταση (Vertical Drag) 
 

Στην συνολική απαίτηση ισχύος του ελικοπτέρου συνήθως εμφανίζεται μια 
αύξηση λόγο της κάθετης αντίστασης του σώματος του ελικοπτέρου. Η αύξηση αυτή της 
ισχύος εκφράζεται, σαν αύξηση της απαιτούμενης ώθησης του κύριου έλικα κατά την 
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μετεώριση. Επομένως συνυπολογίζοντας την κάθετη αντίσταση η απαιτούμενη ώθηση 
μετεώρισης δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

Ωθηση dep depT T K Mg K= + ∆ = Τ⋅ = ⋅  (3.46) 
 
Όπου:  
ΔΤ: αύξηση απαιτούμενης ώθησης λόγω κάθετης αντίστασης 
Κdep: συντελεστής αύξησης της ώθησης λόγο κάθετης αντίστασης και ο οποίος παίρνει 
τιμές πάνω από 1.05 (5%) με μια τυπική τιμή Κdep =1.08. 

Με δεδομένη την απαιτούμενη ώθηση μετεώρισης υπολογίζεται η επαγόμενη 
ταχύτητα μετεώρισης, η οποία λαμβάνει μια αύξηση λόγω της κάθετης αντίστασης. 
Επομένως, η επαγόμενη ταχύτητα στα υπόλοιπα είδη πτήσης δέχεται και αυτή μια 
αύξηση λόγω της κάθετης αντίστασης, καθώς υπολογίζεται συναρτήσει της επαγόμενης 
ταχύτητας μετεώρισης. Σαν συνέπεια των παραπάνω αυξάνεται η απαιτούμενη ώθηση 
και στα υπόλοιπα είδη πτήσης. 

 

3.9 Επίδραση Εδάφους (Ground effect) 
 

Στη περίπτωση που το ελικόπτερο πετάει σε κοντινή απόσταση από το έδαφος, 
το ρεύμα της ροής του αέρα καθώς πλησιάζει το έδαφος τροποποιείται όπως φαίνεται 
στο Σχήμα 3.23.  
 

 
 

Σχήμα 3.23: Διαμόρφωση του ρεύματος ροής του αέρα χάρη της επίδρασης του εδάφους. 

 
Αυτό έχει σαν αποτέλεσμα να μεταβάλλεται η μορφή της ταχύτητας του αέρα και 

η επαγόμενη ταχύτητα στο επίπεδο του έλικα, επηρεάζοντας την παραγόμενη ώθηση και 
την ισχύ στον έλικα. Η συμπεριφορά αυτή παρουσιάζεται και στην πτήση προς τα 
εμπρός, αλλά είναι πιο έντονη κατά την μετεώριση. Στο Σχήμα 3.24, φαίνεται η 
επίδραση του εδάφους στην παραγόμενη ώθηση. 
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Σχήμα 3.24: Αύξηση της ώθησης που παράγει ο έλικας εξαιτίας της επίδρασης του 
εδάφους. 

 
Η επίδραση του εδάφους μπορεί να παρουσιαστεί και σαν μείωση της ισχύος για 

σταθερή παραγόμενη ώθηση. Το μεγαλύτερο μέρος της μείωσης αυτής αντιστοιχεί στον 
όρο της επαγόμενης ισχύος. Ωστόσο, μια μικρή μείωση εμφανίζεται και στην ισχύ 
αντίστασης πτερυγίων καθώς τα πτερύγια λειτουργούν σε μικρότερες γωνίες 
πρόσπτωσης για την παραγωγή ίδιας ώθησης. 

Για τον προσδιορισμό των επιδράσεων του εδάφους κατά την μετεώριση, μπορεί 
να θεωρηθεί ότι επηρεάζεται μόνο η επαγόμενη ισχύς. Έτσι, οι επιδράσεις του εδάφους 
μπορούν να εκφραστούν με την χρησιμοποίηση ενός συντελεστή, ο οποίος θα μειώνει 
την επαγόμενη ισχύ ως εξής: 
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Στην πτήση προς τα εμπρός η επίδραση του εδάφους στην απαίτηση ισχύος είναι 

παρόμοια με αυτή κατά την μετεώριση, αλλά εδώ η ροή του αέρα κοντά στον έλικα είναι 
πιο πολύπλοκη όπως φαίνεται στο Σχήμα 3.25.  
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Σχήμα 3.25: Διαμόρφωση του ρεύματος ροής του αέρα στον έλικα με την επίδραση του 
εδάφους για διάφορες ταχύτητες ελικοπτέρου. 

 
Σε μικρές ταχύτητες πρόωσης μπορεί να θεωρηθεί ότι οι επιδράσεις του εδάφους 

είναι ίδιες με αυτές κατά την μετεώριση. Ωστόσο, για περαιτέρω αύξηση της ταχύτητας 
οι επιδράσεις του εδάφους γίνονται πιο ήπιες, με αποτέλεσμα να αυξάνεται κατά λίγο ο 
όρος της επαγόμενης ισχύος, σε σχέση με αυτόν της μετεώρισης. Τέλος, οι επιδράσεις 
του εδάφους θεωρούνται αμελητέες για λόγους προωθήσεως μεγαλύτερους του 0.1 ή για 
ταχύτητες προωθήσεως V∞> 2vh. 

Ωστόσο, στα πλαίσια της παρούσας εργασίας, δεν θα συνυπολογιστούν οι 
επιδράσεις του εδάφους, καθώς οι διαφορές που δημιουργούνται στις συνολικές 
απαιτήσεις ισχύος και καυσίμου των αποστολών είναι αμελητέες. 
 

3.10 Συντελεστής Απόδοσης του Έλικα (Figure of Merit-FM) 
 

Ο συντελεστής απόδοσης του έλικα (FM), είναι ιδιαίτερα χρήσιμος για την 
σύγκριση της απόδοσης διαφορετικών ελίκων, ίδιας επιφάνειας διαγραφής (Α). Η 
εκτίμηση αυτού του συντελεστή εμφανίζει πολλές δυσκολίες καθώς αυτός εξαρτάται από 
πολλούς παράγοντες όπως είναι: το εμβαδόν του δίσκου που διαγράφεται κατά την 
περιστροφή του έλικα, την ταχύτητα στην άκρη των πτερυγίων, τα χαρακτηριστικά της 
ροής, την στερεότητα και την γεωμετρία της αεροτομής των πτερυγίων.  

Η αποδοτικότητα του έλικα πρέπει να είναι μέγιστη, ώστε για κάποιο δεδομένο 
βάρος ελικοπτέρου να έχουμε τις μικρότερες κατά το δυνατόν απαιτήσεις ισχύος κατά 
την μετεώριση. Δηλαδή ο λόγος Ώθησης/Ισχύος πρέπει να είναι μέγιστος. Έτσι, ο 
συντελεστής απόδοσης του έλικα μπορεί να οριστεί από την παρακάτω σχέση: 

 
Ιδανική Απαιτούμενη Ισχύς για Μετεώριση 

Πραγματική Απαιτούμενη Ισχύς για Μετεώριση
FM =  (3.48) 

 
Η ιδανική απαιτούμενη ισχύς κατά την μετεώριση, βρίσκετε από το 

απλουστευμένο θεώρημα της ορμής, με την παραδοχή ότι δεν έχουμε απώλειες λόγω 
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συνεκτικών δυνάμεων του ρευστού (σχέση (3.3)). Στην πραγματικότητα, η επίδραση των 
συνεκτικών δυνάμεων του ρευστού είναι εμφανής και στον συντελεστή διόρθωσης της 
επαγόμενης ισχύος κ και στον συντελεστή αντίστασης πτερυγίων Cdο. Για πραγματικό 
έλικα ο FM είναι πάντα μικρότερος της μονάδας. 

Ο FM μπορεί να χρησιμοποιηθεί ως μέτρο της αποδοτικότητας ενός έλικα κατά 
την μετεώριση, όπου για δεδομένες τιμές προσφερόμενης ισχύος από τον κινητήρα, 
προσδιορίζεται η παραγόμενη ώθηση από τον έλικα. Στο Σχήμα 3.26 παρουσιάζεται ο 
συντελεστής απόδοσης του έλικα (FM) συναρτήσει του συντελεστή ώθησης (CT). 
Παρατηρούμε ότι αυτός αυξάνεται μέχρι κάποια τιμή και στην συνέχεια τείνει να γίνει 
σταθερός. Αυτό συμβαίνει γιατί ο συντελεστής οπισθέλκουσας των πτερυγίων 
μεγαλώνει, όσο αυξάνεται η ώθηση και η γωνία πρόσπτωσης ΑοΑ (angle of attack) του 
αέρα στην αεροτομή. Συνήθης τιμή του FM, για καλή απόδοση στην μετεώριση, είναι 
γύρω στο 0.7 με 0.8, ενώ έχει επιτευχτεί και η τιμή 0.82. 

 

 

Σχήμα 3.26: Εξάρτηση του συντελεστή απωλειών FM, συναρτήσει της σταθεράς ώθησης 
CT. 

Από τις σχέσεις που δόθηκαν στην ενότητα 3.2, για τις απαιτήσεις ισχύος κατά 
την μετεώριση, προκύπτει ότι ο συντελεστής απόδοσης του έλικα, δίνεται από την 
σχέση: 
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(3.49) 

Παρατηρούμε, ότι για μικρές τιμές ώθησης ο FM είναι μικρός και αυτό 
συμβαίνει γιατί ο Cdο στον παρονομαστή είναι μεγάλος σε σχέση με τον αριθμητή. Έτσι 
όσο ο CT μεγαλώνει, η επίδραση του συντελεστή οπισθέλκουσας Cdο μικραίνει και ο FM 
μεγαλώνει. Αυτό συνεχίζεται ώσπου η τιμή του FM αρχίζει να προσεγγίζει την τιμή 1/κ, 
όπως φαίνεται και στο Σχήμα 3.27. Στην πραγματικότητα, για μεγάλες τιμές ώθησης, ο 
Cdο αυξάνεται απότομα λόγω αποκόλλησης της ροής στην αεροτομή του πτερυγίου, με 
αποτέλεσμα να πέσει η τιμή του FM. 
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Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας δεν χρησιμοποιείται ο συντελεστής FM. Ο 
καθορισμός των απωλειών γίνεται με τον καθορισμό του συντελεστή αντίστασης των 
πτερυγίων (Cdo) και του συντελεστή διόρθωσης της επαγόμενης ισχύος (κ). 
 

 

Σχήμα 3.27: Εξάρτηση του συντελεστή απόδοσης FM, συναρτήσει της σταθεράς ώθησης 
CT. 

 
 
 
 
 
 
 



 

 

4 Παρουσίαση της Μεθόδου 
Εκτίμησης Απαίτησης Ισχύος 

 

 
 
 
 
 
 
 
Σε αυτό το κεφάλαιο θα παρουσιαστεί η μέθοδος που αναπτύχθηκε στα πλαίσια 

της παρούσας εργασίας για την εκτίμηση της απαιτούμενης ισχύος ελικοπτέρου. Κατόπιν 
θα παρουσιαστούν και άλλες δυο μέθοδοι που έχουν αναπτυχθεί από την Eurocopter και 
από την NASA και οι οποίες θα χρησιμοποιηθούν για σύγκριση με την παρούσα μέθοδο. 

 

4.1 Παρούσα Μέθοδος.  
 

Η μέθοδος που παρουσιάζεται σε αυτήν την ενότητα αναπτύχθηκε με βάση την 
ανάλυση που παρουσιάστηκε στο προηγούμενο κεφάλαιο. Η μέθοδος αυτή, σε αντίθεση 
με τις άλλες δυο μεθόδους, έχει δυνατότητα προσαρμογής σε διάφορα ελικόπτερα. Αυτό 
επιτυγχάνεται με την επιλογή των κατάλληλων συντελεστών ανάλογα με το πρόβλημα 
που μελετάται. 
 

4.1.1 Συνολικές απαιτήσεις ισχύος ελικοπτέρου. 
 

Οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου δίνονται από το άθροισμα των 
επιμέρους ισχύων του ελικοπτέρου, σύμφωνα με την παρακάτω σχέση: 
 

( )total mr tr extra MGBP P P P K= + +  (4.1) 
Όπου: 
 

• Pmr: Απαιτούμενη ισχύς του κύριου έλικα. 
• Ptr:: Απαιτούμενη ισχύς δευτερεύοντος έλικα. 
• Pextra: Ισχύς βοηθητικών συστημάτων του ελικοπτέρου (για ελικόπτερα καθαρού 

βάρους κοντά στα 5000kg, είναι περίπου 10 kW) .  
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• KMGB : Συντελεστής μηχανικών απωλειών, ο οποίος κυμαίνεται κοντά στην τιμή 
1.03 (3%). 

 

4.1.2 Απαιτούμενη ισχύς του κύριου έλικα. 
 

Οι απαιτήσεις ισχύος του κύριου έλικα δίνονται από την παρακάτω σχέση: 
 

mr ind prof ful vzP P P P P= + + +  (4.2) 
Όπου: 
 

• Pind: Επαγόμενη ισχύς. 
• Pprof: Ισχύς αντίστασης των πτερυγίων. 
• Pful: Ισχύς αντίστασης του ελικοπτέρου. 
• Pvz: Ισχύς λόγω μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου. 

 
Α. Επαγόμενη Ισχύς 
 

Η επαγόμενη ισχύς δίνεται από την παρακάτω σχέση ανάλογα με το είδος 
πτήσης: 
 

3/2

 κάθετη πτήση και μετεώριση
2

     υπόλοιπα είδη πτήσης
ind

i

P
v

κ
ρ

κ

 Τ
= Α
 Τ  

(4.3) 

Όπου: 
 

• κ: Συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ισχύος ο οποίος κυμαίνεται μεταξύ 
των τιμών 1.1 με 1.25. Μια τυπική τιμή είναι 1.15. 

• ρ: Ατμοσφαιρική πυκνότητα στο υψόμετρο πτήσης. 
• Τ: Παραγόμενη ώθηση από τον έλικα. 
• Α: Επιφάνεια που διαγράφουν τα πτερύγια του έλικα κατά την περιστροφή τους 

(αν η ακτίνα των πτερυγίων είναι R τότε ισούται με πR2) 
• vi: Επαγόμενη ταχύτητα στην επιφάνεια του έλικα. 

 
Η παραγόμενη ώθηση δίνεται από την παρακάτω σχέση ανάλογα με το είδος 

πτήσης: 
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2 2

                    μετεώριση 

2 ( )                  κάθετη πτήση 

2 2 sin      υπόλοιπα είδη πτήσης
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v V V v a v

ρ

ρ ∞ ∞

 Κ
Τ = Α +


Α + +

 (4.4) 

Όπου: 
 

• Vc: Κάθετη ταχύτητα ελικοπτέρου. 
• Κdep: Συντελεστής αύξησης της ώθησης λόγο κάθετης αντίστασης του 

ελικόπτερου ο οποίος κυμαίνεται μεταξύ του 1.05 με 1.15. Μια τυπική τιμή είναι 
1.08. 

• V∞: Η σχετική ταχύτητα του αέρα ως προς το ελικόπτερο. 
• α: Η γωνία που σχηματίζει η V∞ με την έλικα του ελικοπτέρου. Αυτή 

υπολογίζεται συναρτήσει της γωνίας πορείας του ελικοπτέρου (θFP), της 
οπισθέλκουσας δύναμης του ελικόπτερου (D) και του βάρους του (W), σύμφωνα 
με την παρακάτω σχέση: 
 

2

ref

όπου:   = 
2

0.0349      ελικόπτερα πολλαπλών χρήσεων (  
 = S

0.0166      με καθαρή γραμμή σχεδίασης (  )

FP

o
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o
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W

f VD

Utility Helicopt
f C

Clean Helicopters

θ

ρ ∞

= +

 Μ= 
Μ

 

(4.5) 

Στην παραπάνω σχέση f: είναι το γινόμενο του συντελεστή οπισθέλκουσας CD με την 
μετωπική επιφάνεια του ελικοπτέρου Sref και Mo είναι η μέγιστη μάζα απογείωσης του 
ελικοπτέρου 
 
Για την επαγόμενη ταχύτητα έχουμε τις εξής δύο υποπεριπτώσεις: 
 

I. Στην περίπτωση κάθετης πτήσης η επαγόμενη ταχύτητα εξαρτάται από το λόγο 
της ταχύτητας πτήσης Vc και της επαγόμενης ταχύτητας μετεώρισης vh. Για 
ανοδική πτήση ή για μεγάλες καθοδικές ταχύτητες υπολογίζεται από την 
παρακάτω σχέση: 
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(4.6) 

 
Για μικρότερες καθοδικές ταχύτητες c h  0 V /    2v≥ ≥ − ,δεν ισχύει η προηγούμενη 

αναλυτική σχέση και η επαγόμενη ταχύτητα μπορεί να προσεγγιστεί με μια από τις 
ακόλουθες προσεγγιστικές σχέσεις: 
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(4.7) 

 
II. Στα είδη πτήσεων εκτός της κάθετης πτήσης, η επαγόμενη ταχύτητα εξαρτάται 

από την συνισταμένη ταχύτητα της ροής στην επιφάνεια της έλικας, οπότε 
δίνεται από την παρακάτω πεπλεγμένη σχέση:  

 

( ) ( )2 2cos sin
h

i

i

v
v

V a V a v∞ ∞

=
+ +

 (4.8) 

 
Β. Ισχύς Αντίστασης των Πτερυγίων.  
 

Η ισχύς αντίστασης των πτερυγίων του κύριου έλικα δίνεται από την παρακάτω 
σχέση: 
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Όπου  
• σ: στερεότητα του έλικα (Αν έχουμε Nb πτερύγια χορδής c και ακτίνας R τότε 

σ=Nb c/πR) 
• Cdo: συντελεστής αντίστασης των πτερυγίων. 
• μ: λόγος προωθήσεως του ελικοπτέρου.  
• Ceff : συντελεστής επίδρασης συμπιεστότητας.  
• Utip: ταχύτητα στην άκρη των πτερυγίων 
Για τον συντελεστή αντίστασης των πτερυγίων μπορούν να γίνουν οι ακόλουθες 
υποθέσεις: 
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(4.10) 

 
Ο συντελεστής επίδρασης συμπιεστότητας δίνεται από την παρακάτω σχέση 
 

( )2

dd

0             για   μ<0.5                                   

0.007 0.052     για μ 0.5

( 0.5)

eff
dd dd

hover

C
σ

µ

=  ∆Μ + ∆Μ ≥
∆Μ =Μ −

 (4.11) 

 
όπου ΔΜdd: αριθμός Mach πέραν του οποίου έχουμε επίδραση της συμπιεστότητας (drag 
divergence Mach number) και Μhover: αριθμός Mach στην κορυφή των πτερυγίων κατά 
την μετεώριση. 
 
Γ. Ισχύς Αντίστασης του Ελικοπτέρου.  
 

Η ισχύς αντίστασης του ελικοπτέρου δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

3 30.5  ful tip
fP U
A

µ ρ  = Α    
 (4.12) 
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Δ. Απαιτούμενη Ισχύς Λόγω Μεταβολής της Δυναμικής Ενέργειας του 
Ελικοπτέρου. 
 

Η απαίτηση ισχύος λόγω μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου 
εξαρτάται από το βάρος του ελικοπτέρου W και την κάθετη ταχύτητα Vc και δίνεται από 
την παρακάτω σχέση: 
 

vz cP WV=  (4.13) 
 

4.1.3 Απαιτούμενη Ισχύς Δευτερεύοντος Έλικα. 
 

Η ισχύς του δευτερεύοντος έλικα δεν υπολογίζεται ανεξάρτητα αλλά σαν 
ποσοστό της απαιτήσεως ισχύος του κύριου έλικα. Έτσι ορίζεται ο συντελεστής ισχύος 
δευτερεύοντος έλικα ktr του οποίου μια τυπική τιμή είναι 1.08 (η ισχύς του 
δευτερεύοντος είναι το 8% του κύριου έλικα).  

Ωστόσο, ο συντελεστής αυτός βάση τον Olson [7] εξαρτάται από το συντελεστή 
βάρους Cw και το λόγο προωθήσεως του ελικοπτέρου μ ως εξής: 

 

2

1.3634   0.9245
όπου , για το ελικόπτερο CH-53:

12.31   35.06 

tr W W

W
tip

k C C

WC
AU

α β γµ δµ
α γ
β δρ

= + + +

= = −
=  = − =

 (4.14) 

Οι απαιτήσεις ισχύος του δευτερεύοντος έλικα δίνονται από την παρακάτω σχέση 
υπολογισμού: 

 
( 1)tr tr mrP k P= − ⋅  (4.15) 

 

4.2 Μέθοδος της Eurocopter. 
 

Από την συμμετοχή του ΕΘΣ/ΕΜΠ σε ερευνητικό πρόγραμμα είχαμε τη 
δυνατότητα να έχουμε στη διάθεσή μας μια μέθοδο εκτίμησης της ισχύος ελικοπτέρου, η 
οποία έχει αναπτυχθεί από την εταιρεία Eurocopter [6]. Στα πλαίσια της παρούσας 
εργασίας, η μέθοδος αυτή υλοποιήθηκε σε λογισμικό, με σκοπό την σύγκριση των 
αποτελεσμάτων της με τα αποτελέσματα της μεθόδου της παρούσας εργασίας. 

Η μέθοδος αυτή έχει αρκετά κοινά σημεία με την μέθοδο της παρούσας 
εργασίας. Όσον αφορά τις συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου αυτές 
υπολογίζονται με τον ίδιο τρόπο και στις δυο μεθόδους, από την σχέση (4.1). Οι 
απαιτήσεις ισχύος του δευτερεύοντος έλικα υπολογίζονται και από την Eurocopter ως 
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ποσοστό των απαιτήσεων ισχύος του κύριου έλικα και συγκεκριμένα θεωρείται ότι 
ισούνται με το 8% της ισχύος του κύριου έλικα.  

Ωστόσο, η διαφορά των δυο μεθόδων έγκειται στον υπολογισμού των επιμέρους 
τμημάτων ισχύος του κύριου έλικα, όπου διαφοροποιείται ο τρόπος υπολογισμού της 
επαγόμενης ισχύος και της ισχύος αντίστασης των πτερυγίων.  

Στην συνέχεια παρουσιάζεται ο τρόπος υπολογισμού που εφαρμόζει η 
Eurocopter για τον προσδιορισμό της επαγόμενης ισχύος και της ισχύος αντίστασης των 
πτερυγίων. 
 
Α. Επαγόμενη Ισχύς 
 

Στον υπολογισμό της επαγόμενης ισχύος η Eurocopter κάνει μια σημαντική 
παραδοχή για τη κάθετη πτήση, θεωρώντας ότι ισούται με την επαγόμενη ισχύ κατά την 
μετεώριση. Οι συμβολισμοί που χρησιμοποιούνται στην παρακάτω σχέση είναι ίδιοι με 
αυτούς της παρούσας μεθόδου. Έτσι, η Eurocopter θεωρεί ότι ο συντελεστής διόρθωσης 
της επαγόμενης ισχύος κ παίρνει την τιμή 1.11 και ο συντελεστής αύξησης της ώθησης 
λόγο κάθετης αντίστασης Kdep παίρνει την τιμή 1.05. Σύμφωνα με τα παραπάνω η 
επαγόμενη ισχύς κατά την Eurocopter υπολογίζεται από την παρακάτω σχέση: 
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Β. Ισχύς Αντίστασης των Πτερυγίων.  

 
Στον υπολογισμού της ισχύος αυτής η Eurocopter δεν συνυπολογίζει τις 

επιδράσεις συμπιεστότητας και το ρεύμα αντίθετης ροής των πτερύγιων. Τα φαινόμενα 
αυτά γίνονται εντονότερα για λόγους προωθήσεως του ελικοπτέρου μ μεγαλύτερους του 
0.5. Επομένως στις περιπτώσεις αυτές η μέθοδος της Eurocopter δίνει μικρότερες τιμές 
ισχύος αντίστασης των πτερυγίων, από ότι πραγματικά απαιτούνται. 

Σύμφωνα με την Eurocopter η ισχύς αντίστασης των πτερυγίων υπολογίζεται από 
την παρακάτω σχέση: 
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4.3 Μέθοδος της NASA 
 

Η μέθοδος της NASA βρέθηκε στην ανοιχτή βιβλιογραφία και δημιουργήθηκε 
με σκοπό να δώσει την δυνατότητα προσδιορισμού των βέλτιστων συνθηκών πτήσης του 
ελικοπτέρου CH-53D. Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας θα παρουσιαστεί μόνο το 
τμήμα της μεθόδου που αναφέρεται στην εκτίμηση της ισχύος, το οποίο και υλοποιήθηκε 
σε λογισμικό ώστε να συγκριθούν τα αποτελέσματά του με τα αποτελέσματα της 
μεθόδου της παρούσας εργασίας. 

Η μέθοδος της NASA αναπτύχτηκε με βάση πειραματικά δεδομένα από το 
ελικόπτερο CH-53D, τα οποία στη συνέχεια αδιαστατοποιήθηκαν δίνοντας τη 
δυνατότητα εφαρμογής και σε άλλα ελικόπτερα.  
 

4.3.1 Συνολικές Απαιτήσεις Ισχύος Ελικοπτέρου.  
 

Σύμφωνα με την NASA, οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου 
δίνονται από την παρακάτω σχέση: 
 

( )3 )tiptotal p c tr extra MGBP C A U k k P Kρ = ⋅ ⋅ +   (4.18) 

 
Όπου  

• Cp: συντελεστής απαιτούμενης ισχύος του κύριου έλικα 
• kc: συντελεστής αύξησης της ισχύος λόγο συμπιεστότητας 
• ktr: συντελεστής που εκφράζει τις απαιτήσεις ισχύος του δευτερεύοντος έλικα. 
• Pextra: Ισχύς βοηθητικών συστημάτων του ελικοπτέρου. Η NASA θεωρεί ότι για 

το ελικόπτερο CH-53D απαιτείται: Pextra =147hp ≅ 109.617 kW. 
• ΚMGB: συντελεστής μηχανικών απωλειών =1.005 

 
Ο συντελεστής απαιτούμενης ισχύος Cp εξαρτάται από το λόγο προωθήσεως μ και του 
συντελεστή βάρους Cw του ελικοπτέρου, και δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

2

2 2

0.0001473 0.0002462 0.002733 0.04554

5.892 0.6969 1.339
P W

W W W

C C
C C C

µ µ

µ µ

= + + + +

+ − +
 (4.19) 

 
Ο συντελεστής αύξησης της ισχύος λόγο συμπιεστότητας kc εξαρτάται από τον αριθμό 
Mach στην άκρη των πτερυγίων Mtip και από τον συντελεστή βάρους του ελικοπτέρου 
Cw και δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

2.131/3 3 0.071 200 0.110c tip Wk Cµ = + Μ −   (4.20) 
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Ο συντελεστής ktr που εκφράζει τις απαιτήσεις ισχύος του δευτερεύοντος έλικα 
εξαρτάται από το λόγο προωθήσεως μ και του συντελεστή βάρους Cw του ελικοπτέρου 
και δίνεται από την παρακάτω σχέση: 
 

1.3634 12.31 0.9245 35.06tr W Wk C Cµ µ= − − +  (4.21) 
 

Ο συντελεστής απαιτούμενης ισχύος του κύριου έλικα συναρτήσει του λόγου 
προωθήσεως για διαφορετικούς συντελεστές βάρους του ελικοπτέρου CH-53D 
παρουσιάζεται στο Σχήμα 4.1. 
 

 

Σχήμα 4.1: Καμπύλες του συντελεστή απαιτούμενης ισχύος του κύριου έλικα συναρτήσει 
του λόγου προωθήσεως. 

 
Στο Σχήμα 4.2, παρουσιάζεται o συντελεστής συμπιεστότητας συναρτήσει της 

παραμέτρου συμπιεστότητας 1/3 3 0.07
t WCµ Μ  για το ελικόπτερο CH-53D.  
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Σχήμα 4.2: Καμπύλη υπολογισμού του συντελεστή συμπιεστότητας συναρτήσει της 
παραμέτρου συμπιεστότητας 1/3 3 0.07

t WCµ Μ . 

 
Τέλος στο Σχήμα 4.3, παρουσιάζεται ο συντελεστής απαιτούμενης ισχύος του 

δευτερεύοντος έλικα συναρτήσει του λόγου προωθήσεως για διαφορετικούς συντελεστές 
βάρους του ελικοπτέρου CH-53D. 

 

 

Σχήμα 4.3: Καμπύλες υπολογισμού του συντελεστή απαιτούμενης ισχύος του 
δευτερεύοντος έλικα για διάφορους συντελεστές βάρους ελικοπτέρου. 
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4.4 Εκτίμηση Κατανάλωσης Καυσίμου  
 

Η εκτίμηση της κατανάλωσης καυσίμου θα γίνει με την βοήθεια μιας 
προσεγγιστικής σχέσης υπολογισμού. Η σχέση αυτή προέκυψε από μοντέλο 
προσομοίωσης του κινητήρα GE-T700 το οποίο παρήγαγε την κατανάλωση καυσίμου 
του κινητήρα για διάφορες απαιτήσεις ισχύος και διάφορες συνθήκες πτήσης. Τα 
δεδομένα αυτά στη συνέχεια αδιαστατοποιήθηκαν δίνοντας τη δυνατότητα 
προσεγγιστικού υπολογισμού της κατανάλωσης καυσίμου για ίδιας τάξης ισχύος 
κινητήρες. Τα δεδομένα αυτά καθώς και η προσεγγιστική σχέση συσχέτισής τους 
παρουσιάζονται στο Σχήμα 4.4. 

 

 
Σχήμα 4.4: Προσεγγιστική σχέση υπολογισμού της κατανάλωσης καυσίμου για 
διάφορες τιμές απαιτούμενης ισχύος. 

 
Η κατανάλωση καυσίμου υπολογίζεται συναρτήσει των συνολικών απαιτήσεων 

ισχύος του ελικοπτέρου. Πρώτα υπολογίζεται η απαιτούμενη ισχύς κάθε κινητήρα, με 
βάση τις συνολικές απαιτήσεις ισχύος που προέκυψαν. 
 

P
P

Number of Engines 
total=  (4.22) 

 
Στην συνέχεια υπολογίζεται η κατανάλωση καυσίμου του κάθε κινητήρα με την 

παρακάτω σχέση.  
 

y = 0,8626x + 0,116
R² = 0,9726

0,4

0,6

0,8

1

1,2

1,4

0 0,5 1 1,5

Δεδομένα κατανάλωσης 
καυσίμου από το μοντέλο 
προσομοίωσης
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P0.8626 0.116f fdes
des

W W
P

θ δ
θ δ

 
= + ⋅  ⋅ 

 (4.23) 

Όπου:  
• Pdes = παραγόμενη ισχύς του κινητήρα που μελετάται, στο σημείο σχεδίασης. 
• Wfdes = κατανάλωση καυσίμου του κινητήρα που μελετάται, στο σημείο 

σχεδίασης. 
• θ = Tamb[K]/288.15  
• δ = Pamb[bar]/1.01325. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



 

 

5 Εφαρμογή της Μεθόδου σε Τυπικές 
Περιπτώσεις-Αποτελέσματα 

 
 
 
 
 
Σε αυτό το κεφάλαιο αρχικά θα παρουσιαστούν δυο πραγματικές αποστολές 

ελικοπτέρων που ήταν διαθέσιμες από την εταιρεία Eurocopter και θα δοθεί ένα γενικός 
τρόπος ορισμού των αποστολών, ώστε αυτές να μπορούν να μελετηθούν από το 
λογισμικό που έχει αναπτυχθεί. Η παρούσα μέθοδος και η μέθοδος της Eurocopter θα 
εφαρμοστούν στις αποστολές αυτές και θα συγκριθούν τα αποτελέσματα τους. 

Στην συνέχεια, θα μελετηθεί η επίδραση του τρόπου υπολογισμού διαφόρων 
παραμέτρων στα αποτελέσματα της παρούσας μεθόδου. Οι παράμετροι που θα 
μελετηθούν είναι ο συντελεστής αντίστασης των πτερυγίων και η επαγόμενη ταχύτητα 
κατά την κάθοδο του ελικοπτέρου. 

Τέλος, θα γίνει σύγκριση των αποτελεσμάτων της παρούσας μεθόδου και της 
μεθόδου της NASA για την περίπτωση της οριζόντιας πτήσης. Η σύγκριση αυτή θα γίνει 
για διάφορα ελικόπτερα, με τη βοήθεια συγκριτικών διαγραμμάτων των συνολικών 
απαιτήσεων ισχύος, συναρτήσει του λόγου προωθήσεως του ελικοπτέρου.  
 

5.1 Ενδεικτικές Αποστολές Ελικοπτέρων 
 

Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας, μελετήθηκαν δύο πραγματικές αποστολές 
που αφορούν το ελικόπτερο της εταιρίας Eurocopter Puma AS330. Αρχικά ήταν 
απαραίτητο να βρεθεί ένας γενικός τρόπος ορισμού μιας αποστολής καλύπτοντας όλες 
τις περιπτώσεις διαθέσιμων δεδομένων για την αποστολή αυτή. Αποφασίσθηκε να 
χρησιμοποιηθεί ο τρόπος διαχωρισμού της αποστολής σε επιμέρους διακριτά τμήματα 
ανάλογα με το είδος πτήσης όπως και στην περίπτωση ανάλυσης αποστολής 
αεροπλάνου. 

Οπότε μια αποστολή μπορεί να αποτελείται από έναν συνδυασμό των εξής 
τμημάτων: α) απογείωση, β) μετεώριση, γ) άνοδο, δ) προώθηση, ε) κάθοδο, στ) 
προσγείωση. Η εμφάνιση του κάθε τμήματος στην αποστολή μπορεί να είναι μία ή 
περισσότερες φορές ανάλογα το είδος της αποστολής. 

Το κάθε τμήμα χαρακτηρίζεται από τα εξής μεγέθη: α) μεταβολή βάρους του 
ελικοπτέρου εκτός του καυσίμου, β) αλλαγή υψομέτρου, γ) αλλαγή οριζόντιας 
απόστασης, δ) μεταβολή θερμοκρασίας από ISA συνθήκες, ε) κατακόρυφη ταχύτητα, στ) 
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οριζόντια ταχύτητα και ζ) χρονική διάρκεια τμήματος. Η ταχύτητα, ο χρόνος και η 
απόσταση είναι τρία μεγέθη που συνδέονται μεταξύ τους άρα δύο μόνο από αυτά είναι 
απαραίτητα να δοθούν για τον ορισμό της αποστολής καθώς το τρίτο υπολογίζεται. 

Ένα άλλο στοιχείο που χρειάζεται προκειμένου να γίνει η ανάλυση της 
αποστολής είναι το χρονικό βήμα υπολογισμού ή διακριτοποίησης το οποίο είναι 
διαφορετικό ανάλογα με το τμήμα της αποστολής που αναλύουμε. Έτσι στην περίπτωση 
μιας ανόδου ή μιας καθόδου πρέπει να επιλέξουμε μικρό χρονικό βήμα υπολογισμού 
λόγω μεταβολής υψομέτρου και των αντίστοιχων ατμοσφαιρικών συνθηκών οι οποίες 
επηρεάζουν τις απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου. Αντίθετα στην προώθηση μπορούμε 
να επιλέξουμε μεγαλύτερο χρονικό βήμα υπολογισμού, καθώς το υψόμετρο πτήσης 
παραμένει σταθερό και οι ατμοσφαιρικές συνθήκες δεν μεταβάλλονται.  

Παρακάτω παρουσιάζονται οι δυο αποστολές που θα μελετηθούν, καθώς και ο 
τρόπος ορισμού τους. 
 

• Αποστολή 1 
 
Η συγκεκριμένη αποστολή αποτελείται από πέντε διαφορετικά διαδοχικά 

τμήματα. Αρχικά το ελικόπτερο απογειώνεται με βάρος 5000 kg και ανεβαίνει κάθετα 
στα 5000 ft (1524 m), στην συνέχεια προωθείται για 160 km. Τέλος, το ελικόπτερο 
κατεβαίνει και προσγειώνεται. Η συνολική διάρκεια της αποστολής είναι 51 min. Η 
μεταβολή του υψομέτρου συναρτήσει του χρόνου κατά τη διάρκεια της αποστολής 
παρουσιάζεται στο Σχήμα 5.1, ενώ ο Πίνακας 5.1 παρουσιάζει τα αναλυτικά στοιχεία της 
αποστολής που είναι απαραίτητα για την πρόβλεψη της ισχύος. 

  

 

Σχήμα 5.1: Χρονική εξέλιξη του υψομέτρου πτήσης κατά την αποστολή 1. 
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Πίνακας 5.1: Ορισμός αποστολής 1 

Αποστολή 1 

Βάρος απογείωσης=5000.0 [kg] 
Υψόμετρο απογείωσης =0 [m] 
Αριθμός τμημάτων της αποστολής=5 

Α/Α 

Αλλαγή 
Βάρους 
Ελικοπτέρου 
[kg] 

Αλλαγή 
Υψομέτρου 
[m] 

Αλλαγή 
Οριζόντιας 
Απόστασης [m] 

Αλλαγή 
Διαφοράς 
Θερμοκρασίας 
από ISA [K] 

Κατακόρυφη 
Ταχύτητα 
[m/sec] 

Οριζόντια 
Ταχύτητα 
[m/sec] 

Διάρκεια 
Τμήματος  
[min] 

Βήμα 
Υπολογισμού  
[sec] 

1 Απογείωση 0 0 0 0 0 0 3 60 

2 Άνοδος 0 1524 0 0 0 0 4 1 

3 Προώθηση 0 0 160000 0 0 0 40 60 

4 Κάθοδος 0 -1524 
 

0 0 0 2 1 

5 Προσγείωση 0 0 
 

0 0 0 2 60 
 

• Αποστολή 2 
 
Η δεύτερη αποστολή αποτελείται από δέκα διαφορετικά διαδοχικά τμήματα. 

Αρχικά το ελικόπτερο απογειώνεται με βάρος 7000 kg και ανεβαίνει κάθετα στα 3000 ft 
(914 m), στην συνέχεια προωθείται για 248 km. Έπειτα κατεβαίνει για 2900 ft (883.92 
m) και προσγειώνεται σε μια πλατφόρμα στη θάλασσα ύψους 100 ft. Τέλος, το 
ελικόπτερο απογειώνεται και επιστρέφει από την ίδια διαδρομή στο σημείο το οποίο 
ξεκίνησε η αποστολή. Η συνολική διάρκεια της αποστολής είναι 140 min. Η μεταβολή 
του υψομέτρου συναρτήσει του χρόνου κατά τη διάρκεια της αποστολής παρουσιάζεται 
στο Σχήμα 5.2, ενώ ο Πίνακας 5.2 παρουσιάζει τα αναλυτικά στοιχεία της αποστολής 
που είναι απαραίτητα για την πρόβλεψη της ισχύος. 

 

 

Σχήμα 5.2: Χρονική εξέλιξη του υψομέτρου πτήσης κατά την αποστολή 2. 
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Πίνακας 5.2: Ορισμός αποστολής 2 

Αποστολή 2 
Βάρος απογείωσης=7000.0 [kg] 
Υψόμετρο απογείωσης =0 [m] 
Αριθμός τμημάτων της αποστολής=10 

Α/Α 

Αλλαγή 
Βάρους 
Ελικοπτέρου 
[kg] 

Αλλαγή 
Υψομέτρου  
[m] 

Αλλαγή 
Οριζόντιας 
Απόστασης  
[m] 

Αλλαγή 
Διαφοράς 
Θερμοκρασίας 
από ISA  [K] 

Κατακόρυφη 
Ταχύτητα 
[m/sec] 

Οριζόντια 
Ταχύτητα  
[m/sec] 

Διάρκεια 
Τμήματος  
[min] 

Βήμα 
Υπολογισμού  
[sec] 

1 Απογείωση 0 0 0 0 0 0 2 60 

2 Άνοδο 0 914.4 0 0 0 0 2.25 1 

3 Προώθηση 0 0 248000 0 0 0 60 60 

4 Κάθοδο 0 -883.92 0 0 0 0 2 1 

5 Προσγείωση 0 0 0 0 0 0 5 60 

6 Απογείωση 0 0 0 0 0 0 2.25 60 

7 Άνοδο 0 883.92 0 0 0 0 2 1 

8 Προώθηση 0 0 248000 0 0 0 60 60 

9 Κάθοδο 0 -914.4 0 0 0 0 2 1 

10 Προσγείωση 0 0 0 0 0 0 2 60 
 

5.2 Σύγκριση Παρούσας Μεθόδου με την Μέθοδο της Eurocopter 
 

Στην συγκεκριμένη ενότητα θα παρουσιαστούν τα αποτελέσματα που προέκυψαν 
από την εφαρμογή του λογισμικού της παρούσας μεθόδου και της μεθόδου της 
Eurocopter, για τις δυο ενδεικτικές αποστολές. Αρχικά θα παρουσιαστούν οι εκτιμήσεις 
των συνολικών απαιτήσεων ισχύος, καθώς και η κατανάλωση καυσίμου συναρτήσει της 
χρονικής εξέλιξης της αποστολής. Ακόμα θα υπολογιστεί η συνολική κατανάλωση 
καυσίμου και πως επιμερίζεται στο κάθε τμήμα της αποστολής. Τέλος, θα συζητηθούν οι 
διαφορές που παρουσιάζουν οι δυο μέθοδοι.  

 

5.2.1 Επιλογή συντελεστών  
 
Προκειμένου να εφαρμόσουμε την παρούσα μέθοδο πρέπει να επιλέξουμε τις 

τιμές διάφορων συντελεστών που εμπλέκονται στους υπολογισμούς. Δεδομένου ότι το 
ελικόπτερο το οποίο μελετάμε, το Puma SA330, είναι της εταιρείας Eurocopter 
αποφασίσαμε να χρησιμοποιήσουμε τις ίδιες τιμές συντελεστών με αυτούς της μεθόδου 
της Eurocopter. Ωστόσο για τον συντελεστή Cdo θεωρούμε ότι είναι πιο σωστό να 
χρησιμοποιήσουμε την τιμή που προκύπτει για αεροτομή πτερυγίων NACA 0012, καθώς 
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αυτήν φοράνε τα πτερύγια του συγκεκριμένου ελικοπτέρου (Σχήμα 5.3), ακόμα και αν 
αυτό έρχεται σε αντίθεση με την μέθοδο της Eurocopter.  

 

 

Σχήμα 5.3: Πτερύγιο του Puma SA330. 

Συγκεκριμένα χρησιμοποιήσαμε τις παρακάτω τιμές και θεωρήσεις: 
• Συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ισχύος:  κ=1.11 
• Συντελεστής αντίστασης των πτερυγίων: Cdo= θεώρηση αεροτομής NACA 0012 
• Ισχύς βοηθητικών λειτουργιών του ελικοπτέρου: Pextra=10 kWatt 
• Συντελεστής ισχύος του δευτερεύοντος έλικα: ktr= 1.08 (σταθερό) 
• Επαγόμενη ταχύτητα: vi= στην κάθοδο υπολογίζεται από την γραμμική σχέση  
• Συντελεστής αύξησης της ώθησης λόγο κάθετης αντίστασης: Kdep=1.05 
• Συντελεστής μηχανικών απωλειών του ελικοπτέρου: KMGB=1.03 
• Στην απογείωση-προσγείωση, θεωρούμε ότι το ελικόπτερο μετεωρείται στο 

υψόμετρο των πτήσεων αυτών. 
 

5.2.2 Αποτελέσματα αποστολής 1 
 

Στο Σχήμα 5.4 φαίνονται οι απαιτήσεις ισχύος του κύριου και του δευτερεύοντος 
έλικα καθώς και οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου, έτσι όπως προέκυψαν 
από την εφαρμογή της παρούσας μεθόδου για την αποστολή 1.  

 

 

Σχήμα 5.4: Συγκριτικό διάγραμμα των επιμέρους απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 
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Από το σχήμα παρατηρούμε ότι η πιο απαιτητική πτήση από πλευράς ισχύος 
είναι ή άνοδος, ενώ αντίθετα η κάθοδος έχει τις μικρότερες απαιτήσεις ισχύος. 

Ο διαχωρισμός της ισχύος του κύριου έλικα στα επιμέρους τμήματα από τα 
οποία αποτελείται παρουσιάζεται στο Σχήμα 5.5.  
 

 

Σχήμα 5.5: Διάγραμμα των συνολικών απαιτήσεων ισχύος του κύριου έλικα και των 
επιμέρους τμημάτων ισχύος αυτού, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 

Ισχύς αντίστασης πτερυγίων Ισχύς μεταβολής της δυναμικής ενέργειας  
Στο σχήμα αυτό παρατηρούμε, ότι στα τμήματα της ανόδου και της καθόδου, 

καθώς και κατά την απογείωση-προσγείωση, ο όρος της επαγόμενης ισχύος αποτελεί το 
μεγαλύτερο μέρος της ισχύος του κύριου έλικα, ενώ κατά την προώθηση υπερτερεί ο 
όρος της αντίστασης του ελικοπτέρου. 

Στην συνέχεια στο Σχήμα 5.6, παρουσιάζεται συγκριτικό διάγραμμα των δυο 
μεθόδων, στο οποίο απεικονίζονται οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής.  
 

 

Σχήμα 5.6: Σύγκριση των συνολικών απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου, μεταξύ των 
δύο μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 
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Παρατηρούμε, ότι το τμήμα που παρουσιάζει τις μεγαλύτερες διαφορές, είναι 
αυτό της καθόδου, ενώ διαφορές παρατηρούνται και κατά την προώθηση του 
ελικοπτέρου. Κατά την άνοδο οι δυο μέθοδοι δίνουν κοντινά αποτελέσματα, ενώ δίνουν 
τα ίδια αποτελέσματα για την απογείωση και προσγείωση καθώς χρησιμοποιείται ό ίδιος 
τρόπος υπολογισμού. Στην συνέχεια του κεφαλαίου θα εξηγηθούν οι λόγοι που 
παρουσιάζουν διαφορές οι δυο μέθοδοι. 

Παρόμοια συμπεριφορά, όπως είναι αναμενόμενο, παρουσιάζει η χρονική 
εξέλιξη της κατανάλωσης καυσίμου που προκύπτει από τις συνολικές απαιτήσεις ισχύος 
όπως φαίνεται στο Σχήμα 5.7.  

 

 

Σχήμα 5.7: Σύγκριση της κατανάλωσης καυσίμου του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο 
μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 

 
Παρατηρούμε την μείωση της κατανάλωσης καυσίμου κατά την χρονική εξέλιξη 

της ανόδου λόγω αλλαγής υψομέτρου και την αντίστοιχη αύξηση κατά την κάθοδο. 
Με βάση την κατανάλωση καυσίμου, υπολογίζεται η χρονική εξέλιξη της 

μεταβολής του βάρους του ελικοπτέρου η οποία φαίνεται στο Σχήμα 5.8.  
 

 

Σχήμα 5.8: Σύγκριση του βάρους του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο μεθόδων, συναρτήσει 
της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 

 

0,03
0,04
0,05
0,06
0,07
0,08
0,09

0,1
0,11
0,12
0,13
0,14
0,15

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

W
f (

Κg
/s

ec
)

time(min)Eurocopter Παρουσα μεθοδος

4650

4700

4750

4800

4850

4900

4950

5000

5050

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

W
(K

g)

time(min)Παρούσα μέθοδο Eurocopter



5.8  ΚΕΦΑΛΑΙΟ 5 

 

Στο Σχήμα 5.9 παρουσιάζεται το συνολικά καταναλισκόμενο καύσιμο για 
ολόκληρη την αποστολή, καθώς και για το κάθε τμήμα της αποστολής ξεχωριστά.  

 

 

Σχήμα 5.9: Διάγραμμα του βάρους του καυσίμου που καταναλώθηκε για το κάθε είδος 
πτήσης και για ολόκληρη την αποστολής 1. 

 
Τα ποσοστά που φαίνονται στο σχήμα είναι η διαφορά που παρουσιάζει η 

παρούσα μέθοδος σε σχέση με την Eurocopter, με αναφορά: α) το αντίστοιχο είδος 
πτήσης και β) ολόκληρη την αποστολή. Παρατηρούμε ότι οι διαφορές στο συνολικό 
καύσιμο είναι μικρές εκτός από το τμήμα καθόδου-προσγείωσης όπου η ποσοστιαία 
διαφορά για το συγκεκριμένο τμήμα είναι ιδιαίτερα σημαντική (+14%). Παρόλα αυτά η 
διαφορά αυτή είναι μικρή σε σχέση με τις συνολικές απαιτήσεις καυσίμου της 
αποστολής (+0.99%), λόγω της μικρής χρονικής διάρκειας του τμήματος αυτού σε σχέση 
με την συνολική διάρκεια της αποστολής (4 min από τα 51 min συνολικά).  

Στην συνέχεια αυτής της ενότητας, θα αναλυθούν ξεχωριστά τα τμήματα ισχύος 
του κύριου έλικα και θα εξηγηθούν οι λόγοι που οι δυο μέθοδοι παρουσιάζουν διαφορές. 

 
i. Επαγόμενη ισχύς 

 
Στο Σχήμα 5.10 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της επαγόμενης ισχύος του 

κύριου έλικα και για τις δυο μεθόδους.  
Παρατηρούμε ότι η επαγόμενη ισχύς κατά την απογείωση-προσγείωση, 

προκύπτει σχεδόν ίδια στις δυο μεθόδους καθώς ο όρος τις επαγόμενης ισχύος 
υπολογίζεται με τον ίδιο τρόπο.  

Κατά την άνοδο ο τρόπος υπολογισμού της επαγόμενης ισχύος διαφέρει στις δυο 
μεθόδους, με την Eurocopter να θεωρεί ότι αυτή ισούται με την επαγόμενη ισχύ 
μετεώρισης του ελικοπτέρου. Η θεώρηση αυτή δίνει σωστά αποτελέσματα μόνο σε 
μικρούς λόγους ταχυτήτων Vc/vh. Στην συγκεκριμένη αποστολή, ο λόγος αυτός 
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προκύπτει περίπου Vc/vh=0.56, για τον οποίο σύμφωνα με το Σχήμα 3.9, η επαγόμενη 
ισχύς προκύπτει σχεδόν ίδια με αυτήν της μετεώρισης. Κάτι το οποίο δεν ισχύει για 
μεγαλύτερους λόγους ταχυτήτων, οπότε σε μια τέτοια περίπτωση η Eurocopter θα 
υποεκτιμούσε την επαγόμενη ισχύ. Επίσης, όπως είναι αναμενόμενο, η επαγόμενη ισχύς 
μεγαλώνει κατά την αύξηση του υψομέτρου, καθώς η ατμοσφαιρική πυκνότητα 
μικραίνει. 

 

 

Σχήμα 5.10: Σύγκριση της επαγόμενης ισχύος του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο 
μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1.  

 
Κατά την χρονική διάρκεια προωθήσεως του ελικοπτέρου ο τρόπος υπολογισμού 

της επαγόμενης ισχύος διαφέρει στις δυο μεθόδους, αλλά τα αποτελέσματα που 
προκύπτουν από την εφαρμογή των δυο μεθόδων προκύπτουν και εδώ σχεδόν ίδια. 

Τέλος, παρατηρώντας το τμήμα καθόδου του ελικοπτέρου, οι διαφορές που 
προκύπτουν στον όρο της επαγόμενης ισχύος είναι πολύ μεγάλες. Αυτή η διαφορά της 
επαγόμενης ισχύος, γίνεται αισθητή και στις συνολικές απαιτήσεις ισχύος του 
ελικοπτέρου, όπως είδαμε στο Σχήμα 5.6. Η αιτία που προκύπτει τόσο μεγάλη διαφορά, 
έχει να κάνει με την υπόθεση της Eurocopter ότι η επαγόμενη ισχύς στις κάθετες πτήσεις 
ισούται με αυτήν της μετεώρισης. Με αυτήν την υπόθεση, η μέθοδος της Eurocopter 
υποεκτιμάει την επαγόμενη ισχύ στο εύρος του λόγου ταχυτήτων: -2≤Vc/vh≤0, ενώ για 
τιμές του λόγου αυτού μικρότερες του -2, υπερεκτιμάει την επαγόμενη ισχύ. Επίσης, 
αντίθετα με την άνοδο, εδώ η επαγόμενη ισχύς μικραίνει με την μείωση του υψομέτρου, 
καθώς η ατμοσφαιρική πυκνότητα μεγαλώνει. 

 Όσον αφορά τον τρόπο υπολογισμού της παρούσας μεθόδου, από το Σχήμα 
3.13, προκύπτει ότι τα αποτελέσματα που μας προσφέρει η χρήση της γραμμικής σχέσης, 
είναι ακριβέστερα από την υπόθεση της Eurocopter.  
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ii. Ισχύς Αντίστασης των Πτερυγίων 
 

Στο Σχήμα 5.11 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της ισχύος αντίστασης των 
πτερυγίων του κύριου έλικα για τις δυο μεθόδους. 
 

 

Σχήμα 5.11: Σύγκριση της ισχύος αντίστασης των πτερυγίων, μεταξύ των δύο μεθόδων, 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 

 
Από το σχήμα παρατηρούμε ότι στα τμήματα με μηδενικό λόγο προωθήσεως, 

δηλαδή εκτός της προώθησης, η διαφορά μεταξύ των δύο μεθόδων είναι της τάξης του 
7% με την παρούσα μέθοδο να δίνει μικρότερες τιμές. Η διαφορά αυτή οφείλεται στον 
συντελεστή αντίστασης των πτερυγίων, που στην παρούσα μέθοδο εκτιμάται μικρότερος 
χρησιμοποιώντας την αντίστοιχη τιμή για αεροτομή πτερυγίων NACA0012. Ακόμα, 
παρατηρούμε ότι κατά την απογείωση-προσγείωση η ισχύς παραμένει σταθερή, ενώ 
κατά την άνοδο παρουσιάζεται μείωση της ισχύος καθώς η ατμοσφαιρική πυκνότητα του 
αέρα μειώνεται. Αντίθετη συμπεριφορά έχουμε κατά την κάθοδο.  

Όσον αφορά το τμήμα προωθήσεως, η διαφορά μεταξύ των δύο μεθόδων 
μεγαλώνει φτάνοντας το 12%. Σε αυτό το τμήμα της αποστολής, η ισχύς αντίστασης των 
πτερυγίων υπολογίζεται συναρτήσει του λόγου προωθήσεως και του συντελεστή 
αντίστασης των πτερυγίων. Η βασική διαφοροποίηση των δυο μεθόδων, έγκειται στην 
σχέση υπολογισμού της ισχύος καθώς και στον υπολογισμό του συντελεστή αντίστασης 
των πτερυγίων. Στην περίπτωση μεγαλύτερου λόγου προωθήσεως (>0.5) η διαφορά θα 
ήταν μικρότερη λόγω του ότι η Eurocopter δεν συνυπολογίζει τις απώλειες 
συμπιεστότητας που εμφανίζονται στην περίπτωση αυτή.  
 
iii. Ισχύς Αντίστασης του Ελικοπτέρου 

 
Στο Σχήμα 5.12 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της ισχύος λόγω αντίστασης 

του ελικοπτέρου, για τις δύο μεθόδους. 
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Σχήμα 5.12: Σύγκριση της ισχύος αντίστασης του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο μεθόδων, 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 

 
Παρατηρούμε ότι και οι δύο μέθοδοι δίνουν τα ίδια αποτελέσματα δεδομένου ότι 

η ισχύς αντίστασης του ελικοπτέρου υπολογίζεται με τον ίδιο τρόπο και στις δυο 
μεθόδους, συναρτήσει της ταχύτητας προωθήσεως και του ισότιμου εμβαδού προσβολής 
του ελικοπτέρου. Για τον προσδιορισμό του ισότιμου εμβαδού προσβολής του 
ελικοπτέρου οι δυο μέθοδοι χρησιμοποιούν τα ίδια πειραματικά δεδομένα από το Σχήμα 
3.19. Επίσης παρατηρούμε ότι στα τμήματα της αποστολής με μηδενικό λόγο 
προωθήσεως, η ισχύς είναι μηδενική, ενώ για σταθερή ταχύτητα προωθήσεως η ισχύς 
παραμένει σχεδόν σταθερή.  
 

iv. Ισχύς λόγο Μεταβολής της Δυναμικής Ενέργειας του Ελικοπτέρου. 
 

Στο Σχήμα 5.13 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της ισχύος λόγω μεταβολής 
της δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου, για τις δύο μεθόδους. 
 

 

Σχήμα 5.13: Σύγκριση της ισχύος λόγω μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του 
ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 
1. 
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Και εδώ οι δύο μέθοδοι δίνουν τα ίδια αποτελέσματα, δεδομένου ότι 
χρησιμοποιούν τον ίδιο τρόπο υπολογισμού, συναρτήσει της κάθετης ταχύτητας και του 
βάρους του ελικοπτέρου. Μη μηδενικές τιμές της ισχύος αυτής, όπως αναμένονταν, 
έχουμε μόνο κατά την άνοδο και την κάθοδο του ελικοπτέρου. Επίσης, λόγω της 
κατανάλωσης του καυσίμου, το βάρος του ελικοπτέρου μειώνεται κατά την χρονική 
εξέλιξη των τμημάτων αυτών, με αποτέλεσμα να έχουμε μια μικρή μείωση της ισχύος 
αυτής. Τέλος κατά την κάθοδο του ελικοπτέρου, που η κάθετη ταχύτητα είναι αρνητική 
ο όρος αυτός της ισχύος προκύπτει αρνητικός, μειώνοντας τις συνολικές απαιτήσεις 
ισχύος. 
 

5.2.3 Αποτελέσματα αποστολής 2 
 

Σε αυτήν την ενότητα θα παρουσιαστούν τα αποτελέσματα που προέκυψαν από 
την εφαρμογή των μεθόδων για την αποστολή 2. Σε αυτήν την αποστολή δεν θα 
εξηγηθούν αναλυτικά οι λόγοι που παρουσιάζονται διαφορές μεταξύ των δύο μεθόδων, 
καθώς ισχύει ότι και στην αποστολή 1.  

Στο Σχήμα 5.14 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη των απαιτήσεων ισχύος του 
κύριου και δευτερεύοντος έλικα καθώς και οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος του 
ελικοπτέρου, για την παρούσα μέθοδο.  
 

 

Σχήμα 5.14: Διάγραμμα των επιμέρους απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου, συναρτήσει 
της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2.  

 
Τα αποτελέσματα της παρούσας μεθόδου για τις απαιτήσεις ισχύος του κύριου 

έλικα και των επιμέρους τμημάτων ισχύος από τα αποτελείται παρουσιάζονται στο 
Σχήμα 5.15.  
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Σχήμα 5.15: Διάγραμμα των επιμέρους απαιτήσεων ισχύος του κύριου έλικα, συναρτήσει 
της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2.  

 
Στο Σχήμα 5.16, παρουσιάζεται συγκριτικό διάγραμμα των δυο μεθόδων για την 

αποστολή. Σε αυτό απεικονίζονται οι συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής.  
 

 

Σχήμα 5.16: Σύγκριση των συνολικών απαιτήσεων ισχύος του ελικοπτέρου, μεταξύ των 
δύο μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2. 

 
Στην συνέχεια, στο Σχήμα 5.17 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της 

κατανάλωσης καυσίμου, συγκριτικά για τις δύο μεθόδους. 
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Σχήμα 5.17: Σύγκριση της κατανάλωσης καυσίμου του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο 
μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2. 

 
Αντίστοιχα η χρονική εξέλιξη της μεταβολής του βάρους του ελικοπτέρου, 

συγκριτικά για τις δύο μεθόδους οποία φαίνεται στο Σχήμα 5.18.  
 

 

Σχήμα 5.18: Σύγκριση του βάρους του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο μεθόδων, 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2. 

 
Στο Σχήμα 5.19 παρουσιάζεται το βάρος του καταναλισκόμενου καυσίμου για το 

κάθε τμήμα της αποστολής και για τις δυο μεθόδους. Τα ποσοστά που φαίνονται σε αυτό 
το σχήμα, είναι διαφορές που παρουσιάζει η παρούσα μέθοδο σε σχέση με την 
Eurocopter, με αναφορά το καύσιμο που καταναλώνεται στο αντίστοιχο είδος πτήσης. 
 

0,07

0,09

0,11

0,13

0,15

0,17

0,19

0,21

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140

W
f (

Κg
/s

ec
)

time(min)

Αποστολη 2

Eurocopter Παρουσα μεθοδος

5.700

5.900

6.100

6.300

6.500

6.700

6.900

7.100

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140

W
 (K

g)

time(min)

Αποστολη 2

Eurocopter Παρουσα μεθοδος



 Σύγκριση Παρούσας Μεθόδου με την Μέθοδο της Eurocopter 5.15 

 

 

Σχήμα 5.19: Διάγραμμα του βάρους του καυσίμου που καταναλώθηκε για το κάθε είδος 
πτήσης και για ολόκληρη την αποστολής 2. 

 
Από το σχήμα παρατηρούμε, ότι στο πρώτο κομμάτι της αποστολής 

καταναλώθηκαν συνολικά 534.89 kg καυσίμου τα οποία αποτελούν το 51.77% του 
συνολικού καυσίμου της αποστολής. Ωστόσο στο δεύτερο κομμάτι της αποστολής 
εξαιτίας της μείωσης του βάρους του ελικοπτέρου, έχουμε μικρότερη απαίτηση ισχύος 
άρα και καυσίμου, με αποτέλεσμα να καταναλωθούν 498.75kg τα οποία αποτελούν το 
48.28% του συνολικού καυσίμου της αποστολής. 

Συγκριτικά αποτελέσματα μεταξύ των δύο μεθόδων για τα επιμέρους τμήματα 
ισχύος του κυρίου έλικα παρουσιάζονται στο Σχήμα 5.20 έως Σχήμα 5.23. Και σ’ αυτήν 
ισχύουν οι ίδιες παρατηρήσεις όπως και στην αποστολή 1. 

Στο Σχήμα 5.20 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της επαγόμενης ισχύος. Στο 
Σχήμα 5.21 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της ισχύος αντίστασης των πτερυγίων, ενώ 
η χρονική εξέλιξη της ισχύος αντίστασης του ελικοπτέρου φαίνεται στο Σχήμα 5.22. 
 

 

Σχήμα 5.20: Σύγκριση της επαγόμενης ισχύος του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο 
μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2. 
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Σχήμα 5.21: Σύγκριση της ισχύος αντίστασης των πτερυγίων, μεταξύ των δύο μεθόδων, 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2. 

 

 

Σχήμα 5.22: Σύγκριση της ισχύος αντίστασης του ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο μεθόδων, 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 2. 

 
Τέλος στο Σχήμα 5.23 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη της ισχύος λόγω 

μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του ελικοπτέρου. 
Παρατηρώντας τα αποτελέσματα για τις δύο αποστολές, προκύπτει ότι η 

αποστολή 2 παρουσιάζει μεγαλύτερες απαιτήσεις ισχύος από την αποστολή 1, καθώς σε 
αυτήν το ελικόπτερο είναι κατά 2000kg βαρύτερο στο ξεκίνημα της αποστολής και οι 
ταχύτητες ανόδου και προωθήσεως του ελικοπτέρου είναι μεγαλύτερες από αυτές της 
αποστολής 1.  
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Σχήμα 5.23: Σύγκριση της ισχύος λόγω μεταβολής της δυναμικής ενέργειας του 
ελικοπτέρου, μεταξύ των δύο μεθόδων, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 
2. 

 

5.3 Επίδραση Τρόπου Υπολογισμού Συντελεστών Παρούσας Μεθόδου 
 

Σε αυτήν την ενότητα θα μελετηθεί η επίδραση του τρόπου υπολογισμού των 
συντελεστών που εμπλέκονται στην παρούσα μέθοδο στα αποτελέσματα της αποστολής 
1. Συγκεκριμένα θα μελετηθεί ο συντελεστής αντίστασης των πτερυγίων και η 
επαγόμενη ταχύτητα καθόδου.  
 

5.3.1 Συντελεστής Αντίστασης Πτερυγίων Cdο 
 

Όπως είδαμε η παρούσα μέθοδος δίνει τη δυνατότητα στο χρήστη να επιλέξει 
μεταξύ τεσσάρων διαθέσιμων τρόπων υπολογισμού του συντελεστή αντίστασης των 
πτερυγίων. Στο Σχήμα 5.24 παρουσιάζεται ο υπολογιζόμενος συντελεστής αντίστασης 
των πτερυγίων για τους τέσσερις διαφορετικούς τρόπους υπολογισμού.  
 

 

Σχήμα 5.24: Ο συντελεστής αντίστασης των πτερυγίων για διάφορους τρόπους 
υπολογισμού, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1. 

-600
-500
-400
-300
-200
-100

0
100
200
300
400
500
600

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140

Pv
z (

Kw
)

time(min)Eurocopter Παρουσα μεθοδος

0,004

0,0045

0,005

0,0055

0,006

0,0065

0,007

0,0075

0,008

0,0085

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Cd
o

time(min)Επιπεδη πλάκα NACA 0012
Eurocopter Τυπική τιμή (Cdo=0.008)



5.18  ΚΕΦΑΛΑΙΟ 5 

 

Παρατηρούμε ότι η περίπτωση του σταθερού συντελεστή δίνει τις μεγαλύτερες 
τιμές, ενώ η περίπτωση της επίπεδης πλάκας δίνει τις μικρότερες τιμές συντελεστή 
αντίστασης. Ακόμα στις περιπτώσεις μη σταθερού Cdo, παρατηρούμε ότι έχουμε αύξησή 
του κατά την άνοδο και μείωση κατά την κάθοδο του ελικοπτέρου. Στις περιπτώσεις 
αεροτομής επίπεδης πλάκας και NACA0012, αυτό συμβαίνει γιατί υπολογίζεται 
συναρτήσει του αριθμού Re, ο οποίος μικραίνει με την αύξηση του υψομέτρου πτήσης 
με αποτέλεσμα να αυξάνεται ο Cdo.  

Οι αντίστοιχες απαιτήσεις ισχύος λόγω αντίστασης των πτερυγίων για τις 
διάφορες μεθόδους υπολογισμού του συντελεστή αντίστασης παρουσιάζονται 
συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της αποστολής 1, στο Σχήμα 5.25. 
 

 

Σχήμα 5.25: Απαιτούμενη ισχύς αντίστασης των πτερυγίων, για τους διάφορους τρόπους 
υπολογισμού του συντελεστή αντίστασης, συναρτήσει της χρονικής εξέλιξης της 
αποστολής 1. 

 
Από το σχήμα παρατηρούμε ότι η περίπτωση της επίπεδης πλάκας, δίνει 20% 

μικρότερη ισχύ αντίστασης των πτερυγίων σε σχέση με την περίπτωση της NACA0012. 
Η περίπτωση αυτή είναι ουσιαστικά μια ιδανική κατάσταση, καθώς οι αεροτομές που 
χρησιμοποιούνται στην πράξη στα πτερύγια του έλικα, έχουν μεγαλύτερους συντελεστές 
αντίστασης από την επίπεδη πλάκα. 

Όσον αφορά την περίπτωση του σταθερού συντελεστή αντίστασης (Cdο=0.008), 
αυτή δημιουργεί διαφορά της τάξης του +30%, στον όρο της ισχύος αντίστασης των 
πτερυγίων, σε σχέση με την υπόθεση της αεροτομής NACA0012. Η διαφορά αυτή ήταν 
αναμενόμενη, καθώς η τιμή αυτή είναι μια εμπειρική τυπική τιμή που χρησιμοποιείται 
για πρόχειρους υπολογισμούς. Τέλος, παρατηρούμε ότι η μέθοδος της Eurocopter έχει 
μια διαφορά της τάξης του 8 με 10% στην ισχύ αντίστασης των πτερυγίων. 

Ωστόσο, οι διαφορές του όρου της ισχύος αντίστασης των πτερυγίων που 
παρουσιάστηκαν παραπάνω, είναι σχετικά μικρές σε σχέση με τις συνολικές απαιτήσεις 
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ισχύος του ελικοπτέρου, με αποτέλεσμα οι διαφορές στις απαιτήσεις καυσίμου που 
εμφανίζουν οι διαφορετικοί τρόποι υπολογισμού να είναι σχετικά μικρές.  

Στο Σχήμα 5.26 παρουσιάζονται οι συνολικές απαιτήσεις καυσίμου της 
αποστολής 1, για τους τέσσερις διαφορετικούς τρόπους υπολογισμού του συντελεστή 
αντίστασης των πτερυγίων. 

 

 

Σχήμα 5.26: Συνολικές απαιτήσεις καυσίμου της αποστολής 1, για τους τέσσερις 
διαφορετικούς τρόπους υπολογισμού του συντελεστή αντίστασης των πτερυγίων. 

 
Παρατηρούμε ότι οι ποσοστιαίες διαφορές που προκύπτουν για την 

συγκεκριμένη αποστολή κυμαίνονται από -2.9% μέχρι +4.9% σε σχέση με την 
περίπτωση της αεροτομής NACA0012. Οι διαφορές αυτές, σε σχέση με τις συνολικές 
απαιτήσεις καυσίμου της αποστολής δεν είναι ιδιαίτερα σημαντικές. 
 

5.3.2 Επαγόμενη Ταχύτητα κατά την Καθοδική Πτήση  
 

Το τμήμα της επαγόμενης ισχύος υπολογίζεται συναρτήσει της επαγόμενης 
ταχύτητας του αέρα στην επιφάνεια του έλικα. Όμως κατά την κάθοδο του ελικοπτέρου 
για το εύρος κάθετων ταχυτήτων: -2 ≤ Vc/vh ≤ 0, η επαγόμενη ταχύτητα υπολογίζεται με 
προσεγγιστικές σχέσεις.  

Όπως είδαμε η παρούσα μέθοδος δίνει τη δυνατότητα επιλογής μεταξύ τριών 
τέτοιων σχέσεων. Η επαγόμενη ταχύτητα κατά την κάθοδο του ελικοπτέρου στην 
αποστολή 1, όπως προέκυψε από τις τρεις αυτές προσεγγιστικές σχέσεις παρουσιάζεται 
στο Σχήμα 5.27.  

Παρατηρούμε ότι η σχέση του LEISHMAN δίνει τις μεγαλύτερες τιμές από τις 
τρείς και η σχέση της NASA τις μικρότερες, ενώ η γραμμική σχέση δίνει ενδιάμεσα 
αποτελέσματα και για τον λόγο αυτό θα χρησιμοποιηθεί και ως σχέση αναφοράς.  
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Σχήμα 5.27: Επαγόμενη ταχύτητα για διαφορετικούς τρόπους υπολογισμού συναρτήσει 
της χρονικής εξέλιξης της καθόδου κατά την αποστολή 1. 

 
Συγκεκριμένα, οι διαφορές στην επαγόμενη ταχύτητα είναι περίπου 1.75 m/s 

μεταξύ αυτής του LEISHMAN και της γραμμικής, ενώ περίπου 1.2 m/s μεταξύ της 
γραμμικής και της NASA. Οι διαφορές αυτές, δημιουργούν πολύ μεγάλες διαφορές στο 
τμήμα της επαγόμενης ισχύος με αποτέλεσμα να επηρεάζουν σημαντικά και τις 
συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου κατά την κάθοδο, όπως φαίνεται στο 
Σχήμα 5.28 και Σχήμα 5.29 αντίστοιχα. 
 

 

Σχήμα 5.28: Επαγόμενη ισχύς κατά την κάθοδο για διαφορετικούς τρόπους υπολογισμού 
της επαγόμενης ταχύτητας. 

 
Παρατηρούμε ότι η σχέση του LEISHMAN δίνει περίπου 420kW περισσότερες 

απαιτήσεις επαγόμενης ισχύος από την γραμμική, ενώ η σχέση της NASA δίνει περίπου 
240kW λιγότερες απαιτήσεις επαγόμενης ισχύος.  
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Σχήμα 5.29: Συνολικές απαιτήσεις ισχύος κατά την κάθοδο για διαφορετικούς τρόπους 
υπολογισμού της επαγόμενης ταχύτητας. 

 
Στο Σχήμα 5.30 παρουσιάζεται η χρονική εξέλιξη του βάρους του ελικοπτέρου 

κατά την κάθοδο για τους τρεις διαφορετικούς τρόπους υπολογισμού της επαγόμενης 
ταχύτητας. 
 

 

Σχήμα 5.30: Μεταβολή βάρους ελικοπτέρου κατά την κάθοδο για διαφορετικούς τρόπους 
υπολογισμού της επαγόμενης ταχύτητας. 

 
Τέλος στο Σχήμα 5.31 παρουσιάζεται το καταναλισκόμενο καύσιμο κατά την 

κάθοδο για τις τρείς διαφορετικούς τρόπους υπολογισμού της αντίστοιχης επαγόμενης 
ταχύτητας. 
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Σχήμα 5.31: Καταναλισκόμενο καύσιμο κατά την κάθοδο για διαφορετικούς τρόπους 
υπολογισμού της επαγόμενης ταχύτητας. 

 
Παρατηρούμε, ότι οι ποσοστιαίες διαφορές που εμφανίζονται είναι ιδιαίτερα 

σημαντικές, αλλά η διαφορά σε σχέση με τις συνολικές απαιτήσεις καυσίμου της 
αποστολής είναι πολύ μικρή. Αυτό συμβαίνει, γιατί η χρονική διάρκεια της καθόδου του 
ελικοπτέρου είναι, μόνο το 3.9% της συνολικής διάρκειας της αποστολής 1.  

 

5.4 Σύγκριση Παρούσας Μεθόδου με την Μέθοδο της NASA 
 

Η σύγκριση της παρούσας μεθόδου και της NASA γίνεται με την βοήθεια 
διαγραμμάτων που απεικονίζουν τις συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου 
συναρτήσει του λόγου προωθήσεως κατά την οριζόντια πτήση. Τα διαγράμματα αυτά 
αναφέρονται σε τέσσερα ελικόπτερα διαφορετικών διαστάσεων και μαζών, τα οποία 
παρουσιάστηκαν μαζί με τα χαρακτηριστικά τους στην ενότητα 2.3.  

Οι καμπύλες ισχύος των τεσσάρων ελικοπτέρων παρουσιάζονται στο Σχήμα 5.32 
έως Σχήμα 5.35. Για την παραγωγή των συγκεκριμένων διαγραμμάτων θεωρούμε ίδιο 
υψόμετρο πτήσης και ίσο με 1524 m. 

Συγκεκριμένα στο Σχήμα 5.32 παρουσιάζονται τα αποτελέσματα για το 
ελικόπτερο CH-53D, για το οποίο αναπτύχτηκε η μέθοδος της NASA, οπότε η μέθοδος 
αυτή θεωρείται ότι δίνει τα πιο ακριβή αποτελέσματα για το ελικόπτερο αυτό. 

Παρατηρούμε ότι οι δυο μέθοδοι παρουσιάζουν σημαντικές διαφορές στις 
απαιτήσεις ισχύος, ενώ εμφανίζουν και λίγο διαφορετική συμπεριφορά με την αύξηση 
του λόγου προωθήσεως. Οι διαφορές αυτές είναι μεγαλύτερες αν θεωρήσουμε σταθερό 
συντελεστή ισχύος του δευτερεύοντος έλικα ktr. Στην περίπτωση μεταβλητού 
συντελεστή συναρτήσει του λόγου προωθήσεως και του βάρους του ελικοπτέρου, όπως 
και στην μέθοδο της NASA, οι διαφορές μειώνονται σημαντικά, κυρίως για λόγους 
προωθήσεως μεταξύ των τιμών 0.05<μ<0.25. 
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Σχήμα 5.32: Συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου CH-53D συναρτήσει του λόγου 
προωθήσεως. 

Σε μικρότερους λόγους προωθήσεως η μέθοδος της NASA δεν παρουσιάζει την 
αναμενόμενη τυπική συμπεριφορά. Αυτό γιατί οι απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου θα 
έπρεπε να παρουσιάζουν μια αλλαγή στον ρυθμό μείωσης των απαιτήσεων ισχύος κατά 
την αύξηση του λόγου προωθήσεως, λόγο απότομης μείωσης της επαγόμενης ταχύτητας 
στην επιφάνεια του έλικα. Επομένως συμπεραίνεται ότι στους μικρούς λόγους 
προωθήσεως η μέθοδος της NASA υπερεκτιμάει τις απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου. 

Τέλος, σε λόγους προωθήσεως μεγαλύτερους της τιμής 0.25 παρατηρείται 
αύξηση της διαφοράς που παρουσιάζουν οι δυο μέθοδοι με την καμπύλη της παρούσας 
μεθόδου να παρουσιάζει μικρότερο ρυθμό αύξησης της ισχύος από την μέθοδο της 
NASA. Αυτή η συμπεριφορά, πιθανόν να οφείλεται στο ότι στην παρούσα μέθοδο το 
ισότιμο εμβαδόν προσβολής (f=SrefCD) θεωρήθηκε ανεξάρτητο της γωνίας πρόσπτωσης 
του αέρα στο σώμα του ελικοπτέρου. Αυτό, θα έπρεπε να δέχεται μια μικρή αύξηση 
κατά την αύξηση της ταχύτητας του ελικοπτέρου καθώς και το εμβαδόν προσβολής του 
αέρα (Sref) και ο συντελεστής αντίστασης του ελικοπτέρου (CD) αυξάνονται καθώς το 
ελικόπτερο αποκτάει κλίση προς τα εμπρός με την αύξηση της ταχύτητας . 
 

 

Σχήμα 5.33: Συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου Puma SA330 συναρτήσει του 
λόγου προωθήσεως. 
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Σχήμα 5.34: Συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου Panther SA565 συναρτήσει 
του λόγου προωθήσεως. 

 

 

Σχήμα 5.35: Συνολικές απαιτήσεις ισχύος του ελικοπτέρου EC-145 συναρτήσει του λόγου 
προωθήσεως. 

Τα αντίστοιχα αποτελέσματα για τα ελικόπτερα Puma SA330, Panther SA565 
και EC-145 παρουσιάζονται στο Σχήμα 5.33, Σχήμα 5.34 και Σχήμα 5.35 αντίστοιχα. 
Δεδομένου ότι τα ελικόπτερα αυτά έχουν κατασκευαστεί από την Eurocopter, θεωρείται 
ότι η μέθοδος που έχει αναπτύξει η εταιρεία δίνει τα πιο ακριβή αποτελέσματα και θα 
χρησιμοποιηθεί ως μέθοδος αναφοράς. Στα ελικόπτερα αυτά, η μέθοδος της NASA και η 
παρούσα μέθοδος εφαρμόστηκαν με σταθερό συντελεστή ισχύος του δευτερεύοντος 
έλικα όπως χρησιμοποιείται και στην μέθοδο της Eurocopter.  

Από τα αντίστοιχα σχήματα παρατηρούμε ότι η παρούσα μέθοδος συμφωνεί με 
τις εκτιμήσεις ισχύος της Eurocopter, ενώ η μέθοδος της NASA υπερεκτιμάει τις 
απαιτήσεις ισχύος σε όλες τις περιπτώσεις. Η διαφορά που παρατηρείται αυξάνει όσο 
μειώνεται η μάζα του ελικοπτέρου που μελετάται. Αυτό συμβαίνει, γιατί η εκτίμηση των 
απαιτήσεων ισχύος της NASA προκύπτει από αδιαστατοποίηση των αντίστοιχων 
απαιτήσεων του CH-53D το οποίο έχει πολύ μεγάλες διαστάσεις και μάζα και από ότι 
φαίνεται δεν έχει την δυνατότητα προσαρμογής σε πολύ μικρότερα ελικόπτερα.  
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6 Ανακεφαλαίωση-Συμπεράσματα-
Προτάσεις 

 

 
 
 
 
 
 
 

Στο παρόν κεφάλαιο θα ακολουθήσει μια σύντομη ανακεφαλαίωση της 
παρούσας εργασίας. Θα αναφερθούν τα σημαντικότερα στοιχεία και κατόπιν αυτών θα 
παρουσιαστούν τα συμπεράσματα τα οποία προέκυψαν. Στην συνέχεια θα γίνουν 
προτάσεις για την αναβάθμιση του λογισμικού που αναπτύχθηκε. 

 

6.1 Σύντομη Ανακεφαλαίωση 
 

Στα πλαίσια της παρούσας εργασίας έγινε ανάπτυξη ενός λογισμικού το οποίο 
έχει την δυνατότητα εκτίμησης των απαιτήσεων ισχύος ενός ελικοπτέρου για κάποια 
συγκεκριμένη αποστολή. Με βάση το λογισμικό αυτό πραγματοποιήθηκε ανάλυση 
διάφορων τυπικών αποστολών ελικοπτέρου ενώ έγινε σύγκριση των αποτελεσμάτων με 
αποτελέσματα από δύο άλλες μεθόδους.  

Με δεδομένα εισόδου το είδος ελικοπτέρου, τα γεωμετρικά χαρακτηριστικά του 
και τις συνθήκες πτήσης γίνεται εκτίμηση της απαίτησης ισχύος του ελικοπτέρου σε 
οποιαδήποτε χρονική στιγμή της αποστολής του. Με βάση την απαίτηση ισχύος 
υπολογίζεται η αντίστοιχη κατανάλωση καυσίμου. Στη συνέχεια υπολογίζεται η μείωση 
του βάρους του ελικοπτέρου λόγω της κατανάλωσης αυτής και η διαδικασία 
επαναλαμβάνεται μέχρι το τέλος της αποστολής. Στο τέλος αυτής έχουμε μια εκτίμηση 
του συνολικού καταναλισκόμενου καυσίμου για την δεδομένη αποστολή.  

 

6.2 Συμπεράσματα  
 

Τα αποτελέσματα που προέκυψαν από την σύγκριση της παρούσας μεθόδου είναι 
ιδιαίτερα ικανοποιητικά, καθώς προσεγγίζουν με καλή ακρίβεια τα αποτελέσματα των 
δυο άλλων μεθόδων. Ωστόσο, από την ανάλυση που παρουσιάστηκε, προκύπτει ότι η 



6.2  ΚΕΦΑΛΑΙΟ 6 

 

παρούσα μέθοδος πλεονεκτεί των άλλων δυο καθώς έχει την δυνατότητα προσαρμογής 
σε διαφόρου τύπου αποστολές και ελικόπτερα. 

Συγκεκριμένα, σε σχέση με την μέθοδο της Eurocopter η παρούσα μέθοδος δίνει 
ακριβέστερα αποτελέσματα σε λόγους προωθήσεως του ελικοπτέρου μεγαλύτερους της 
τιμής 0.5, καθώς συνυπολογίζει τις επιδράσεις συμπιεστότητας που η Eurocopter τις 
αγνοεί. Έτσι προκύπτει, ότι η Eurocopter μπορεί να μελετήσει μόνο συμβατικά 
ελικόπτερα με λόγο προωθήσεως που δεν ξεπερνά την τιμή 0.5. Ακόμα, η παρούσα 
μέθοδος δίνει ακριβέστερα αποτελέσματα κατά την άνοδο και κάθοδο του ελικοπτέρου, 
αφού η Eurocopter θεωρεί ότι στις κάθετες πτήσεις η επαγόμενη ισχύς ισούται με αυτήν 
της μετεώρισης με αποτέλεσμα να μην παρέχει ικανοποιητική ακρίβεια. 

Σε σχέση με την μέθοδο της NASA και πάλι η παρούσα μέθοδος πλεονεκτεί, 
καθώς μπορεί να προσαρμοστεί και να μελετήσει οποιοδήποτε ελικόπτερο μονού κύριου 
έλικα, σε αντίθεση με την NASA η οποία δίνει ικανοποιητικά αποτελέσματα μόνο στα 
ελικόπτερα μεγάλων μαζών και διαστάσεων. Ακόμα, η μέθοδος της NASA υπολογίζει 
μόνο τις συνολικές απαιτήσεις ισχύος και όχι τα επιμέρους τμήματα ισχύος του 
ελικοπτέρου. Τέλος, η μέθοδος της NASA μπορεί να εφαρμοστεί μόνο κατά την προς τα 
εμπρός πτήση του ελικοπτέρου και όχι κατά τις κάθετες πτήσεις. 
 

6.3 Προτάσεις 
 

Το λογισμικό της παρούσας μεθόδου μπορεί να χρησιμοποιηθεί μόνο για 
ελικόπτερα μονού κύριου έλικα, ενώ με κατάλληλες τροποποιήσεις και προσθήκες θα 
μπορούσε να γενικευτεί και για άλλα είδη ελικοπτέρων. 

Επίσης το συγκεκριμένο λογισμικό κάνει χρήση μιας προσεγγιστικής σχέσης για 
την εκτίμηση του καταναλισκόμενου καυσίμου, η οποία δεν παρέχει μεγάλη ακρίβεια. 
Για ακριβέστερα αποτελέσματα απαιτείται η διασύνδεση του λογισμικού εκτίμησης 
απαιτήσεων ισχύος με κατάλληλο μοντέλο προσομοίωσης του κινητήρα που φέρει το 
ελικόπτερο το οποίο μελετάται.  

Στα πλαίσια της εργασίας αυτής έγινε μια πρώτη αξιολόγηση της μεθόδου που 
αναπτύχθηκε με σύγκρισή της με άλλες μεθόδους. Θα ήταν χρήσιμη η σύγκρισή της με 
πραγματικά πειραματικά δεδομένα από συγκεκριμένο ελικόπτερο και αποστολή, κάτι το 
οποίο θα ισχυροποιούσε την αξιοπιστία της συγκεκριμένης μεθόδου.  
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ΠΑΡΑΡΤΗΜΑΤΑ 
 
  



 

 

 
  



 

 

Π1 Λογισμικό που Αναπτύχθηκε στην 
Παρούσα Εργασία 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Π1.1 Λειτουργία Κύριου Προγράμματος  
 

Στο κύριο πρόγραμμα αποφασίζεται από τον χρήστη, αν οι υπολογισμοί θα 
γίνουν για ολόκληρη αποστολή ελικοπτέρου ή για κάποιο συγκεκριμένο σημείο πτήσης 
του ελικοπτέρου. Έτσι ανάλογα την επιλογή του χρήστη, το κύριο πρόγραμμα διαβάζει 
το αρχείο της αποστολής ή το αρχείο για το σημείο πτήσης του ελικοπτέρου. 

Για την επιλογή της αποστολής, ο χρήστης έχει την δυνατότητα να επιλέξει την 
μέθοδο της παρούσας εργασίας και την μέθοδο της Eurocopter. Ενώ για συγκεκριμένο 
σημείο πτήσης μπορεί να επιλέξει και τη μέθοδο της NASA.  

Μέσω του κύριου προγράμματος καλούνται οι υπορουτίνες HELMISSION, 
HELPOW, EUROCOPTER και NASA και οι οποίες παρουσιάζονται παρακάτω. 
 
Π1.2 Υπορουτίνα Υπολογισμού Αποστολής Ελικοπτέρου 
 

Αυτή η υπορουτίνα χρησιμοποιείται μόνο στην περίπτωση υπολογισμού 
ολόκληρης της αποστολής. Αρχικά πραγματοποιεί κάποιους απαραίτητους 
υπολογισμούς με βάση τα δεδομένα της αποστολής. Στην συνέχεια ανάλογα με την 
εντολή του χρήστη, καλεί το υποπρόγραμμα υπολογισμού της ισχύος της παρούσας 
μεθόδου (HELPOW) ή το αντίστοιχο της μεθόδου της Eurocopter (EUROCOPTER). 
Και τέλος υπολογίζει την κατανάλωση καύσιμου για την δεδομένη αποστολή. 
 
Ορισμός Υπορουτίνας 
 
Subroutine HELMISSION (RealIn,IntIn,RealOut,IntOut,iError) 
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Πίνακες εισόδου 
 

RealIn(44+10*Nseg) Real*8 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 Wto (kg) Βάρος ελικοπτέρου 
2 Zaltmo Υψόμετρο απογείωσης 
3 Wmto (kg) Μέγιστο βάρος ελικοπτέρου 
4 Fkdep Συντελεστής αύξησης της απαιτούμενης ώθησης 
5 FKmgb Συντελεστής μηχανικών απωλειών 
6 Fkind Συντελεστής επαγωγής 
7 Fknaca Συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ταχύτητας (NASA) 
8 FKSxBi Συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ταχύτητας (LEISHMAN) 
9 Asid 

Συντελεστές γραμμικής σχέσης για τον προσδιορισμό της 
επαγόμενης ταχύτητας κατά την κάθοδο 

10 Bsid 
11 Csid 
12 atr 

Συντελεστές πολυωνύμου για τον υπολογισμό του συντελεστή του 
δευτερεύοντος έλικα 

13 btr 
14 ctr 
15 dtr 
16 U (m/sec) Ταχύτητα στην άκρη των πτερυγίων 
17 S (m2) Επιφάνεια που καλύπτει ο έλικας 
18 sigma  Στερεότητα 
19 D (m) Διάμετρος έλικα 
20 C (m) Χορδή έλικα 
21 Pextra (Watt) Ισχύς βοηθητικών λειτουργιών ελικοπτέρου 
22 as Συντελεστής απελευθέρωσης της ροής στην άκρη των πτερυγίων 
23 Pdes (Watt) Παραγόμενη ισχύς του κινητήρα στο σημείο σχεδίασης 
24 Wfdes (kg/sec) Κατανάλωση καυσίμου του κινητήρα στο σημείο σχεδίασης 

45 id Αριθμός του τμήματος της αποστολής που μελετάται 

46 DW(kg) Μεταβολή του βάρους του ελικοπτέρου 

47 DZalt(m) Μεταβολή του υψομέτρου 

48 DX(m) Μεταβολής της οριζόντιας απόστασης 

49 Dtamb Διαφορά της θερμοκρασίας από θερμοκρασία ISA  

50 Vz(m/sec) Κάθετη ταχύτητα 

51 V(m/sec) Οριζόντια ταχύτητα 

52 Tseg(min) Χρονική διάρκεια του τμήματος που μελετάται 

53 Dtseg(sec) Χρονικό βήμα των σημείων που υπολογίζονται 

54 Preqseg(Watt) Απαιτήσεις ισχύος του τμήματος που μελετάται 
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IntIn(4) Integer*4 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 Nb Αριθμός πτερυγίων του κύριου έλικα 

2 iHeliType 
Κατηγορία ελικοπτέρου (1:Συμβατικά 2:καθαρή αεροδυναμική 
σχεδίαση) 

3 kcd 
Τρόπος υπολογισμού του συντελεστή οπισθέλκουσας πτερυγίων 
(1:επίπεδη πλάκα, 2:NACA0012, 3: Eurocopter, 4: Cdo=0.008) 

4 idescent 
Τρόπος υπολογισμού επαγόμενης ταχύτητας κατά την κάθοδο 
(1: NASA, 2: LEISMAN, 3: Γραμμική σχέση) 

 
Πίνακες εξόδου 
 

 
 

 
 
 
 
 

55 id Αριθμός του επόμενου τμήματος της αποστολής που μελετάται 

.. … … 

RealOut(9*nPoints) Real*8 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 t(min) Χρόνος για το πρώτο σημείο 
2 X(km) Οριζόντια απόσταση που έχει διανυθεί από το ελικόπτερο 
3 Zaltm(m) Υψόμετρο πτήσης του ελικοπτέρου  
4 Zxm Αριθμός Mach 
5 V(m/sec) Ταχύτητα προωθήσεως 
6 Vz(m/sec) Κάθετη ταχύτητα 
7 Preq(kW) Απαιτήσεις ισχύος ελικοπτέρου  
8 W(kg) Ισχύς βοηθητικών λειτουργιών ελικοπτέρου 

9 Wf(kg/sec) Κατανάλωση καυσίμου  

10 t(min) Χρόνος για το επόμενο σημείο 

… … … 

IntOut(1) Integer*4 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 nPoints Αριθμός σημείων που υπολογίστηκαν 
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Π1.3 Υπορουτίνα Υπολογισμού της Παρούσας Μεθόδου 
 
Η συγκεκριμένη υπορουτίνα υλοποιεί την μέθοδο που αναπτύχθηκε στα πλαίσια 

της παρούσας εργασίας.  
 
Ορισμός Υπορουτίνας 
 
Subroutine HELPOW(RealIn,IntIn,RealOut,IntOut,iError) 
 
Πίνακες εισόδου 
 

RealIn(26) Real*8 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 W (kg) Βάρος ελικοπτέρου 
2 Wmto (kg) Μέγιστο βάρος ελικοπτέρου 
3 Fkdep Συντελεστής αύξησης της απαιτούμενης ώθησης 
4 FKmgb Συντελεστής μηχανικών απωλειών 
5 Fkind Συντελεστής επαγωγής 
6 Fknaca Συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ταχύτητας(NASA) 
7 FKSxBi Συντελεστής διόρθωσης της επαγόμενης ταχύτητας(LEISHMAN) 
8 Asid 

Συντελεστές γραμμικής σχέσης για τον προσδιορισμό της 
επαγόμενης ταχύτητας κατά την κάθοδο 

9 Bsid 
10 Csid 

11 atr 

Συντελεστές πολυωνύμου για τον υπολογισμό του συντελεστή του 
δευτερεύοντος έλικα 

12 Btr 

13 Ctr 

14 dtr 
15 speed (rpm) Στροφές έλικα 
16 V (m/sec) Ταχύτητα προς τα εμπρός 
17 Vz (m/sec) Κάθετη ταχύτητα 
18 U (m/sec) Ταχύτητα στην άκρη των πτερυγίων 
19 rho (kg/m2) Ατμοσφαιρική πυκνότητα 
20 S (m2) Επιφάνεια που καλύπτει ο έλικας 
21 sigma  Στερεότητα 
22 D (m) Διάμετρος έλικα 
23 C (m) Χορδή έλικα 
24 Pextra (Watt) Ισχύς βοηθητικών λειτουργιών ελικοπτέρου 
25 as Συντελεστής που εκφράζει την απελευθέρωση της ροής 
26 ss (m/sec) Ταχύτητα ήχου 
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IntIn(4) Integer*4 

Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  
1 Nb Αριθμός των πτερυγίων του κύριου έλικα 

2 iHeliType 
Κατηγορία ελικοπτέρου (1:Συμβατικά 2:καθαρή αεροδυναμική 
σχεδίαση) 

3 kcd 
Τρόπος υπολογισμού του συντελεστή οπισθέλκουσας πτερυγίων 
(1:επίπεδη πλάκα, 2:NACA0012, 3: Eurocopter, 4: Cdo=0.008) 

4 idescent 
Τρόπος υπολογισμού επαγόμενης ταχύτητας κατά την κάθοδο 
(1: NASA, 2: LEISMAN, 3: Γραμμική σχέση) 

 
Πίνακας εξόδου 
 

RealOut(8) Real*8 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 Preq (Watt) Συνολικές απαιτήσεις ισχύος ελικοπτέρου 
2 Pind (Watt) Επαγόμενη ισχύς 
3 Pprof (Watt) Ισχύς αντίστασης πτερυγίων 
4 Pful (Watt) Ισχύς αντίστασης ελικοπτέρου 
5 Pvz (Watt) Ισχύς λόγο μεταβολής  ενέργειας του ελικοπτέρου 
6 Pmr (Watt) Απαιτήσεις ισχύος κύριου έλικα 
7 Ptr (Watt) Απαιτήσεις ισχύος δευτερεύοντος έλικα 
8 Pextra (Watt) Ισχύς βοηθητικών λειτουργιών ελικοπτέρου 

 
Π1.4 Υπορουτίνα Υπολογισμού της Eurocopter 
 

Η συγκεκριμένη υπορουτίνα υλοποιεί τους υπολογισμούς της ισχύος με βάση την 
μέθοδο της Eurocopter. 
 

Ορισμός Υπορουτίνας 
 

Subroutine EUROCOPTER(RealIn,IntIn,RealOut,IntOut,iError) 
 

Πίνακες Εισόδου-Εξόδου 
 

Οι πίνακες εισόδου-εξόδου της συγκεκριμένης υπορουτίνας είναι ίδιοι με τους 
αντίστοιχους πίνακες που χρησιμοποιούνται από την υπορουτίνα της παρούσας μεθόδου. 
Ωστόσο εδώ δεν είναι απαραίτητα για τους υπολογισμούς όλα τα στοιχεία των πινάκων 
εισόδου. Συγκεκριμένα από τον πίνακα εισόδου με τις πραγματικές τιμές, τα στοιχεία 
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που βρίσκονται στα κελιά 6-10 και 22-25 δεν χρησιμοποιούνται. Ενώ από τον πίνακα 
εισόδου με τις ακέραιες τιμές δεν χρησιμοποιούνται τα κελία 3 και 4.  
 
Π1.5 Υπορουτίνα Υπολογισμού της NASA 
 

Η συγκεκριμένη υπορουτίνα κάνει τους υπολογισμούς της ισχύος με βάση την 
μέθοδο της NASA  
 
Ορισμός Υπορουτίνας 
 

Subroutine NASA(RealIn,IntIn,RealOut) 
 
Πίνακες εισόδου 
 

RealIn(25) Real*8 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 W (kg) Βάρος ελικοπτέρου 
2 Wmto (kg) Μέγιστο βάρος ελικοπτέρου 
4 FKmgb Συντελεστής μηχανικών απωλειών 
11 atr 

Συντελεστές πολυωνύμου για τον υπολογισμό του συντελεστή  
του δευτερεύοντος έλικα 

12 btr 
13 ctr 
14 dtr  
15 Speed (rpm) Στροφές έλικα 
16 V (m/sec) Ταχύτητα προς τα εμπρός 

18 U (m/sec) Ταχύτητα στην άκρη των πτερυγίων 
19 rho (kg/m3) Ατμοσφαιρική πυκνότητα 

20 S (m2) Επιφάνεια που καλύπτει ο έλικας 
21 sigma Στερεότητα έλικα 
22 D (m) Διάμετρος έλικα 
23 C (m) Χορδή έλικα 
24 Pextra (Watt) Ισχύς βοηθητικών λειτουργιών ελικοπτέρου 

25 ss(m/sec) Ταχύτητα ήχου 
 

IntIn(2) Integer*4 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 Nb Αριθμός λεπίδων κύριου έλικα 

2 iHeliType 
Κατηγορία ελικοπτέρου (1:Συμβατικά 2:καθαρή αεροδυναμική 
σχεδίαση) 
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Πίνακας εξόδου 
 

RealOut(5) Real*8 
Α/Α ΣΥΜΒΟΛΟ ΠΕΡΙΓΡΑΦΗ  

1 Cw Αδιάστατο βάρος ελικοπτέρου 
2 Cp Σταθερά απαιτούμενης ισχύος κύριου έλικα 
3 fktr Συντελεστής δευτερεύοντος έλικα 
4 Shptot (Hp) Συνολικές απαιτήσεις ισχύος ελικοπτέρου 
5 Ptotal (Watt) Συνολικές απαιτήσεις ισχύος ελικοπτέρου 

 
 
Π1.6 Ενδεικτικά Αρχεία Εισόδου 
 

Παρακάτω παρουσιάζονται δυο ενδεικτικά αρχεία εισόδου. Το πρώτο από αυτά 
αναφέρεται σε αποστολή και συγκεκριμένα στην αποστολή 1, η οποία αναλύθηκε στο 
τρίτο κεφάλαιο της εργασίας. Ενώ το δεύτερο αρχείο αναφέρεται σε συγκεκριμένο 
σημείο πτήσης για το ελικόπτερο Puma SA330. 
 
Αρχείο εισόδου αποστολής 
 
1 1:Utility helicopter, else: clear helicopter 

2 Number of Engines 

0 Engine model 

1163000  required power reference poin(Watt) (for t700 =>  Pdes= 1163000) 

0.124208 fule consumption at the reference poin(kg/sec)    (for t700 =>  Wfdes= 0.124208) 

7000 Max Takeoff Weight (kg) 

4 Number of Main Rotor blades (if Nb=0 then Nb=4) 

0 Main Rotor Diameter (m) if D=0->D=f(Wo) 

0 Main Rotor Chord (m) if C=0->C=f(Wo) 

0 MAIN ROTOR SURFACE (m2) 

0 rotor solidity defined as the ratio between blades surface and total rotor disk surface 

0 rotor speed (rpm) if U=0 and speed<>0->U is calculated 

0 U=blade tip velocity (m/s)  

0 Kdep Factor for evaluation of actual required thrust to balance the helicopter weight and its 

fuselage download (if 0 then default =5%) 

0 Power Losses Factor (if 0 then default =1.03 3% losses) 

0 Fkind factor to take into account rotor flow imperfections, such as losses at blade tips that change 

the actual value of S (if 0 then default =1.111)  

0 FKnaca correction factor at equation of NASA to descent flight (if 0 then default =1) 

0 FKSxBi correction factor at equation of LEISHMAN at descent flight (if 0 then default =1) 
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0 Asid a)factor of mine liner equetion at descent flight 

0 Bsid b)factor of mine liner equetion at descent flight 

0 Csid c)factor of mine liner equetion at descent flight 

0 correction factor for the tip realief effects(if 0 then default 0.95) 

0   atr)factor of tail rotor equetion [if 0 then default =0.08(8%)] 

0 btr)factor of tail rotor equetion [if 0 then default =0] 

0 ctr)factor of tail rotor equetion [if 0 then default =0] 

0 dtr)factor of tail rotor equetion [if 0 then default =0] 

10000 Power Extraction(W) (if less than 0 then 10d3 W)  

5000 TakeOff Weight(kg) 

0 Take off Altitude (m) 

5 Number of Mission Segments 

IDDW(KG)DZALT(M)DX(M) DTAMB VZ(M/S)V(M/S)TSEG(MIN)DTSEG(SEC)PREQ(W) 

1 0 0 0 0 0 0 3 60 0 0 

2 0 1524 0 0 0 0 4 1 0 0 

3 0 0 160000 0 0 0 0 40 60 0 

4 0 -1524 0 0 0 0 2 1 0 0 

5 0 0 0 0 0 0 2 60 0 0 

 
Αρχείο εισόδου για Συγκεκριμένο Σημείο Πτήσης 
 
1 1:Utility helicopter else:clear helicopter 

2 Number of Engines 

0 Engine model 

7000 Max Takeoff Weight (kg) 

4 Number of Main Rotor blades (if Nb=0 then Nb=4) 

0 Main Rotor Diameter (m) if D=0->D=f(Wo)  

0 Main Rotor Chord (m) if C=0->C=f(Wo)  

0 MAIN ROTOR SURFACE (m2) 

0 rotor solidity defined as the ratio between blades surface and total rotor disk surface      

0 rotor speed (rpm) if U=0 and speed<>0->U is calculated 

0 U=blade tip velocity (m/s) 

0 Kdep Factor for evaluation of actual required thrust to balance the helicopter weight and its 

fuselage download (if 0 then default =5%) 

0 Power Losses Factor (if 0 then default =1.03 3% losses) 

0 Fkind factor to take into account rotor flow imperfections, such as losses at blade tips that change 

the actual value of S (if 0 then default =1.15)  

0 FKnaca correction factor at equation of NASA to descent flight (if 0 then default =1) 

0 FKSxBi correction factor at equation of LEISHMAN at descent flight (if 0 then default =1) 

0 Asid a)factor of mine liner equetion at descent flight 

0 Bsid b)factor of mine liner equetion at descent flight 
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0 Csid c)factor of mine liner equetion at descent flight 

0 Tail rotor power as percentage of main power (if 0 then default =8%) 

10000 Power Extraction(W) (if less than 0 then 10d3 W) 

5000 helicopter Weight at zalt(kg) 

1524 Take off Altitude (m) 

30 forward velocity 

0 climb velocity 
  



Π1.10  ΠΑΡΑΡΤΗΜΑ Π1 
 

 

 


	1 ΕΙΣΑΓΩΓΗ
	1.1 Βιβλιογραφική ανασκόπηση.
	1.2 Δομή της Διπλωματικής.

	2 Εισαγωγή στην Λειτουργία του Ελικοπτέρου
	2.1 Εισαγωγή στο Ελικόπτερο.
	2.2 Λειτουργίες Ελέγχου της Πτήσης του Ελικοπτέρου
	2.3 Παρουσίαση Ενδεικτικών Ελικοπτέρων
	2.3.1 Ελικόπτερο Aérospatiale Puma SΑ 330
	2.3.2 Ελικόπτερο Sikorsky CH-53D
	2.3.3 Ελικόπτερο Eurocopter Panther AS565
	2.3.4 Ελικόπτερο Eurocopter EC-145.

	2.4 Διαχωρισμός Ισχύος Ελικοπτέρου και Ενδεικτικές Τιμές.

	3 Ανάλυση Απόδοσης Ελικοπτέρου
	3.1 Περιγραφή των ειδών πτήσης του ελικοπτέρου.
	3.2 Μετεώριση
	3.3 Κάθετη πτήση (Axial Flight)
	3.3.1 Απαιτήσεις Ισχύος Κατά την Κάθετη Πτήση.
	3.3.2 Ανοδική Πτήση (Climb Flight)
	3.3.3 Καθοδική Πτήση (Descent Flight)

	3.4 Πτήση Προς τα Εμπρός (Forward Flight)
	3.4.1 Απαιτήσεις Ισχύος στην Προς τα Εμπρός Πτήση.

	3.5 Συντελεστής Αντίστασης Πτερυγίων Cdο
	3.6 Συντελεστής Διόρθωσης Επαγόμενης Ισχύος 
	3.7 Ισχύς Δευτερεύοντος Έλικα (Tail Rotor Power)
	3.8 Κάθετη Αντίσταση (Vertical Drag)
	3.9 Επίδραση Εδάφους (Ground effect)
	3.10 Συντελεστής Απόδοσης του Έλικα (Figure of Merit-FM)

	4 Παρουσίαση της Μεθόδου Εκτίμησης Απαίτησης Ισχύος
	4.1 Παρούσα Μέθοδος. 
	4.1.1 Συνολικές απαιτήσεις ισχύος ελικοπτέρου.
	4.1.2 Απαιτούμενη ισχύς του κύριου έλικα.
	4.1.3 Απαιτούμενη Ισχύς Δευτερεύοντος Έλικα.

	4.2 Μέθοδος της Eurocopter.
	4.3 Μέθοδος της NASA
	4.3.1 Συνολικές Απαιτήσεις Ισχύος Ελικοπτέρου. 

	4.4 Εκτίμηση Κατανάλωσης Καυσίμου 

	5 Εφαρμογή της Μεθόδου σε Τυπικές Περιπτώσεις-Αποτελέσματα
	5.1 Ενδεικτικές Αποστολές Ελικοπτέρων
	5.2 Σύγκριση Παρούσας Μεθόδου με την Μέθοδο της Eurocopter
	5.2.1 Επιλογή συντελεστών 
	5.2.2 Αποτελέσματα αποστολής 1
	5.2.3 Αποτελέσματα αποστολής 2

	5.3 Επίδραση Τρόπου Υπολογισμού Συντελεστών Παρούσας Μεθόδου
	5.3.1 Συντελεστής Αντίστασης Πτερυγίων Cdο
	5.3.2 Επαγόμενη Ταχύτητα κατά την Καθοδική Πτήση 

	5.4 Σύγκριση Παρούσας Μεθόδου με την Μέθοδο της NASA

	6 Ανακεφαλαίωση-Συμπεράσματα-Προτάσεις
	6.1 Σύντομη Ανακεφαλαίωση
	6.2 Συμπεράσματα 
	6.3 Προτάσεις

	7 Βιβλιογραφία

