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OZET

Helikopterlerdeki rotor kanadi titresimlerini ve kanat kokii yiiklerini ¢coklu firar
kenar flaplar1 kullanarak azaltmak icin bir modelleme ve analiz sunulmustur.
Aktif firar kenar1 flaph rotor kanadina yonelik kapsamh bir kanat modeli
gelistirilmistir. Rotor kanadi, sonlu elemanlar metodu kullanilarak elastik bir
sistem olarak modellenmistir. Dogrusal olmayan yari-duragan bir aerodinamik
model kullamlarak rotor kanadi kokiine ve rotor gobegine aktarilan kuvvetler
hesaplanmistir. Her tiirlii karmasik kompozit veya metal helikopter rotor
kanadinin titresim ozelliklerini, dogal frekanslarim ve mod sekillerini
hesaplamak icin Helirotor programm gelistirilmistir. Gelistirilen Helisim
programi ile rotor kanadinin aerodinamik zorlama sartlarinda sistem cevabi,
kanat kokii kuvvet ve momentleri hesaplanmistir. Kullanilan ¢6ziim yontemi ve
gelistirilen programla, sistem cevab1 kanadin yapisal ve aerodinamik
ozelliklerine, firar kenar1 flapr yapisal parametrelerine ve firar kenar1 flap:
tahrikleyici kontrol girdilerine bagh olarak hesaplanmstir. Aktif firar kenar
flapsiz nominal bir rotor kanadi iizerindeki yiiklerin belirlenmesinin ardindan,
aktif flap hareketlerinin kanat iizerindeki mevcut yiiklere ilave etkisi
belirlenmistir. Coklu aktif firar kenar1 flaplar1 hem acik ve hem de kapah
cevrimli kontrolcii ile kontrol edilmis ve frekans, genlik ve faz acis1 gibi
tahrikleyici sinyal cikis degiskenlerinin sistem cevabina etkileri incelenmistir.

Coklu firar kenanr flaplar1 kullaniminin helikopter rotor titresimlerini kontrol



etmede etkisi incelenmis ve kanat kokii yiiklerini en aza indirecek tahrikleyici
cikisini saglayacak firar kenar flapr kontrolciisii tasarimina yonelik kurallar ve
tasarim olciitleri belirlenmistir. Gelistirilen aktif firar kenar1 flaph rotor kanadi
modelinin, helikopterde rotordan kaynaklanan titresimleri % 36’ya varan

oranlarda azaltabilecegi hesaplanmstir.
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Anahtar Kelimeler : Helikopter rotor kanadi titresimleri, aktif firar kenan
flapy, aktif titresim kontrolii, aeroleastik rotor kanadi
modeli
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ABSTRACT

A modeling and analysis study is presented to reduce helicopter rotor blade
vibrations and rotor blade root loads using multiple trailing edge flaps. A
comphrehensive model for rotor blade with active trailing edge flaps is
developed. Rotor blade is modeled as an elastic system using the finite elements
method. Rotor blade root and hub loads are calculated using a non-linear quasi-
steady aerodynamic model. Helirotor program is developed to calculate the
vibration characteristics, natural frequencies and mode shapes of any complex
composite or metal helicopter rotor blade. Helisim program is developed to
calculate the system response, rotor blade root forces and moments under
aerodynamic forcing conditions. Rotor blade system response is calculated using
the proposed solution method and the developed program depending on any
structural and aerodynamic properties of rotor blades, structural properties of
trailing edge flaps and properties of trailing edge flap actuator inputs. Rotor
blade loads are determined first on a nominal rotor blade without multiple
active trailing edge flaps and then the effects of the active flap motions on the
existing rotor blade loads are investigated. Multiple active trailing edge flaps
are controlled by using both open loop and closed loop controllers and the
effects of the actuator signal output properties such as frequency, amplitude
and phase on the system response are analyzed. Effects of using multiple trailing

edge flaps on controlling rotor blade vibrations are investigated and rules and
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design criteria are determined for the design of trailing edge flap controller that
will provide actuator signal outputs to minimize the rotor blade root loads. It is
calculated that using the developed active trailing edge rotor blade model,
helicopter rotor blade vibrations can be reduced up to 36 % of the nominal

rotor blade vibrations.

Science Code : 914.1.091

Key Words : Helicopter rotor blade vibrations, active trailing edge
flaps, active control of vibrations, aeroelastic rotor blade
model
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SIMGELER VE KISALTMALAR

Bu calismada kullanilmis simgeler ve kisaltmalar, agiklamalar ile birlikte asagida

sunulmustur.
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A, Firar kenar1 flap tahrikleyici ¢ikis sinyali genligi
AF Aerodinamik kuvvetler
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Cc Kanadin modal séniimleme matrisi

c/ Firar kenar flapinin soniimleme matrisi
c, i 'nci kanat elemaninin sdniimleme matrisi
Ci Hedeflenen titresim indeksi azaltma orani
D Aerodinamik siiriikleme kuvveti

EA Eksenel yay sabiti

EI,, EI Flaplama ve ileri-geri biikme modiilleri

F Kanadin modal yiik vektori

F) i 'nci kanat elemaninin yiik vektori

F/ Firar kenar1 flapinin yiik vektorii

F', F", F" Kanat koki kesme kuvvetleri

GJ Burulma ataleti modiilii

H, 6 H, Hermite bigim fonksiyonlari

H, Lagrange bi¢im fonksiyonlar
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Kanat ataleti

Kanadin modal yay matrisi

Firar kenar1 flapinin yay matrisi
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Aerodinamik tagima kuvveti
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Yunuslama momenti
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Kanat kokii momentleri
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Kanat sayisi
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Performans indeksi
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Kanat kinetik enerjisi

Theodersen katsayilari
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Gerinim enerjisi

Hiz vektorii

Titresim indeksi
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Virtiiel is

fvme vektorii
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Kanadin kiitle merkezinin veter eksenindeki ofset uzakligi
Titresim frekanst
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Rotor doniis frekansi
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Flap koordinat sistemi birim vektdrleri

Flap mentesesi koordinat sistemi

Rotor gdbegi donel olmayan koordinat sistemi birim vektorleri

Rotor gdbegine sabit donel olmayan koordinat sistemi birim
vektorleri

Deforme olmamis kanat koordinat sistemi birim vektorleri
Deforme olmus kanat koordinat sistemi birim vektorleri
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Simgeler Aciklama

a; i ’nci firar kenari flap1 tahrikleyici ¢ikis sinyali
B On koniklik ag1s

o Flap acist

£ Terimlerin ihmal edilebilirlik dereceleri

6, Kontrol sistem ayarlar1 agis1

6, Toplam kanat yunuslama agis1

¢ Burulma deformasyon serbestlik derecesi

¢F, Firar kenar1 flapi tahrikleyici ¢ikis sinyali faz acisi
g , é , 0 Euler agilari

A Rotor i¢ akimi,

[/ Wagner fonksiyonu

@, Kanat tlizerindeki bir noktanin rotor gébegine gore acisal hizi
(.) Zamana gore tiirev

(. ) Zamana gore ikinci tiirev

O Konuma gore tiirev

0" Konuma gore ikinci tiirev
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1. GIRIS

Modern helikopterler kullanildiklar1 gorevler ve calisma ortamlart nedeniyle servis
omiirleri boyunca yiiksek seviyede titresimlere ve asinmaya maruz kalan karmasik
dinamik sistemlerdir. Titresimler, helikopter performansin1 ve giivenilirligini

etkileyen en 6nemli problemlerden biridir.

Helikopterdeki titresimler nedeniyle mekanik pargalarda olusan yorulma miktarini ve
yorulmanin yerini tespit etmek cok zor oldugundan, mevcut bakim uygulamalari
helikopteri siirekli denetlemeye ve servis Omrii dolan pargalarin gercek durumlarina

bakilmaksizin degistirilmesine odaklanmis durumdadir.

Titresimler, aviyonik cihazlarda yiiksek oranda arizalanmalara sebebiyet vererek bu
cihazlarin ortalama hatasiz kullanim siiresini azaltir. Gerek korumaci bakim yaklagimi
ve gerekse sik arizalanan aviyonik cihazlar bir yandan hava aracinin goéreve hazir
olma siiresini azaltirken diger yandan bakim i¢in harcanan yedek parca ve iscilik
siirelerini artirarak helikopterin bakim maliyetlerinin 6nemli derecede artmasina

sebep olur.

Titresimler, hava araci tlizerindeki her ¢esit aviyonik sistem i¢in uygunsuz ¢alisma
ortami olusturarak ugus gostergelerinin okunmasini, kullanimin1 veya hedefi
isaretlemeyi  zorlastirarak  kullanict1  performansim1  olumsuz  etkilemektedir.
Helikopterdeki titresimler yolcularin ve o6zellikle pilotlarin daha ¢ok ve daha ¢abuk
yorulmasina sebep oldugundan kritik bir durum arz etmektedir. Yiiksek titresim
seviyeleri pek ¢cok durumda helikopterin operasyon limitlerini ve ucus zarfini da

siirlandirmaktadir.

Helikopter bakim maliyetlerinin azaltilmasi, hava aract sistemlerinin giivenilirliginin
ve pilot performasinin iyilestirilmesi ve bunlarla birlikte helikopterin yiiksek hiz ve
yluksek ivmeli manevralar gibi kabiliyetlerle ucus zarfinin genisletilmesi gibi
ihtiyaglar, helikopter titresimlerini azaltmak igin etkin kontrol yodntemlerinin

uygulanmasini gerektirmektedir.



1.1. Helikopterdeki Titresimlerin Simiflandirilmasi

Helikopterdeki titresimler, frekans seviyeleri dikkate alinarak genel olarak yiiksek,
orta seviyeli ve diigiik frekansl titresimler olmak lizere ii¢ kategoriye ayrilir [1].
Genellikle motor veya sanzimandan kaynaklanan yiiksek frekansh titresimlerde
titresim frekansi, rotor doniis frekansinin yirmi katindan yiiksektir. Rotor doniis
frekansiin bes kat1 ile yirmi kati arasindaki orta seviye frekansl titresimler kuyruk

rotoru ve az 6l¢iide ana rotordan kaynaklanmaktadir.

Rotor doniis frekansinin bes katina kadar olan ve insan tahammiiliine ve mekanik
pargalarin yorulmasina en Onemli olumsuz etkiyi olusturan diisiik frekansh
titresimlerin ana kaynagi helikopter ana rotorudur. Ana rotordan kaynaklanan diisiik
frekansl titresimler, rotorun asimetrik dogasindan kaynaklanan titresimler ve kanatlar
arasindaki  farkliliklardan kaynaklanan titresimler olmak iizere iki gruba

ayrilmaktadir.

Ileri ucusta rotorun asimetrik dogasindan kaynaklanan titresimler rotora bagli tiim
kanatlarin aynm1 olmasi durumunda da mevcuttur. Rotor mekanik bir filtre gibi
davranarak hava araci govdesine rotor doniis frekansinin harmoniklerinde, m pozitif

tamsayilar (1, 2, ....), b rotordaki kanat sayis1 ve f, rotor doniis frekansi olmak tlizere
mbf, frekanslarinda titresim uygular. Helikopterdeki titresim seviyesi havada durug

(hover) sirasinda genellikle diisiiktiir ve yliksek ileri hizlarla birlikte artis gosterir.

Titresim seviyelerinin kritik oldugu diisiik hizda ugus ve yiiksek hizda ucus seklinde
iki ucus rejimi vardir. Dislik hizda ugusta kanat dibindeki vorteksler rotor diskine
yakin oldugundan vorteksle arasinda 6nemli derecede etkilesme olur ve sonucta
kanatta yiliksek harmonik yiiklenme olusur. Yiiksek hizlarda ise rotor diski ileri dogru
acilt oldugundan, hava akimi disk diizlemi {izerinden siipiiriiliir ve dolayisiyla hava
akimindan kaynaklanan titresimler azalir. Ancak bununla beraber, Sekil 1.1°de
gosterildigi gibi periyodik olarak ilerleyen kanadin hiicum tarafindaki sikistirma

etkisi ve gerileyen kanadin stall durumuna gelmesi, yani kanat tizerindeki kaldirma



kuvvetinin ortadan kalkmasi yiiksek titresimlere sebep olmaktadir. Bu titresimler,
rotorun ileri ugustaki dogas1 geregi olustugundan siirekli mevcuttur ve helikopterin

maksimum ugus hizini sinirlandirmaktadir.

Serbest Hava Akis Hizi. V

W= 180° 3 Bovutlu Akas Etkileri

Gerileven Kanatta Stall Sikagtinlabilirlik
Etkileri

y=270° f

W =907

Ters Akig

Y =0

Sekil 1.1. Helikopter ugusu sirasinda aerodinamik kosullar [2]

Rotor kanatlar1 arasindaki farkliliklar da rotorda diisiik frekanshi titresimlere sebep
olmaktadir. Bu farkliliklar kanat imalatindaki hassasiyetsizlikler nedeniyle olabilecegi
gibi, kanatlarin tamir ve bakimlar1 sonucu olusan yapisal degisiklikler sonucu ortaya

c¢ikabilir. Bu nedenle rotor kanatlarinin siirekli bakim ve kontrolii gerekmektedir.
1.2. Helikopterdeki Titresimleri Azaltma Yollar:
Helikopterdeki titresimleri azaltmada temel olarak diisiik titresime gore rotor tasarimi,

titresimlerin rotor hizalama ve dengeleme metotlari ile azaltilmasi, tiresimlerin pasif

veya aktif kontrol araclari ile bastirilmasi yaklasimlart uygulanmaktadir.



1.2.1. Diisiik titresime gore rotor tasarimi ve optimizasyonu

Hava araci tasariminda temel prensip titresimi azaltarak tahrik kuvveti frekansinin
sebep oldugu yapisal rezonansi engellemektir. Rotor, harmonik aerodinamik
kuvvetlerden yeterli frekans ayirimi saglayacak sekilde tasarlanmalidir. Govde ise
rotor hizinin ve motor, transmisyon ve kuyruk rotoru gibi diger donel sistemlerin

harmoniklerinden rezonansa girmeyecek sekilde tasarlanmalidir.

Helikopterin titresim modlarin analizi, yapinin karmasikligi nedeniyle cok zordur.
Hava araci yapisinin frekanslarin1 ayarlayarak rezonansi engellemek, cok sayida
tahrik frekansinin dikkate alinmasini gerektirdiginden olduk¢a karmasiktir. Ayrica
sadece rotor kanatlarinin frekanslarini ele almak, rotor titresimini minimize edecek

bir tasarim igin yetersizdir.

Son yirmi yilda, optimizasyon metodolojisi rotor tasariminda titresimleri azaltmak
icin kuvvetli bir ara¢ haline gelmistir. Kanadin yapisal ve aerodinamik o6zellikleri
ayarlanarak ve otomatik optimizasyon teknikleri kullanilarak titresim seviyeleri
azaltilmaktadir. Bir optimizasyon islemi i¢in bir ama¢ fonksiyonunun, tasarim
degiskenlerinin ve smnirlayicilarin  belirlenmesi  gerekmektedir. Optimizasyon
programu ile sinirlandiricilar dahilinde amacg fonksiyonunu minimize eden bir set

tasarim degiskenlerinin belirlenmesi gerekmektedir.

Helikopter uygulamalarinda, amac¢ fonksiyonu genellikle titresim yapan rotor gobegi
ve/veya kanat yiiklerini minimize etmektir. Tasarim degigkenleri ise kiitle, yay ve
sontimleme dagilimi ve kanat geometrisi gibi kanadin yapisal ve aerodinamik
ozelliklerdir. Genellikle kullanilan sinirlandiricilar ise kanat frekanslari, otorotasyon
ataleti ve aeroelastik kararliliktir. Hassasiyet analizi optimizasyon isleminde
genellikle hesaplamada en ¢ok islem gerektiren kisimdir. Basit ama pahali bir metot
ise sonlu farklar yaklastirmasidir. Dogrudan analitik yontemle sonlu farklar metodu
icin gerekli zaman biiylik oranda azaltilabilir, ancak bu yaklasim sadece kanat
yiiklerinin ve cevabmin acik analitik ifadelerinin tasarim degiskenlerinin

fonksiyonlar1 olarak bilindigi durumlarda uygulanabilir.



Son yillarda distik titresimli rotor tasarimi i¢in aeroelastik optimizasyonun
uygulandigr pek cok arastirma yapilmistir. Bu arastirmalar aeroelastik kaplinleri
thmal eden basit analizlerden, ¢ok kapsamli aeroelastik optimizasyonlara kadar genis

bir alanda yapilmigstir.

Friedmann ve Shanthakumaran birlestirilmis flaplama-ileri geri-burulma aeroelastik
modeli bir dizi sinirlandirilmamis minimizasyon teknikleri ile birlestirerek saliniml
rotor gobegi kesme kuvvetlerini ve rotor gobegi donme momentlerini azaltmaya

calismustir [3].

Davids ve Weller, kanadin dinamik karakteristiklerini gelistirmek i¢in modal analiz
temelli optimizasyon metodu uygulamistir [4]. Kanat kiitle ve yay dagilimlarin
tasarim degiskeni olarak ele alan bu metot, rotorun yapisal soniimlemesini maksimize
etmek, kanat dogal frekanslarini degistirmek ve rotor gobegi modal kesme
kuvvetlerini ve titresimleri azaltmak amaciyla kullanilmis ve rotor gobegi

titresimlerinin 6nemli derecede azaltilabilecegini gostermistir.

Lim ve Chopra yaptiklar1 kapsamli kanat yapisal optimizasyon c¢alismalarinda titresen
rotor gobegi kuvvetlerini ileri ugusta aeroelastik kararliligi koruyarak minimize
etmeyi amaglamiglardir [5]. Yaptiklar calismada tasarim degiskenleri olarak denge
agirliklarimin kanat tizerindeki yerlesimleri, kanadin yay 6zelligi ve kanadin agirlik
merkezinin kagiklik mesafesini kullanmiglardir. Kanadin aeroelastik analizi zaman ve
konuma bagli olarak sonlu elemanlar metodu ile bir optimizasyon programi
kullanilarak yapilmis ve bilgisayar modelindeki 4 kanatli rotor sisteminde titresim
kuvvetlerinde %60-%90 arasinda bir azalma gergeklestirildigi bildirilmistir. Bu
calismanin en 6nemli katkilarindan biri, kanat cevabinin hassasiyet tiirevlerinin, rotor
gbbegi yiikleri ve Ozdegerlerin tasarim degiskenleri cinsinden dogrudan analitik
yaklagimla bulunmus olmasidir. Bu metotla, sonlu farklar metoduna gore yaklasik

%80 bilgisayar islemci zamani kazanci oldugu da belirtilmistir.

Gilinlimiizde modern helikopter rotor kanatlarinin pek ¢ogu metal kanatlara gore daha

uzun yorulma Omriine ve daha iyi hasar toleransina sahip kompozit malzemelerden



iiretilmektedir. Kanat tasariminda kompozit malzemelerin kullaniminin artmasi, daha
karmagsik geometriye sahip kanatlarin kolaylikla iiretilmesini ve aeroelastik
ozelliklerin sekillendirilmesi potansiyelini de beraberinde getirmektedir. Ganguli ve
Chopra, 4 kanatl ileri geometriye sahip kompozit rotor i¢in aeroelastik optimizasyon
prosediirii gelistirmislerdir [6]. Bu c¢alismalarinda amag fonksiyonu titresen rotor

gbbegi yiikleri ve kanat kokil egilme momentleridir.

Young ve Tarzanin, Mach 0Olgekli 4 kanatli bir rotor {izerine riizgar tiineli ¢aligmasi
yaparak diigiik titresimli rotor tasarimimi dogrulamaya ¢alismislardir [7].
Calismalarinda iki ayr1 rotor test edilmistir. Bunlardan biri referans rotoru olup
geleneksel frekans yerlestirmesi metodu ile tasarlanmistir. Digeri diislik titresime gore
optimizasyon prosediirii kullanilarak tasarlanmistir. Genel maksatli bir optimizasyon
programi kullanilarak 5 ayri ileri hiz i¢in hava yiikleri optimize edilmistir. Bu
optimizasyon caligsmasinda aeroelastik kaplin etkisi ihmal edilmis, disaridan etkiyen
hava yiikleri sabit kabul edilmis ve bunlara gore kanat dinamik cevabi titresen rotor

gbbegi kuvvetlerini minimize edecek sekilde optimize edilmistir.

1.2.2. Titresimlerin rotor hizalama ve dengeleme metotlari ile azaltilmasi

Tiim rotor kanatlar1 teorik olarak ugus sirasinda ayni diizlemde olmali ve birbirleri
arasinda esit acisal mesafeyi korumalidirlar. Rotor kanatlari, imalat asamalarindaki
hassasiyetsizlikler, bakim-onarim sirasinda olusan degisiklikler veya helikopterin
calismasi sirasinda olusan ve biiyiliyen farkliliklar nedeniyle kanat boyunca
birbirlerinden farkli aerodinamik ve yapisal Ozelliklere sahip olabilirler. Kanatlar
arasindaki farkliliklara ayrica kanat kokii ile rotor gobegi arasindaki baglantilarin

farkliliklar1 da eklenebilir.

Bu farkliliklar1 azaltmak igin, bu istenmeyen ve dogal olarak var oldugu kabul
edilebilecek farkliliklara yine bu dogal farkliliklarin sonuglarini yok etmek i¢in bazi
yollarla istemli farkliliklar eklenebilmektedir. Bu istemli farkliliklar, kanadin
aerodinamik ve yapisal Ozelliklerinde sonradan olusturulabilen degisiklikleri

icermektedir. Sekil 1.2°de tipik bir kanatta yer alan hizalama ve dengeleme



elemanlar1 sematik olarak gosterilmistir. Hatve kolu ¢ubugu ayari ile hatve kolunun
boyu degistirilerek, kanadin yunuslama acis1 ve dolayisiyla kanat boyunca etkiyen
aerodinamik ylikiin degismesi saglanir. Pasif firar kenar1 flaplar1 biikiilerek kanadin
egrilik kesiti degistirilebilir ve sonucunda aerodinamik yiikler degistirilebilir. Denge
agirliklar1 kanat boyunca belirli 6zel yerlere yerlestirilerek kanadin kiitle dagilimi

degistirilebilir.
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Hatve Kolu Denge Firar kenari
Cubugu Agirliklar flaplar

Sekil 1.2. Tipik bir kanatta hizalama ve dengeleme elemanlari [1]

Rotordan helikopter govdesine titresimler nedeniyle aktarilan yiikleri azaltmak igin
rotor kanatlarinin hizalanmas1 ve dengelenmesinde c¢esitli metotlar gelistirilmistir.
Rotor kanatlarinin hizalanmasi, yani tiim kanatlarin ug¢ yoriingelerinin c¢akistigi bir
duruma ulasilmast i¢in kanatlar arasindaki farkliliklar1 minimize etmede hatve kolu
ayar1 ve firar kenar1 flaplar1 kullanilarak gerekli ayarlamalar yapilir. Bu ayarlamalar
sonunda, kanatlar arasindaki farkliliklar telafi edilerek tiim ileri hizlarda kanatlarin

ayn1 diizlemde olmasi saglanir. Rotor hizalama sistemleri, hatve kolu ve firar kenar1



flaplarim1 ayarlayabilmek i¢in gerekli bilgiyi saglama {lizerine yogunlasmis ve farkl

kanatlarin “hizadan sapma” degerini 6l¢mek i¢in ¢esitli metotlar gelistirilmistir.

[lk zamanlarda rotoru hizalamak igin bayrak metodu kullamlmistir. Her kanadim ucu
farkli renklerle boyandiktan sonra u¢ noktada bulunan beyaz bir bez rotor kanadi
yolunun kenarina dogru getirilir. Kanat ucunun beze ¢arpmasiyla bez iizerinde olusan
izler kanatlarin hiza bilgisini verir. Rotor hizas1 yiiksekligini ve rotorun dnde veya
geride oldugu bilgisini veren opto-elektronik metotlar 1960’11 yillarda ve strobe 15181
ve kanat ucunda reflektorlerin kullanildigi metotlar 1970’11 yillarda gelistirilmis olup,
kanat hizasini istikrarli bir sekilde dogru olarak veren ileri elektro-optik metotlar

1980’11 yillarda gelistirilmistir.

Gilintimiizde lazer 151811in donen kanattan yansimasindaki farkliliklar esasina dayanan
optik metotlar gibi ¢esitli ileri optik metotlar kullanilarak kanatlarin hizadan sapma
degerleri Olciilmektedir. Bununla beraber, rotorun hizalanmasinin titresimlerin
azaltilmasinda her zaman en iyi sonuglar1 vermedigi, helikopter test ve bakim
uzmanlarinin hiza ayari uygun oldugu halde yiiksek titresim seviyelerine sahip
helikopterlerle karsilastiklar1 bilinmektedir. Bu gercekten yola ¢ikan cesitli helikopter
ireticileri, hiza ayarmi Olgmenin yaninda, cesitli ivmeodlgerlerin gdvde boyunca
yerlestirildigi ve govde titresimlerinin Olgiildiigii ileri ayarlama sistemlerini

gelistirmislerdir.

Helikopter hover durumunda hava asil durumda iken, rotordaki kiitle dengesizligi ile
kanadin hiza ayar1 arasinda bir etkilesim vardir. Bir kanat yiliksekten ucar ve yiiksek
kaldirma uygularsa, normal pozisyonunda yiiksek siiriikleme nedeniyle geride
kalacaktir. Bu durum, kanadin olmasi gereken pozisyonda olmamasi sebebiyle etkili
bir kiitle dengesizligine neden olur. Rotorun dengelenmesi i¢in, gdvde titresimlerini
ve rotorun hizasizliin1 azaltacak rotor ayarlari yapilir. Ayar prosediirii, govde iizerine
yerlestirilmis tiim ivme Olgerlerin ve diger sensorlerin degisik hizlardaki dlgtimlerini
giris verisi olarak kullanan bir bilgisayar yazilimi ile yonlendirilmektedir. Bu

yazilimda degerlendirilen sonuglardan yola c¢ikarak, kanat {izerinde denge



agirliklarinin nereye ve hangi miktarda yerlestirilecegi, hatve ayar ¢ubugunun boyu

ve firar kenar1 flap acisi bilgileri elde edilir.

Cesitli helikopter imalatcilari, ileri ve oldukga karisik rotor ayar sistemleri sunmakta
olup, literatiirde helikopter rotorunun optimal dengelenmesi ve bunun rotor

hizalanmasi ile ilgisini agiklayan detayl1 bir analitik ¢aligmaya rastlanmamustir.

Rotorun dengelenmesi i¢in kullanilan ayar yazilimlari, helikopterin durumu yazilim
icinde yer alan matematiksel modele yakinsa iyi sonuglar vermektedir. Helikopter test
pilotlarinin  tecriibeleri, bu durumun ancak %50~%75 oranlar1 arasinda
saglanabildigini ve matematiksel modelle helikopterin gercek durumunun tam
uyusmadigl hallerde yazilimin rotorun ayari i¢in ileri yonde herhangi bir yardim
saglamadigini gostermektedir. Buna ek olarak, bir ugus sonrasinda yazilim tarafindan
Onerilen degisikliklerin dogru sekilde yapilip yapilamadigi tam olarak
dogrulanamamaktadir. Ciinkii Onerilen rotor ayarlari i¢ i¢e oldugundan birbirini
etkilemekte ve ayarlar bir biitiin olarak ¢ogunlukla dogru yapilamamaktadir. Bu
durum, defalarca tekrarlanan ugus testlerine ve dolayisiyla helikopterin ugus dmriiniin
azalmasina, bakim-onarim siirelerinin ve maliyetlerin artmasina, helikopterin ve

miirettebatin goreve hazir olma durumunun azalmasina sebep olmaktadir.

1.2.3. Titresimlerin pasif kontrol arac¢lari ile bastirilmasi

Helikopter titresimlerini bastirarak azaltma yaklasimi i¢in kullanilan araclar genel

olarak pasif ve aktif kontrol araglar1 olmak iizere iki gruba ayrilmaktadir.

En yaygin pasif kontrol araglar1 dinamik titresim soniimleyiciler ve izolasyonlarin
montajidir. Tipik bir dinamik sonlimleyici tek serbestlik dereceli, yay iizerinde
hareket eden kismen diisiik kiitleli bir sistemdir. Tahrik frekansina ayarlandiginda,
rezonans halinde karst salmim kuvveti uygulayarak destek yapisi iizerinde bir
soniimleyici nokta olusturur. Dinamik rotor gobegi soniimleyici veya bifilar sarkag
bunlara 6rnektir. Ilave agirligi minimize edecek en iyi tasarim, ekstra bir agirhik

yerine helikopterin bir parcasini titresim soniimleyici olarak kullanmaktir. Kaman
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UH-2 helikopterinde batarya, soniimleyici titresim emici agirhk olarak

kullanilmaktadir.

Helikopterlerde kullanilan tipik pasif sontimleyicilerin yerlesimleri ve mekanik yapisi

Sekil 1.3’te gosterilmistir.

TITRESIM EMICT
(STABILATOR-5AG)
rol
L) LH‘ 1
STABILATOR
BACLANTIST

RULMAN STABILATOR

TITRESIM EMICILER |
(BURUN VE KABIN BOL GEST)

TITRESIM EMICILER
(546 VE 50L)

TITRE§IM EMICE

Sekil 1.3. Pasif titresim sontimleyiciler [2]

Titresim izolasyonu montaj1 da diger tipik bir pasif kontrol yontemidir. Titresen bolge
ile govde arasina lastik yastiklar veya yaylar yerlestirilerek titresen sistemden
baglandig1 yapiya aktarilan kuvvetler azaltilabilir. Helikopterlerde, giic aktarma
sistemlerinin govdeye geleneksel montaji esnek desteklerle degistirilebilir. Dinamik
sontimleyicilerle izolasyon araglarinin kombinasyonu UH-1H helikopterlerinde bagari

ile uygulanmaktadir.
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Pasif kontrol sistemleri harici giic gerektirmemekte, tasarimlar1 ve yerlestirilmeleri
kolay olmakla birlikte, hem dinamik soéniimleyicilerde hem de izolasyon montajinda
pratikte ayn1 ortak problem mevcuttur: Helikopterde ilave agirliga sebep olmalarinin
disinda, bu araglar sadece belli titresim frekanslarinda giizel sonuglar vermektedirler.
Rotor doniis hiz1 bir manevra sirasinda biraz degistiginde, tahrik frekansi istenmeyen
bir bolgeye kayabilir. izolasyon sisteminde manevralar sirasinda veya diger ara gegis

ucus sartlarinda biiyiik yapisal esnemeler olusabilir. Rotor kanadina yerlestirilen

dinamik sarka¢ soniimleyiciler siiriikleme kuvvetinin artmasina sebep olmaktadirlar.

1.2.4. Titresimlerin aktif kontrol araclari ile bastirilmasi

Titresim azaltmada soniimleyiciler ve izolatorler gibi geleneksel pasif soniimleme
yaklagimlar1 veya kanat ve gévde yapisinin optimizasyonu, helikopter ugcusunda arzu
edilen konforu gerceklestirmede genellikle yeterince etkili degildir. Son 25-30 yil
boyunca helikopter titresimlerinin aktif kontrolii pek c¢ok arastirmaci ve kurulus
tarafindan arastirilmaktadir. Aktif kontrol sistemlerinde sensorler, tahrik sistemleri ve

kontrolcii olmak tizere li¢ temel eleman vardir.

Helikopter titresimlerinin aktif kontrolii yaklasimlar1 genel olarak helikopter yapisi
tizerinde kontrol ve kanat yapisi ilizerinde kontrol olmak iizere iki kategoriye

ayrilabilir.

Helikopter yapis1 iizerindeki kontrolde, kontrol faaliyetleri dogrudan govde yapisi
izerine uygulanarak, salinim yapan rotor gébegi kuvvetleri tahrik sisteminden gelen
cevapla birlestirilerek titresimlerin yok edilmesi amag¢lanmaktadir. Yapisal cevabin
aktif kontroli (ACSR) metodu, Westland Helicopter tarafindan EH-101
helikopterinde uygulanan ve yapi lizerinde titresim kontroliine verilebilecek bir
ornektir [8]. ACSR, govde ilizerine dagilmis ivme oOlgerlerden, bir dijital kontrol
bilgisayarindan ve ana govde ile transmisyon arasina yerlestirilmis bir takim elektro-

hidrolik kuvvet iiretici elemanlardan olusmaktadir.
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Govde yapis1 iizerindeki kontrol yaklasimi, kanat yapisi iizerinden kontrol
yaklagiminda karsilasilan sinyallerin iletilmesindeki ve kontrol eylemindeki
karmasikliklar1 ortadan kaldirmaktadir. Bu yontemle rotor gobeginden kaynaklanan
titresimlerle birlikte kuyruk rotoru ve diger titresim kaynaklarindan gelen titresimler
de kontrol edilebilmektedir. Gévde iizerindeki titresimi azaltma kapasitesinin sinirli
olmasi, kuvvetlerin aktarimindaki karmasikliklar nedeniyle giivenilirlik ve bakim-
onarim YyOnlerinden karsilasilan problemler ve sistemin helikopterin agirligina

getirdigi ek yiik, govde yapisi tizerinden kontroliin dezavantajlarindandir [9].

Helikopter titresimlerinin kanat yapist iizerinden aktif kontrolii, kontrol kuvvetlerinin
kanat tizerine uygulandigi bolgeye gore iki gruba aynlabilir [10]. Kanat
titresimlerinin aktif kontrolii Sekil 1.4’te gosterildigi gibi kanat kokii bolgesinden
veya aerodinamik acidan daha etkin olan kanat ucu bolgesinden yapilabilir. Kanat
kokiinden aktif kontrol uyarlanabilir (adaptive) kanat kokii ile veya hatve kolu
tizerinden aktif kontrol ile saglanabilir.

g )

1. Bolge 2. Bolge
Kanat Koki Acorinamik
Etkin Kism

Sekil 1.4. Kanat yapisi iizerinden aktif kontrol bolgeleri [2]

Kanat kokii tizerinden aktif kontrol yaklasimlari arasinda Yiiksek Harmonik Kontrol
(HHC) sistemleri 6nemli yer almaktadir. Bu yaklasimda helikopterdeki saykilik, Sekil
1.5’te gosterildigi gibi servo tahrik sistemleri kullanilarak rotor doniis frekansinda
tahrik edilmekte ve bu harekete rotor doniis frekansinin yiiksek harmoniklerinde
kontrol hareketleri eklenerek kanat yunuslama salinimlar1 elde edilmektedir. Bu
yiiksek harmonik kanat yunuslama hareketleri hiicum acisini, i¢ akis hizin1 ve kanat
deformasyonlarin1 etkilemekte ve dolayisla ilave kararli olmayan aerodinamik ve

salimimli atalet ytikleri olusturarak rotor gobegi titresimlerini azaltabilmektedir. Bu



13

nedenle titresim, heniiz kaynaginda iken ve gdvdeye aktarilmadan bastirilabilir.
Bununla beraber, bu tip tahrik metodu rotor doniis frekansinin harmonikleri ile

sinirlidir.

Sekil 1.5. Yiiksek harmonik kontrol (HHC) sematik ¢izimi [11]

Kanatlarin Bagimsiz Kontrolii (IBC), HHC’ye alternatif bir yontemdir. Bu yontemle,
donen sistemdeki her kanat ayri ayr1 ve genis bir frekans araliginda kontrol
edilmektedir. Bu kontrol yaklasimi IBC’ye gore daha kapsamli bir yaklasim olup
HHC’deki sabit tahrik frekansi gibi mevcut bazi sinirlamalari ortadan kaldirmaktadir.
Sekil 1.6’da gosterildigi gibi genellikle donen sistemde kanat yunuslama
baglantilarina hidrolik tahrik sistemleri yerlestirilir. Tahrik sistemlerinin kontrol
girisleri kanat {izerine yerlestirilmis sensorlerden gelen geri besleme sinyallerine gore
yapilir. Bir hidrolik kayar halka birimi donen sistemde hidrolik giicii tahrik

sistemlerine aktarmak i¢in kullanilir.

HHC ve IBC iizerine yapilan gesitli analitik ¢alismalar, riizgar tlineli testleri ve ugus
testleri, bu metotlarin titresimleri %90 oraninda azaltma potansiyellerinin oldugunu,
ancak her iki yaklagimin pratik uygulanmasinda ¢esitli sinirlamalarin oldugunu ortaya

koymaktadir. Helikopter kiitlesindeki onemli artisa sebep olmalar1 ve gerektirdikleri
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ylksek maliyetlerin yaninda, tiim kanada yunuslama hareketi vermek icin yiiksek
tahrik giicii ihtiyaci bu iki metodun mevcut bazi dezavantajlaridir. Ayrica, tahrik
sistemlerinin karmasik yapisi, hava aracinin giivenilirli§ine ve bakim onarimina
olumsuz yan etkileri her iki yaklagimin uygulanmasinda zorluklar ¢ikarmaktadir [12].
Bunlara ek olarak, her iki HHC ve IBC metodu, aktif kontrolii helikopterin temel
ucus kontrol sistemi olan rotor kontrol bilezigi {izerinden yaptigindan bu durum

helikopterin ugus emniyetini dogrudan etkilemektedir. HHC ve IBC bugiine kadar

tiretilmis herhangi bir helikopter tizerinde kullanilmamustur.

3.4 5/rev

Rotor Kontrol Bilezigi

Sekil 1.6. Kanatlarin bagimsiz kontrolii (IBC) sematik ¢izimi [11]

Helikopter rotor kanadi iizerinde aerodinamik olarak etkin olan ve Sekil 1.4’te 2.
bolge olarak gosterilen kanat bolgesine yonelik aktif kontrol uygulamalarinin amaci,
kanat hareketi ile karsilikli etkilesimli olan aerodinamik yiiklerin kontrol edilmesidir.
Sekil degistiren kanatlar iiretilerek kanadin burulmasi, kanat kesitinin degistirilmesi
ve kanadin diizlem dis1 esnemesi saglanabilir. Kanat seklinin degistirilmesi ile aktif

kontrol sematik ¢izimi Sekil 1.7’ de gosterilmistir.

Narkiewicz ve Done, aktif “bender” tipi egilme saglayan titresim bastirma
elamanlarinin yerlestirildigi kanat iizerinde calismalar yapmislardir [13]. Egilme

saglayan “bender” tipi eleman Sekil 1.8’de gosterildigi gibi, biikiilme diizlemine dik
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olarak kanat ekseni boyunca piezoelektrik malzemeler tarafindan sandvi¢ seklinde
cevrilmis elastik bir ankastre c¢ubuk seklinde modellenmistir. Piezoelektrik
katmanlarda voltaj farklilig1 olusturuldugunda, bu eleman egilme hareketi yaparak

baglandigi noktada bir dinamik kuvvet ve moment olusturmaktadir.

_ Actf Fiber Kompozit veya
Macro Fiber Kompozit
Tahrik Sistemi

Rotor Kontrol Bilezigi

Sekil 1.7. Kanat seklinin degistirilmesi ile aktif kontrol sematik ¢izimi [11]

/ / Piilo elektile /

Eanat Bender
ana yapist katrnanlar

Sekil 1.8. Kanat i¢ine yerlestirilmis biikkme tipi aktif kontrolcii [13]

Biiter ve Breitbach, rotor kanadinin burulmasimi saglamak amaciyla adaptif kanat
blikme yaklagimini diger aktif kanat bilkkme yaklasimlar ile karsilastirmistir [10].
Sekil 1.9°da, sirasiyla aktif firar kenar1 flaplari ile olusturulan burulma, gerilme

kuvvetlerinin olusturdugu momentler sonucu saglanan burulma, gerilme kuvvetlerinin
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acili uygulanmasi sonucu olusan burulma ve adaptif kanat blikme yaklasimi ile heliks
seklindeki burulma cesitleri gosterilmistir. Adaptif kanat bilikme yaklasiminin
dezavantaji, rotor kanadi ana yapisinin kanat boyunca oldukca kati olmasi nedeniyle
kanat ana yapisi ile kanat ylizeyi arasinda bunlari birbirinden ayiran bir ara katmana

ihtiya¢ duyulmasidir.

() gerilme luvvetlerinin olugturdugu momentlerle burulma

flap wortekst helikes geldindeld burulma de

olugan anzotropik davramg
/
flap: wortelost

ug vortelksi

(a) Aktif firar kenart flaplari e burulma

45%acth piezoseramik veya aktif fiberler

tahrile sistermi
luvvetlen

 _ Kanat birulmass
(€} acilt genilme larvvetleri sonucu olugan burulma (1) adaptif kanat burulmas1

Sekil 1.9. Kanadin aktif burulmasina yonelik cesitli yontemler [10]

1.2.5. Aktif firar kenar flaplari ile titresimlerin azaltilmasi

Akilli malzemelerin ve oOzellikle piezoelektrik malzemelerin ortaya cikmasi ile
birlikte, kanat titresimlerinin azaltilmasinda diisiik enerji gerektiren yerel tahrik
sistemi olarak aktif firar kenar1 flaplarinin kullanilmasi yaygilasmaktadir. Aktif firar
kenar1 flap1 kullanimi yaklasiminda, rotor kanadi firar kenarinin belirli boliimlerine
ek hareket kabiliyeti kazandirilarak ve flaplar1 belirli harmoniklerde, istenen genlik ve

fazda harekete gegirerek kanat boyunca ek kararsiz salinimli aerodinamik kuvvetler



17

olusturulur. Ayrica, atalet yiikleri ve rotor dinamikleri de aktif flap kontrol
girislerinden etkilenmektedir. Kanadin sadece yaklasik % 4-5 oranindaki kiiciik bir
boliimii tahrik edildiginden, bu yaklasim HHC ve IBC’ye gore ¢ok daha az kontrol
giicti gerektirmektedir [9].

Aktif flap kontrol sistemi Sekil 1.10°da gosterildigi gibi rotor kontrol bileziginden
tamami ile bagimsiz oldugundan, helikopterin ucgus emniyetine etkisi ¢ok az
olmaktadir. Cesitli analitik simiilasyonlarda ve riizgar tlineli testlerinde aktif flaplarin
titresim yliklerinin azaltilmasinda, giiriiltiiniin azaltilmasinda ve rotor performansinin

artirllmasinda dnemli bir potansiyele sahip oldugu gosterilmistir [14, 15].

< Aktif Firar Kenari Flap:

Rotor Kontrol Bilezigi

Sekil 1.10. Aktif firar kenar1 flap1 sematik gosterimi [11]

Piezoelektrik malzemeler diisik agirliga ve yiliksek enerji yogunluguna sahip
oldugundan, flaplarin aktif kontrolii i¢in ¢esitli formlarda piezoelektrik malzeme
esaslt akilli tahrik sistemleri gelistirilmektedir. Bu kavramsal tasarimlar, riizgar
tiinellerinde veya laboratuvar ortamlarinda test edilmektedir. Piezo-bimorph biikme
tahrik sistemleri, piezo-stack tahrik sistemleri ve indiiklenmis-kesme piezoelektrik

tiip tahrik sistemleri gibi tasarimlar iizerine ¢alismalar devam etmektedir [16].

Millott ve Friedmann, aktif firar kenar flap1 lizerine tamamiyle esnek kanat modeli

ele alarak kapsamli bir analitik arastirma yliriitmiisler ve aktif firar kenarmin
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titresimleri azaltmada ve titresen rotor gobegi kuvvetlerinin azaltilmasinda %90’a
kadar etkili oldugunu bildirmislerdir [17]. Bu calismada kanadin burulma yayi
Ozelliginin titresimin azaltilmasinda ve aktif kontroliinde ¢ok etkili oldugu
belirtilmistir. Bu ¢aligmaya gore kanat burulmaya karsi ne kadar kati ise, firar kenari
flap1, titresimi azaltmada o kadar az etkili olmakta ve daha fazla aktif kontrol girisi
gerekmektedir. Bu calismada aktif firar kenar flap kontrolii ile IBC karsilagtirilmas,
her iki metodun titresimi azaltmada etkili oldugu goriilmiis ve ayn1 seviyede titresimi
azaltabilmek icin aktif firar kenar1 kontroliine gore IBC ile kontrolde 5-25 kat daha
fazla gii¢ gerektigi ortaya ¢ikmistir.

Aktif firar kenar1 flap kontroliiniin pratik uygulamalarin1 ve faydalarim1 dogrulamak
icin McDonnel Douglas Helicopter Systems tarafindan NASA Langley Research
Center’in destekledigi caligmalar yiiritiilmustiir [15, 18]. Sekil 1.11°de gosterilen,
kanat eni genisliginin %25°1 oraninda diizgiin sekilli mekanik olarak bir kam ve kablo
takimi ile tahrik edilen firar kenar1 flapa sahip 4 kanath rotor, iiretim hattinda ve
ardindan hover testlerinde test edildikten sonra NASA Langley Subsonic Wind

Tunnel’da test edilmistir.

Yapilan testler sonucunda aktif flapin hareketi ile kenar vortekslerin mukavemetinin
azaldig1 ve dolayisiyla rotor giiriiltiisiinlin azaldig1 sonucu ortaya ¢ikmustir. Fakat bu
giiriiltii azalmasi, genellikle beraberinde kanat yiiklerinin artmasini getirmistir. Rotor
donts frekansinin 5. harmoniginde iiretilen aktif firar kontrol girisinin, titresen rotor

gdbegi kuvvetinin %80’e kadar azaltilmasinda etkili oldugu gézlemlenmistir.

S-76 helikopterinin 4 kanath rotor sisteminde flap boyu ve yerlesimi gibi temel aktif
flap tasarim parametrelerinin degisiminin etkisini incelemek {izere bir caligma
yapilmistir [19]. Hem basit harmonik ac¢ik ¢evrim ve hem de kapali ¢evrim kontrollii
firar kenar1 flap girisleri rotor doniis frekansinin 3., 4. ve 5. harmoniklerinde
incelenmistir. Aktif firar kenar1 kontrol sisteminin titresimi azaltmada tim kanat
hiicum agilarinda etkili oldugu belirlenmistir. Bununla birlikte, aktif firar kenari
flaplarinin orta ileri hizlarda, diisiik veya yiiksek hizlara oranla daha etkili oldugu

goriilmiistiir.



19

Kontrol
Borusu Belkrank

Sekil 1.11. Aktif flap tahrikleyici mekanizmasinin sematik gosterimi [20]

Straub ve Hassan yaptiklar1 kavramsal aktif firar kenar1 flapli rotor tasarimi ile MD-
900 helikopterinde giiriiltiiniin, titresimin ve ayn1 zamanda kanat hiza ayarinin aktif
kontroliinii saglamay1 amaglamiglardir [21]. Aktif kontrol, piezoelektrik tahrik sistemi
kullanilarak siiriilen firar kenar1 flaplarla ve kanadin ugus sirasindaki hizalanmasini
iceriden ayarlayan seklini hatirlayan alasimlarla saglanmistir. Bu ¢alisma sonucunda,
kanat/flap aerodinamik Ozelliklerinin ve kanat/flap/tahrik sistemi dinamik
parametrelerinin ¢ok dikkatli se¢ilmesi gerektigi sonucuna varilmistir. Ayrica, kanat
burulmasi ve kontrol sistemi yay 6zelligi gibi degiskenlerin aktif flap kontroliinde ¢ok

etkili parametreler oldugu belirtilmistir.

De Terlizzi ve Friedmann aktif firar kenar1 flaplar1 kullanarak Kanat Vorteks
Etkilesimi (BVI) sebebiyle olusan titresen rotor gobegi yiiklerinin azaltilmasini
incelemislerdir [22]. Bu calismalar sonucunda, aktif firar kenarmin disiik ileri
hizlarda BVI sebebiyle olusan titresen rotor gobegi yiiklerinin azaltilmasinda ¢ok

onemli bir potansiyele sahip oldugu degerlendirilmistir.

Milgram ve Chopra, tekli diiz firar kenar1 flapinin titresimleri azaltmaya etkisini
incelemek iizere analitik caligmalar yapmislardir [23, 24]. Yapilan analizlerde, rotor

doniis frekansinin 3. ve 4. harmoniklerinde agik ¢evrim kontrollii tekli firar kenari
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flapinin rotor gobegi kesme kuvvetlerini %98’e varan oranlarda azaltabilecegi

belirtilmistir.

Sekil 1.12. Elektromanyetik tahrikleyicili kanat flaplar1 [25]

Gerek analitik simiilasyonlar ve gerekse rilizgar tiineli testleri, aktif firar kenar
flaplarin titresim kuvvetlerinin azaltilmasinda ve dolayist ile rotor performansinin
iyilestirilmesinde ¢ok 6nemli bir potansiyele sahip oldugunu gostermektedir. Bununla
birlikte, giliniimiiz teknolojisinde aktif flaplar mevcut bir kanat tasarimi {lizerine
modifikasyonlar yapilarak yerlestirilmekte ve aktif flaplar {lizerine sadece sinirh
sayida parametrik ¢aligma yiiriitilmektedir. Sekil 1.12°de OH-58 rotoruna takilarak
rlizgar tiinelinde test edilen HeliflapTM elektromanyetik tahrikleyicili kanat flaplari
gosterilmistir [25]. Deneysel amacla kanada takilmis piezo-seramik tahrikleyicili

kanat flaplart Sekil 1.13’te gdsterilmistir [26].

Bu gibi akilli tahrik sistemleri tarafindan siiriilen firar kenari flaplara sahip 6lgekli
model rotor kanatlar1 tizerinde g¢esitli riizgar tiineli c¢alismalart ile ilerleme
kaydedilmis olmakla beraber, gercek biiyiikliikkte uygun tahrik sistemleri ile bagarili
hareket ve mentese moment c¢ikist kombinasyonu heniiz gelistirilmemistir. Bu
nedenle, akilli tahrik sistemlerinin kontrolii, gergek 6l¢ekte rotor sistemlerinde firar
kenar1 flaplarmin pratik uygulamasinda kritik tasarim limiti olmaya devam

etmektedir.
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Sekil 1.13. Deneysel piezo-seramik tahrikleyicili kanat flaplari [26]

1.3. Calismanin Amaci ve Kapsam

Helikopter gibi doner kanathh hava araglarinda akilli malzemeler kullanilarak firar
kenar1 flaplariin aktif kontrolii hem analitik hem de deneysel olarak giincel arastirma
konularindan biridir. Literatlirde degisik tahrikleyici mekanizmalarin kullanildigi
cesitli aktif firar kenar1 flapl rotor kanadi sistemleri yer almaktadir. Yapilan analitik
caligmalar, simiilasyonlar ve az sayida testler aktif firar kenar1 flaplarinin helikopter

rotor kanadi titresimlerinin azaltilmasinda etkili oldugunu gostermektedir.

Aktif firar kenar1 flaplar1 ile titresim kuvvetlerinin azaltilmasi ilizerine yapilan

caligmalarda genelllikle metal rotor kanatlar1 gibi kanat yapisal 6zelliklerinin kanat
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boyunca diizglin dagilim gosterdigi kanatlar ele alinmis, karmasik kompozit rotor
kanatlarindaki aktif firar kenar1 flaplarindan dolay1r titresimdeki azalma
incelenmemistir. Giiniimiizdeki modern helikopterlerin ¢ogu kompozit kanatlar
kullandigindan, kompozit yapili kanat davranisini dogru olarak hesaplayacak

kapsaml1 bir aeroelastik rotor kanadi modeline ihtiya¢ duyulmaktadir.

Literatiir arastirmasi sonucunda, kanadin aeroelastik optimizasyonu yoniinde pek ¢ok
calisma yapildig1 halde, kanad1 aktif firar kenar1 flaplari ile birlikte optimize ederek
en etkili aktif firar kenar1 flap kontrolii ile donatacak bir tasarim metodolojisinin

bulunmadig1 goriilmiistiir.

Bu calismada, ¢oklu firar kenar1 flaplari kullanilarak helikopterdeki rotor kanadi
titresimlerini kontrol etmek icin bir modelleme ve analiz sunulmaktadir. Elastik rotor
kanadi modeli kullanilarak firar kenar1 flaplarinin aktif kontrol parametrelerinin kanat
cevabina etkileri analiz edilerek, helikopter rotor kanadi titresimlerinin ve rotor

gbbegi yiiklerinin azaltilmasi hedeflenmektedir.

Bu amagla oncelikle firar kenar1 flapli helikopter rotor kanadina yonelik kapsamli bir
aeroelastik kanat modeli gelistirilmistir. Rotor kanadi sonlu elemanlar metodu
kullanilarak elastik olarak modellenmistir. Rotor kanadina etkiyen aerodinamik
kuvvetlerin belirlenmesi i¢in bir aerodinamik model segilerek rotor kanadi kokiine ve
rotor gobegine aktarilan kuvvetler hesaplanmistir. Nominal bir rotor kanadi
tizerindeki yiiklerin belirlenmesinin ardindan, flap hareketinin rotordan kaynaklanan

yiiklere ilave etkisi hesaplanmustir.

Firar kenan flaplarinin titresimi azaltmadaki etkisini inceleyebilmek i¢in en uygun
firar kenar1 flap hareketlerinin otomatik olarak belirlenmesi gerekmektedir. Bunun
icin kanat cevabim1 ve kanat kokii yiiklerini hesaplayacak bir ¢éziim metodu
gelistirilmistir. Sistem cevabinin ve sonugta olusan yiiklerin belirlenmesinin ardindan
aktif firar kenar1 flaplar1 agik ve kapali ¢evrim kontrolcii ile kontrol edilerek
tahrikleyici sisteme ait frekans, genlik ve faz acist gibi sinyal ¢ikist degiskenlerinin

sistem cevabina etkileri incelenmistir. Coklu firar kenar1 flaplar1 kullaniminin
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helikopter rotor titresimlerini kontrol etmede etkisi incelenerek etkin ve en uygun
tahrikleyici ¢ikisini saglayacak firar kenar1 flapr kontrolciisii tasarimina yonelik

kurallar ve tasarim Olciitleri belirlenmistir.

Gelistirilen aktif firar kenar1 flapli rotor kanadi modeli ve analiz yontemi ile rotor
kanadi kokii kuvvet ve momentleri hesaplanarak ve sonuglar aktif firar kenar1 flapsiz
kanat sisteminin performans: karsilastirilarak, gelistirilen model ve yodntemin

uygunlugu dogrulanmistir.

Bu c¢alisma bes bolimden olusmaktadir. Calismanin birinci boliimiinde helikopter
titresimlerinin  azaltilmasina yonelik literatiir aragtirmasi yapilarak helikopter
titresimlerinin nedenleri, titresimlerin siniflandirilmasi ve titresimleri azaltma yollar

anlatilmistir.

Caligmanin ikinci boliimiinde helikopter rotor kanadina yonelik aeroelastik kanat
modeli sunulmustur. Bu boliimde kanadin aeroelastik cevabinin hesaplanmasina
yonelik olarak kanat hareket denklemleri olusturulmus, bu denklemlerin ¢6ziim

metodu ve 6rnek bir rotor kanadi icin elde edilen sonuglar sunulmustur.

Calismanin tglincli bolimiinde kanat hareket denklemleri zamana gore sonlu
elemanlar analizi yontemi kullanilarak ¢oziilmistiir. Bu boliimde modal analiz
yapilarak kanadin dogal frekanslar1 ve mode sekilleri hesaplanmis ve elde edilen

sonuclarin literatiirdeki sonuclarla tutarlilig1 arastirilmistir.

Calismanin dordiincii boliimiinde kanat kokii yiiklerini azaltmaya yonelik en uygun
aktif firar kenar1 flap1 tahrikleyici cikis1 degiskenlerinin belirlenmesine yonelik
calismalar yapilmistir. Bu béliimde ¢oklu firar kenari flaplart kullaniminin helikopter
rotor titresimlerini kontrol etmede etkisi incelenerek etkin ve en uygun tahrikleyici
cikisini saglayacak firar kenar1 flapt agik ve kapali ¢evrim kontrolciisii tasarimina
yonelik kurallar ve tasarim Olglitleri belirlenmistir. Calismanin besinci boliimiinde
elde edilen sonuglar ve ileride yapilacak ¢aligmalara yonelik tavsiyeler yer

almaktadir.
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2. MODELLEME VE ANALIZ

Bu caligmada helikopter, kat1 cisim hareketi yapan bir gdvde ve iizerinde elastik
kanatlardan olusan bir ana rotor olarak modellenmistir. Ana rotoru olusturan her
kanadin flaplama egilme, ileri-geri egilme ve burulma deformasyonlarina maruz
kaldig1 kabul edilmistir. Bu deformasyonlarin orta derecede oldugu, dolayisiyla

gerinimlerinin diisiik oldugu kabul edilmistir.

Hamilton prensibi kullanilarak kanadin elastik ve kinetik enerji ifadeleri elde edilmis,
bu ifadelerin tiim kanat boyunca integralleri bulunarak rotor kanadmna ait Kkiitle,

soniimleme, yay matrisleri ve genel kuvvet vektorleri hesaplanmustir.

2.1. Aktif Firar Kenar Flaph Elastik Kanat Modeli

Bu calismada elastik kanat modeli ele alinmaktadir. Kanat tizerindeki her noktanin
eksenel, flaplama ve burulma deformasyonlarina maruz kaldigi kabul edilmektedir.
Stirekli kanat modeli, belirli sayida serbestlik derecesine sahip sonlu elemanlara
boliinecektir. Her sonlu elemanda boyutsal, atalet ve yapisal 6zelliklerin eleman

boyunca diizgiin dagildig: kabul edilmektedir.

Helikopterin ana rotorunu olusturan kanatlarin her birinin dig ylizeyine, firar kenari
boliimiine belirli genislikte firar kenar1 flaplar yerlestirildigi kabul edilmistir. Firar
kenar1 flaplart belirli harmoniklerde tahrik edilerek, kanat boyunca ilave diizensiz
aerodinamik ytiikler olusturulabilir. Ayrica, atalet kuvvetleri ve rotor dinamigi de aktif
firar kenar1 kontrol girislerinden etkilenir. Dogru siddette ve fazda verildiginde, bu
ilave kuvvetler kanat yiiklerinin ve rotor gobegi titresim kuvvetlerinin azaltilmasini

saglayabilirler.

Bu c¢alismada, firar kenar1 flaplarinin hiicum kenari, kanadin firar kenarma bir
mentese yardimi ile tutturulmustur. Flap o6zelliklerinin flap ana eksenlerine gore

simetrik oldugu ve flap boyunca diizgiin dagildig1 kabul edilmistir. Kanat {izerinde
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geometrik eleman sayisindan fazla olmayacak sekilde herhangi sayida firar kenari

flap1 modellenebilir.

Firar kenar1 flapinin yapacagi hareketlerin kontrol sistemi tarafindan belirlendigi ve
flapin hareketinin tanimlandig1 kabul edildiginden, kanat hareketini analiz etmek icin
kullanilacak sonlu elemanlar modeline firar kenar1 flaplari nedeniyle eklenecek ilave
bir serbestlik derecesi yoktur. Bu ¢alismada, aktif firar kenar1 flaplarinin, rotor hizinin
herhangi sayida bir harmoniginde veya kontrolcii tarafindan belirlenen frekanslarda

periyodik hareket yaptig1 kabul edilecektir.

Helikopter rotor kanadi aktif firar kenar1 flap1 olarak Sekil 2.1°de gosterildigi gibi diiz
flap ve servo flap olmak {lizere iki alternatif kullanilabilir. Diiz firar kenar1 flaplar
genellikle bir kanat profili lizerine entegre edilirken, servo flap helikopterin firar

kenarinin sonuna eklenen ayri1 bir aerodinamik yiizey olusturmaktadir.

—— T

— —

& B xf Doz Flap
®<p

Sekil 2.1. Diiz ve servo firar kenari flaplari [2]

Servo flap sisteminde, tipik olarak Kaman helikopterlerindeki gibi ayr1 dis bir
aerodinamik yap1 rotor kanadinin firar kismina monte edilip hiicum agis1
degistirilerek genellikle mekanik yollarla kontrol edilmektedir. Servo flap ile kanat
elastik ekseni arasindaki goéreceli olarak biiylik ofset mesafesi, biiylik aerodinamik
yunuslama momentleri olusmasina imkan verir. Kanat, bu momentlere burulma
elastik deformasyonlar1 seklinde cevap verir ve bu deformasyonlar rotor kontrolii igin
periyodik aerodinamik yiikler olusturur. Servo flaplarin, flapin hiicum kenar ile ana
rotor kanadinin firar kenar1 arasindaki yatay bosluga bagh olarak aerodinamik agidan

dezavantajlar1 vardir. Bu bosluk, flapin tasima ve kanat yunuslama momentleri
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olusturma kabiliyetini azaltabilir. Ayrica, servo flaplarda giivenilirlik ve idame

ettirilebilirlik agilarindan problemler yasanabilmektedir.

Diiz flap, kanadin mevcut profiline uygun sekilde yerlestirilmektedir. Kanat elastik
ekseni ile diiz flap arasindaki mesafe az oldugundan, ucaklarda kullanilan flaplara
benzer sekilde bu flaplar tasima flap1 olarak da adlandirilmaktadir. Diiz flaplarla

yiiksek mentese momentleri elde edilebilir.

Bu calismada sadece diiz firar kenar flaplar1 ele alinarak modelleme yapilmistir. Bu
boliimde gelistirilen matematiksel model, aktif firar kenar1 flap1 olmayan bir kanat
modeli esas alinarak incelenmis ve elde edilen sonuglarin literatiirdeki sonuclarla
tutarliligl arastirnlmistir. Dolayisiyla temel kanat icin gelistirilen modelin uygun
oldugu dogrulanmistir. Dogrulanmis bu matematiksel kanat modeli esas alinarak,
aktif firar kenar1 flaplarinin rotor gobegi titresimlerinin ve kanat yiiklerinin

azaltilmasinda etkisi incelenmistir.

Firar kenar1 flapinin yapisal 06zelliklerinin kanat yapist i¢ine dahil oldugu ve
dolayistyla flapin kanada herhangi yapisal bir katkisi olmadigi kabul edilmistir.
Flapin varlig1 nedeniyle kanat yayindaki degisikligin ihmal edilebilir oldugu kabul

edilmistir.

Kanat iizerinde firar kanadi flapinin varligi kanat hareket denklemlerine uygun
sekilde dahil edilmistir. Bu ¢alismada, aktif firar kanadinin aerodinamik katkisi kanat
hareket denklemlerinde ilave ylik vektorii olarak ele alinmistir. Diiz flapin atalet

katkis1 ek bir yiik vektorii olarak dikkate alinmistir.

2.2. Koordinat Sistemleri

Kanat ve firar kenar1 flap hareketlerini tanimlamak i¢in ¢esitli koordinat sistemleri
tanimlanmigtir. Kullanilan koordinat sistemleri, daha o©nce yapilan benzer
calismalarda yer alan koordinat sistemlerine benzer sekilde ele alinmis ve ilave olarak

flap ve mentese koordinat sistemleri eklenmistir [27].
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Tiim koordinat sistemleri bir set birbirine dik i, j ve k birim vektérlerinden olusan

sag el kartezyen koordinat sistemleri olarak tanimlanmistir. Bu ¢alismada kullanilan
koordinat sistemlerinin kisaltmalar1 ve tanimlar1 su sekildedir: [M] rotor gébegi donel
olmayan koordinat sistemi, [R] rotor gobegi donel koordinat sistemi, [U] deforme
olmamig kanat koordinat sistemi, [L] deforme olmamis yerel koordinat sistemi, [D]
deforme olmus kanat koordinat sistemi, [H] flap mentese koordinat sistemi ve [F] flap

koordinat sistemidir.

2.2.1. Rotor gobegi donel olmayan koordinat sistemi

A

Rotor gobegine sabit donel olmayan koordinat sistemi 7,, j, ve k, birim
vektorleri ile tanimlanmis, merkezi rotor safti olan ve helikopter govdesine gore

sabit bir kartezyen koordinat sistemidir. Bu koordinat sisteminde 7,, birim vektorii
helikopter gévdesi boyunca kuyruk tarafina, j, birim vektorii ilerleyen kanadin

ucuna dogru ve IQM birim vektorii rotor saftinin merkezinden yukari dogru

yonlendirilmistir.
2.2.2. Rotor gobegi donel koordinat sistemi

Rotor gobegine sabit donel koordinat sistemi, merkezi rotor saft ekseni ile kanat

elastik ekseninin kesisim noktast olan donel bir kartezyen koordinat sistemidir. Bu
koordinat sistemini tanimlayan i,, j, ve l:tR birim vektorleri, rotor gobegine sabit
donel olmayan koordinat sistemine gore kanatla birlikte k . cksenine gore QQ hizi ile

donerler. i » birim vektorii saft eksenine dik, deforme olmamis kanat elastik ekseni ile

ayni diizlemde (kanat elastik ekseni ile 6n koniklik acist1 B, =0 iken cakisik) ve
kanat ucuna dogru yonlendirilmistir. j, birim vektorii x eksenine ve saft eksenine
dik ve ilerleyen kanada dogru yonlendirilmistir. IQR birim vektorii ise kanat saft

ekseni k . 1le cakisik ve yukart dogru yonlendirilmistir.
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deforme olmamis elastik eksen

Xm

Sekil 2.2. Rotor gobegi donel ve donel olmayan koordinat sistemleri [28]
Rotorun agisal doniis hiz1 Q, “R” koordinat sisteminde su sekilde tanimlanir:
O=0Q-k, 2.1)

Rotor gdbegine sabit donel ve donel olmayan koordinat sistemleri arasindaki

doniisiim matrisi su sekildedir:

ir cosy siny 0|7, iy
Jrp=|-sing cosy ORj, ¢ =Ty (2:2)
ky 0 0 1|k, ky,

Burada azimut acisi, y saat tersi yon pozitif yon kabul edilerek su sekilde

tanimlanmaistir:

v =Qt (2.3)
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2.2.3. Deforme olmamis kanat koordinat sistemi

Deforme olmamus kanat koordinat sistemi 7,,, j, ve IQU birim vektorlerinden olusur
ve rotor gobegi donel koordinat sistemi ile hemen hemen aymidir. Sadece, bu
koordinat sistemi }'R eksenine gore 8, Onkoniklik agisi kadar egimlidir. Rotorda

onkoniklik yoksa bu iki koordinat sistemi birbirinin aymisidir. Bu iki koordinat

sistemi arasindaki doniisiim matrisi su sekildedir:

i, cosff, 0 sing, I Iy
ju = 0 1 0 jR =Tr .}R (2.4)
ky —sinf8, 0 cosf, ||k kg

Deforme olmamis kanat koordinat sistemi ile rotor gobegine sabit donel olmayan

koordinat sistemi arasindaki doniisiim su sekilde ifade edilir:

i, iy cosfB,cosy  cosf, siny  sinf, |1 iy
Ju (= TorTh T = —smy cosy 0 Jr=Tou\Ju
ky k,, —sin 8, cosy —sinf, siny cosf, || K k,

(2.5)

2.2.4. Deforme olmamus yerel koordinat sistemi

Bu koordinat sisteminin merkezi kanat lizerinde kanat kokiinden x =r/R uzaklikta
herhangi bir P noktasidir. “L” sisteminin birim vektorleri “U” sistemi ile ayni
olmakla birlikte, “L” sistemi ile “U” sisteminin merkezleri farklidir. “L” sistemi
icindeki bir konum vektorii, “U” sistemine asagidaki yer degistirme transformasyonu

ile tasinir:

jL = jU (2-6)
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v, =¥, +[x 0 0k, (2.7)

2.2.5. Deforme olmus kanat koordinat sistemi

Deforme olmus kanat koordinat sistemi i p ,jq ,l€§ birim vektorleri ile tanimlanir ve
kanadin yer degistirmesi ve doniisleri i¢in kullanilir. Deforme olmamis elastik eksen
tizerindeki bir P noktasi, Sekil 2.3°te gosterildigi gibi u, v ve w deformasyonlari
sonucu ve deforme olmus elastik eksene gore toplam kanat yunuslama agist 6,

(pozitif yukar1 yonde) kadar donerek P’ noktasina hareket eder. Deforme olmus

kanadin kesiti Sekil 2.4’te detayli olarak gosterilmistir.

deforme olmus

Xm

Sekil 2.3. Bir noktanin deforme olmus ve olmamis sistemler arasi hareketi [28]

Deforme olmus kanat koordinat sistemi ile deforme olmamis kanat koordinat sistemi

arasindaki doniistim, Euler agilant £, S ve 8 tzerinden Sekil 2.5°te gosterilmistir. Bu

acilar cinsinden deforme olmus-deforme olmamis kanat koordinat sistemleri

arasindaki doniisiim matrisi su sekildedir:
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cos fcosg cos fsing sin 3
Tpy =|—sin@sin fcosd —cosfsing  cos@cosd —sinfsin fsind  cos Bsinf

—cos@sin fcos¢ +sinfsing  —sin@cosd —sing sin fcosd  cos fcosb

(2.8)

e
c |
I 1\ J
T
ac c/4eacg
ac = aerodinamik merkez
c/4 = geyrek veter

cg = kiitle merkezi
Zy 4 ea = elastik eksen

! ! Yy

Sekil 2.4. Deforme olmus kanadin kesiti [28]

Xy

Sekil 2.5. Deforme olmus ve olmamis sistem doniisiimii Eular agilar: [28]
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Yer degistirmeleri Euler agilar1 cinsinden ifade etmek cok elverisli olmadigindan,
kanat yer degistirmelerini kullanmak daha uygun olmaktadir. Bu sekilde, doniis
matrisindeki terimler kanat yer degistirmeleri cinsinden ifade edilen diger terimlerle
bir araya getirilebilir. Kiigiik a¢1 kabulii yapilarak, Euler agilarinin yaklasik degerleri

su sekilde verilebilir:

12 12
amé:—i7%=?;L— 2.9)
-
gngz—?ijy (2.10)
—

coséz«/l—a)'2 (2.11)
sin f = o' (2.12)
0=06 (2.13)

Burada v' ve w' degerlerinin ¢ok kii¢lik oldugu ( << 1) kabul edilirse, yukaridaki

ifadeler asagidaki sekle doniisiir:

amgzl_ifj_éwd (2.14)
;

gngzl_?,z (2.15)

cosf=1-tw" (2.16)

sin f = o'

2.17)
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(5
I
S

(2.18)

Bu degerler Es. 2.8’de yerlerine konuldugunda, deforme olmus-deforme olmamis

kanat arasindaki doniisiim matrisi su sekilde elde edilir:

V!Z a)r2 . .
l-— 1% @
2 2
VI2 a),z
Ty =|—(V'cosl +@'sin6) (1- 7) cosd —v'w'sing, (1- T) sin @,
V!2 a)/2
v'sin6, — @' cos 6, —(I—T)Siné?1 —v'o'cosd, (1- 5 )cos 0,
(2.19)
Toplam kanat yunuslama ac1si, 8, su sekilde ifade edilir:
O =0,+¢ (2.20)

Burada 6, kontrol sistem ayarlar1 ve kanat 6n burulmasi nedeniyle var olan sabit

yunuslama acisii ve ¢ ise elastik burulma agisini ifade eder.

2.2.6. Flap mentesesi koordinat sistemi

Flap mentesesi koordinat sistemi 7,, j, ve IQH birim vektorleri ile tanimlanir. Bu
koordinat sisteminin merkezi firar kenar1 flap mentesesi lizerinde ve kanat elastik
eksenine d paralel uzakliktadir. H sisteminin birim vektdrleri D sistemindeki birim
vektorlere paraleldir. Firar kenar1 flap mentesesi koordinat sistemi Sekil 2.6’da

gosterilmistir. Buna gore:

Ly Ip

Jut=1Jo (2.21)
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H ve D koordinat sistemleri arasinda konum vektorii dontisiimii su sekildedir:

v, =v,+[0 —d 0}j, (2.22)

flap mentese ekseni ey
Sekil 2.6. Firar kenar1 flap mentesesi koordinat sistemi [2]

2.2.7. Flap koordinat sistemi

Flap koordinat sistemi, kanat firar kenar1 flap1 {izerinde 7,., j, ve k » birim vektorleri

ile tanimlanir ve flapla birlikte flap acis1 & ile hareket eder. Firar kenar1 flap

koordinat sistemi Sekil 2.7°de gosterilmistir.

F ve H koordinat sistemleri arasindaki doniisiim su sekildedir:

i i, 1 0 0 1[4, 1 0 0],
Jet=Tedjy =0 cosd sind[{j,+=|0 1 5K/, (2.23)
IQF IQH 0 —sind cosd IQH 0 -0 1 IQH

Tiim donel doniisim matrisleri ortogonal koordinat sitemleri arasindaki
dontisiimlerden olustugundan, bu matrislerin tersleri ve transpozlar1 arasinda asagida

verilen bagintilar vardir:
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flap mentese ekseni

Sekil 2.7. Firar kenar flap koordinat sistemi [2]

=T (2.24)
T, =T, (2.25)
Tl =T (2.26)

2.3. Hareket Denklemleri

Bu bolimde, Hamilton prensibi kullanilarak kanat hareketini tanimlayan kismi

diferansiyel denklemler olusturulmustur. Hamilton prensibi su sekilde ifade edilir:
l/ Nb
o= | [Zl (6U, —oT, - 5Wl.)}§t =0 (2.27)

Burada oU gerilim enerjisindeki degisimi, o7 kinetik enerjideki degisimi, oW dis
kuvvetler tarafindan yapilan isteki degisimi ve N, kanat sayisimi ifade etmektedir.
Aktif firar kenar1 flaplarinin olusturdugu ataletsel ve aerodinamik etkiler, 6/ ifadesi
icine ilave virtiiel is olarak eklenmistir. Firar kenar1 flapinin toplam gerinim enerjisine
etkisinin ¢ok az oldugu ve dolayisiyla flaplarin varligindan dolay1 yaylanmadaki

degisimin ihmal edilebilir oldugu kabul edilmistir.
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Kinetik enerji, gerinim enerjisi ve virtiiel is degisimlerinde kanatlardan (b) ve

aerodinamik kuvvetlerden ( AF ) gelen etkiler vardir.

sU, = 8U, (2.28)
ST, = 5T, (2.29)
W, = oW, (2.30)

Rotor hizinin sabit oldugu ve rotorun periyodik doniis hareketi yaptig1 kabul edilirse,

Hamilton prensibine gore kanadin hareketi su sekilde ifade edilir:
27
ot = | [Z(wi—ﬁn—ﬁm)}dw (2.31)

2.4. Kanat Kinetik Enerjisi

Bu béliimde, rotor sistemine ait toplam kinetik enerji ifadesi hesaplanmistir. Kanat
hareketi, genel olarak kanadin flaplama, ileri-geri, burulma ve eksenel
deformasyonlar1 cinsinden tanimlanir. Kanadin eksenel yonde deformasyonlarinin
cok kiiciik oldugu kabul edildiginden, bu calismada kanadin eksenel elastik dinamigi
ele almmamistir. Kanat kinetik enerjisi, kanat toplam hizina baglh olarak su sekilde
ifade edilir:

R
0

T, =%[ [[ ¥V Vdndsdr (2.32)

Kanat toplam hizi, kanadin rotor goébegine gore bagil hareketi ve rotor gobeginin

kendi hareketinden kaynaklanmaktadir. Buna gore,

V=V, +V, (2.33)
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Bu calismada, rotor gdébeginin kendi hareketinden kaynaklanan kinetik enerjinin,
kanadin rotor gébegine gore bagil hareketinden kaynaklanan kinetik enerjiye gére ¢ok

kiigiik oldugu kabul edilmistir. Bu durumda, kinetik enerji ifadesi su sekli alir:

R o o
T, =1 jo [ p,V, ¥,dndgdr (2.34)

A

Kinetik enerjideki varyasyon su sekildedir:

ST, = L[ ([ p.V, oV, dndcdr (2.35)
A

0

Kanat hiz1 su sekilde ifade edilebilir:
V=) + @, %7, (2.36)

Burada 7, kanat iizerindeki bir noktanin rotor gobegine gore konum vektorii ve @,

acisal hiz1 gostermektedir.

Deforme olmamis elastik eksen iizerindeki bir P (x,0,0 ) noktasinin deforme olmus
eksen tzerindeki P'(x+u,v,w) noktasina dogrusal hareketi ve deforme olmus
elastik eksene gore 6, acis1 kadar donmesi sonucu, rotor gobeginden P’ noktasina

konum vektorii su sekilde ifade edilmektedir:
r :xulfu +yu,ju +ZU,I€U (2.37)

@, agisal hiz1 su sekilde tanimlanir:

o, = Q(sin ﬁpr +cos ,BPIQU )z Qﬂpr +Qk, (2.38)
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Es. 2.37 ve Es. 2.38’deki ifadeler Es. 2.36’da yerlerine konuldugunda, kanat hizi
asagidaki sekilde ifade edilir:

Vy=Vyooly + Vo du +Vo. oy (2.39)
Burada:

View =% —Q, (2.40)
Vo =91 +Qx, —Qp,z, (2.41)
Viw =2+ QB (2.42)

Es. 2.40, Es. 2.41 ve Es. 2.42°deki hiz bilesenlerinin varyasyonlari su sekildedir:

A

&V, =V, iy +Vy, oy + 6V, ky (2.43)
Burada:

&, v = 0% —Qdp, (2.44)
V., = +Qd, - QB &, (2.45)
SV, =& +QB, 5, (2.46)

Es. 2.44, Es. 2.45 ve Es. 2.46°daki ifadeler Es. 2.35’teki yerlerine konuldugunda ve
pargall integraller alinip gerekli diizenlemeler yapildiginda, Es. 2.35 asagidaki gibi

yazilabilir:
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oT, = [ jA [, 60, + 7,6, + T, &, hindcar (2.47)
Burada:

T, =—% +2Qy, +Q7x, —Qzﬂpzl (2.48)
T, =-p - 20 +Qy, +2Qp 7, (2.49)
T, =-%-QB x, -Q°B,’z, 208, 7, (2.50)

Deforme olmamis koordinat sisteminde kanat yer degistirmeleri su sekilde

tanimlanmistir:

X, =x+u—A.¢' —v'(17cos6, - sin6,)—w'(nsin 6, + ¢ cos 6,) (2.51)
y, =v+ (77 cos 8, — ¢ sin 6, ) (2.52)
z, = w+(77 sin 6, + ¢ cos 91) (2.53)

Es. 2.51, Es. 2.52 ve Es. 2.53’deki yer degistirmelerin varyasyonlari su sekildedir:

S, = Ou — A, 84" — 6v'(17cos 6, — £ sin 6, ) — Sw'(;7sin 6, + £ cos 6,)
+66,[v'(nsin 6, + ¢ cos 0, ) — w'(17cos 6, — £ sin 6, )] (2.54)

&, =v—066,(nsin 6, + ¢ cos b)) (2.55)

&, = ow+ 60, (ncos 6, — £ sin ,) (2.56)
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¢ ve ¢3 acilar1 arasindaki fark su sekildedir: ¢ deforme olmamis elastik eksene gore

doniis acisini, ¢? ise deforme olmus elastik eksene gore doniis agisimi ifade

etmektedir. Bu iki a¢1 arasindaki iliski su sekildedir:
p=g+| ——d (2.57)
X 0°x

Kinetik enerji terimleri ¢ cinsinden tanimlanmakta fakat 43 cinsinden ¢ikarilmakta ve

gerektiginde birbirine doniistiiriilmektedir.

Eksenel deformasyon u , deforme olmamis koordinat sistemine gore elastik burulma,
¢ ve toplam kanat yunuslama agisi, 6, yukarnidaki esitliklerde yerlerine

yerlestirildikten sonra, ikinci dereceye kadar olan terimler korunarak Es. 2.47 su

sekilde yeniden yazilir:

1 A
oT, = || (Tvév+Tv,5v'+TW5w+TW,M+T¢5¢+TF )dx (2.58)
Burada

T, = mle, (Q2 cos 0, + G, sin 6, )+ Qv — Q% dsin 6, + 20, v + 2Qv'e, cos 6,

v

+200e, sin 0, — ¥+ ge, sin 0, +20[ (' + W'W')dx} (2.59)
T, = ml|-e,(Qxcos 6, - Q xgsin 6, + 20 cos 4, ) (2.60)
T, = m[— OB x—fe, cosO, — 208, — v — de, cos 00} 2.61)

T, = ml— e, (szsin 0, + Q2 gx cos 6, +2Qvsin g, )J (2.62)
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T, = m[— k¢ —Qz(k%2 —~ kmlz)cos 6,sin 6, —Q°xf3 e, cos g, — Q’ve, sin b,

2.1 . 2.1 e : 27 2 2
+Q%v'xe, sin g, — Q" w'xe, cos §, + Ve, sin 6, — ) ¢(ka —k,, )005290

~ e, cos 0, — k, 0, | (2.63)
T, = ml=(@2x + 200 )|[ (v + w' i) (2.64)

Kesitsel integraller su sekilde tanimlanmistir:

m= prsdndJ (2.65)
me, = jAj p.ndndl (2.66)
mk, > = jA [ p,¢2dnds (2.67)
mk,, * = IAI p,n dndg (2.68)
mk,’ =fAIps (7> + ¢ Jandg (2.69)

Yukaridaki esitliklerde e, kanadin kiitle merkezinin veter eksenindeki ofset
uzakligini, k, ve k, sirasiyla flap ve veter yonlerindeki jirasyon yarigapini ifade

etmektedir.

Kanat kinetik enerjisi denklemlerinin ¢ikarilmasinda, kanat kesitinin & -7

diizlemine gore simetrik oldugu kabul edildiginden, ”( ( )d nd¢ formundaki tim
A
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integrallerin degeri sifira esittir. Kanat kesitinin toplam burulma ataleti su sekilde

bulunur:

mi,> =mlk, * +, *) (2.70)

m

2.5 Gerinim Enerjisi

Bu boliimde, rotor sisteminde kanadin elastik deformasyonlarina ait toplam gerinim

enerjisi hesaplanmistir.

Kanadin Bernoulli-Euler ¢ubuk gibi davrandigi ve dolaywsiyla o, =0, =0, =0
oldugu kabul edilmistir. Kanadin gerinim enerjisi su sekilde tanimlanmistir:
U, =4[ [[ (08 + 0,8, + 06, Mnddx 2.71)

A

Dogrusal gerilim-gerinim esitlikleri (o, = E¢,,, o, =Gs,,, o, =Ge, ) yerlerine
konuldugunda,
! 2 2 2
U, =4[ [[(Ee.} + Ge.,’ +Ge,* ndgd 2.72)
A
Gerinim enerjisindeki varyasyon su sekildedir:
su, =[ [[(Ee 0, +Ge,,06,, +Ge, 0, Mnd{dx (2.73)

A

Gerinimler su sekilde ifade edilir:

gxx :ul+%v12 +%W’2 _ﬂr¢”+(772 +§2X00¢,+%¢,2)
—v"(cos B, — ¢ sin B, )— w"(sin 6, + ¢ cos 6,) (2.74)
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£,y =LY (2.75)
£, =19’ (2.76)
Es. 2.74, Es. 2.75 ve Es. 2.76°daki gerinimlerin varyasyonlari su sekildedir:

e = Su' + V'V +wow' — A,08" + (n* + )0, + 459’
—(ncos 8, —¢sin B, \ov" +w"S6,)— (nsin 6, + £ cos , \Sw" —v"56,)

(2.77)
e, =—(o9' (2.78)
og,, =109’ (2.79)
¢ ve ¢ acilan arasindaki baginti, daha dnce de ifade edildigi gibi su sekildedir:
p=g+[ w'dx (2.80)
gz; acisiin ¢ok kiiciik oldugu kabul edilerse, asagidaki esitlikler elde edilir:
sin@, = sin(t?0 +g3); sin 6, +¢?cosl90 (2.81)
cosf, = cos(6’0 +¢?); cosd, —gsin 6, (2.82)

Toplam eksenel uzama u , elastik deformasyon u, ile agisal oOnkisalma

deformasyonunun toplamindan olusmaktadir. Bu ¢alismada, elastik eksenel

deformasyon ihmal edildiginden (u, = 0 ), toplam eksenel uzama su sekilde ifade

edilmistir:



X
uz—%+'[ (v'2 +w’2}lx
0
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(2.83)

Yukaridaki ifadeler yerlerine konuldugunda ve ikinci dereceye kadar olan terimler

korundugunda, Es. 2.73 su sekilde yazilir:
oU, = Ll U, 6+ U 60 +U 50"+ U;0p+U ;00 +U 64" kix

Burada:

U,. =V'(EI cos® 6, + EI, sin> 6, )+ w'(EI. — EI , )cos 6, sin 6,
— §'EB,6] cos 6, + w" $(EI . — EI )cos 26, +v"$(EI . — EI , )sin 26,
+(GJ + EB,OY Jpw'

U, =(GJ+EB,6) P

U, = w"(EIyy cos’ @, + EI _sin’ 6, )+ v”(EIZZ —EI, )cos 6,sin 6,

— §'EB,0, sin 6, + w" §(EI . — EI, )sin 26, +v"$(EI . — EI, )cos 26,

U, =w"(EL. - EI )sin 0, cos 0, +v"w'(EI. — EI }eos 20,
—v"? (EIZZ —EI, )sin 6, cos 6,

U, =GJ'+w'v')+ EB,0;’§ — EB,§'(v' cos 0, + w"sin 9, )

U, = EC,§"+EC, (w"cos @, —v"sin 6, )

Kesitsel ozellikler su sekilde tanimlanmustir:

(2.84)

(2.85)

(2.86)

(2.87)

(2.88)

(2.89)

(2.90)
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EI, = jAj ECdnde (2.91)
El_ = _UEnzdndg“ (2.92)
EA = jA j Ednd¢ (2.93)
GJ = jAjG(ﬁz + &2 Jands (2.94)
EB, = jAj E(p? +¢? Y dnds (2.95)
EB, = jAjEn(qz + ¢ dnd¢ (2.96)
EC, = ijidng (2.97)
EC, = jAj ECA,dnd¢ (2.98)

Kanat gerinim enerjisi esitlikleri ¢ikarilirken kanat kesitinin & —7 diizlemine gore

simetrik oldugu kabul edildiginden, ”g ( )dnd¢ formundaki tim integrallerin
A

degeri sifira esittir.

Helikopterde kullanilan rotor sistemi tipine baghh olarak flap ve ileri-geri
menteselerde kanat hareketlerini kanat durmakta iken veya diisiik hizlarda hareket
ederken smirlandirmak amaciyla mekanik durdurucular kullanilmaktadir. Literatiirde
yer alan bazi ¢aligmalarda, bu durduruculardaki donel yaylardan kaynaklanan gerinim

enerjisi helikopterin inis ve kalkiglarinda diisiik rotor hizlar1 i¢in hareket
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denklemlerine dahil edilmistir. Bu calismada, helikopterin ugusu sirasinda rotor
hizinin sabit oldugu kabul edildiginden, flap ve ileri-geri menteselerde donel

yaylardan kaynaklanan gerinim enerjisinin ihmal edilebilir oldugu kabul edilmistir.

2.6. Virtiiel Ts

Bu boliimde, kanat iizerindeki aerodinamik kuvvetlerden kaynaklanan virtiiel is

hesaplanmaktadir.

Bu calismada, helikopterin ucusu sirasinda rotor hizinin sabit oldugu kabul
edildiginden ve dolayisiyla kanat iizerindeki merkezcil kuvvetin her zaman g¢ok
yluksek degerlerde oldugu kabul edildiginden, yercekiminin etkileri ihmal
edilmektedir.

2.6.1 Aerodinamik kuvvetlerin yaptig: virtiiel is

Aerodinamik kuvvetler tarafindan yapilan virtiiel is su sekilde ifade edilebilir:
1 ~
W = jo (LAFV v+ Ly W+ M 5¢)dx (2.99)

Burada L,. ve L,. aerodinamik kuvvetleri, M ,,. ise yunuslama momenti ifade
v ;

etmektedir. Bu kuvvetler, deforme olmus kanat koordinat sisteminde aerodinamik
tasima ve siirikleme kuvvetleri ile yunuslama momenti yardimiyla hesaplanmistir.
Aerodinamik kuvvetler, kanat kesiti tizerindeki toplam hizla dogru orantilidir. Bu

nedenle, dncelikle her bir kanat hizinin toplam kanat hizina katkilar1 hesaplanmaistir.
Kanat hizlan

Bu c¢alismada kullanilan aerodinamik model yari-duragan serit teorisini esas

almaktadir. Aerodinamik model, helikopterin ileri ve ylikselme hizlar1 ile rotor
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dontisiinii iceren hava akim hizim1 ve kanatlarin rotor gébegine gore bagil hareketini

dikkate almaktadir.

Kanat kesiti lizerinden akan havanin hizi, kanadin rotor gobegine bagil hareketinden
kaynaklanan hava akis hiz1 ile rotor gobeginin hareketinden kaynaklanan hava akis

hizinin farkindan su sekilde elde edilir:

V=v, -V (2.100)
Hava akis hizin1 etkileyen bu hizlar asagida ayr1 ayr1 hesaplanmustir:

Kanadin rotor gobegine gore hizi daha once Es. 2.39, Es. 2.40, Es. 2.41 ve Es.
2.42°’de bulunmustur. Aerodinamik modelde kullanmak {izere, deforme olmamis

koordinat diizleminden Es. 2.51, Es. 2.52 ve Es. 2.53’te ifade edilen degerler Es. 2.40,
Es. 2.41 ve Es. 2.42°de yerlerine konularak asagidaki esitlikler elde edilmistir:

Voo =ti—= 24" = (" +w'0,)(17c0s 0, = sin 6,) — (W' +1'6,)(77sin 6, + £ cos 6,)
—Q(v+ncosb, —¢sinb)cos 5, (2.101)
Viyw = v—6,(nsin 6, + £ cos 6,) + Q[(x +u— A,¢' —v'(17c08 6, — £ sin 6,)
—w'(nsin @, + £ cos (91)]005 B, —Q(w+nsing, + cosb)sin B, (2.102)
Vv = v'v+0'1(77cosl91 —¢sin6,)+Q(v+ncosd —¢sinb)sinf, (2.103)

Bu esitlikler kullanilarak kanadin herhangi bir noktasindaki hiz hesaplanabilir.
Aerodinamik yiiklerin hesaplanmasi i¢in ihtiya¢ duyulan tek nokta, genellikle ¥4 veter

noktasinda bulunan ve Sekil 2.8’de gosterilen aerodinamik hesaplama noktasidir.

Bu kesitte (77,,0) noktadasinda 1 =7, ve ¢ = 0’dir. Buna gore:
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Sekil 2.8. Kanat profili kesitinde hizlar ve kanat yiikleri [28]

Uy, p=ti—('+ w'0,)n, cos O, — (W' +v'0))n, sin 6, —Q(v+1, cos,) (2.104)

Upp =V- O, sinb0, + Q(x+u—A¢'—v'n, cosd, —w'n, sin b))
-QB,(w+n,sin6,) (2.105)

U,., =W+67,cos6, + QB (v+7,cosb,) (2.106)

Helikopterin ileri hareketi ve rotor doniisiinden kaynaklanan hiz1 su sekilde bulunur:

ifade edilir:

V. = uQRi, — AQRKk,, (2.107)

Rotor i¢ akimi A, Boliim 2.6.1.4°te detayli anlatilmistir. Bu calismada kullanilan
basit i¢ akim, momentum teorisi kullanilarak dogrudan rotorun itmesinden ve
helikopterin ileri hizindan hesaplanmaktadir. Bu nedenle bundan sonraki

formiilasyonda A ’nin sabit oldugu kabul edilmistir.
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Helikopterin ileri hareketi ve rotor doniisiinden kaynaklanan kanat hizlari, deforme

olmamuis kanat koordinat sisteminde su sekilde ifade edilir:

cos B, cosy  cos B, siny  sinf3, || LR
Vo= —siny cosy 0 0 (2.108)
—sin 8, cosy  —sin B, siny  cos B, ||— AQR

Buna gore,

U,,v =H2Rcos S, cosy — AQRsin 3, (2.109)
U,,, =—HQRsiny (2.110)
U,., =—HQRsin f, cosy — AQRcos B, (2.111)

Kanat toplam hizi, Es. 2.104, Es. 2.105, Es. 2.106 ve Es. 2.109, Es. 2.110, Es.
2.111°deki ifadelerin Es. 2.100°de yerine konmasiyla su sekilde elde edilir:

V=U,i,+U,,J, +U. k, (2.112)
Burada,

U,p=u—-(+ w'0,)n, cos, — (W' +v'0,)n, sin 0, — Qv+, cosb,)

— pQRcos B, cosy + AQRsin B, (2.113)

U,,= V=01, sin0, +Q(x+u—v'n cosd —w'n, sin@,) - QpB,(w+n,sind,)
+ QR siny (2.114)

U., =Ww+01,cos6, + QB (v+n, cos6,) + uQRsin B, cosy + AQRcos B, (2.115)
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Hava yiiklerini Sekil 2.8’de gosterilen herhangi bir kanat kesitinde hesaplamak icin

bu hizlarin deforme olmus kanat koordinat sistemine su sekilde tasinmasi

gerekmektedir:
UR Ux,U
Ur =T U,yp (2.116)
UP UZ,U

Deforme olmus kanat diizlemindeki hizlar kanat hiicum agisin1 bulmak ve kanat

boyunca radyal akisi belirlemek i¢in kullanilacaktir. Yukaridaki doniistimii
gerceklestirirken, 6, acis1 yerine Es. 2.20°de verilen (6, +¢3) konularak sin@, ve

cos 6, ifadeleri asagidaki gibi ifade edilir:
sin 8, =sin(6, + 43) =sin g, cos¢? +cos 6, sinqz; ~sin g, + qz;cos 6, (2.117)
cos @, =cos(6, + ¢3) = cos ¢, cos ¢3 —sin g, sin¢? ~ cos b, — ésin 6, (2.118)

Eksenel yer degistirme (u)terimleri, elastik deformasyon u, ve dogrusal olmayan

deformasyonlar seklinde iki kisimda ele alinabilir. Bu terimlerden bazilari 6nemli
atalet kaplinleri olusturabilir, ancak aerodinamik acidan etkileri ¢ok kiictiktiir.
Eksenel aerodinamik yiiklerin hesaplanmasinda 6nemli olmakla beraber, elastik
eksenel yer degistirme ihmal edilebilir. Rotor kanadi {lizerinde eksenel yondeki
stiriikleme, rotor iizerinde net bir kuvvet olusturur, fakat bu kuvvet herhangi bir
eksenel harekete bagli degildir. Eksenel yer degistirme terimleri u teriminin iginde

toplanmis olarak agagidaki denklemlerde ifade edilmektedir.

Deforme olmus kanat diizlemine doniisiimden sonra radyal, teget ve dik hizlar su

sekilde ifade edilir:

V=Ug,+U,j, +Uk, (2.119)
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Burada,

Up =t = Qv+ Qv'(x+ uRsiny ) — pcosy (QR - QRB @) + AQR(S, + @)

-1, c086,(Q+v")+n,sin b, Q- - VO +VV+ o'

1
+5,uQRcos;//(v'2 +a') (2.120)

U, = cos@O[Qv'v+,uQRcos1//(v'+a)’¢?)+\>+Qx+Qu —wf, + QR siny
v(2 R R R
—7(Qx+,uQRsinw)+a')¢+¢,uﬂpQRcosw + ¢AQR
+sin g, la)'v + @' QRp1cosy —v' gQAR 1 cosy — (¢ +v' @' )(Qx + LQR siny)

— @i+ i+ B,vQ+ up, QR cosy + AQR (2.121)

U, =Qnw+6,n, +én, + n,Qp +sin g, [~ Qv'v —v'uQR cosy —v

v!2

—¢3(w'+ﬂp),uQRcosy/—Q(x+u —off,) — HQRsiny +Q 5 (x+ pRsiny)
—¢?a')—¢?lQRJ+ cos b, l(Qv+ LR cosy ) (' +,Bp)—¢?v’,uQR cosy
— P+ o—(F+V o)+ QR siny) + mRJ (2.122)

U, ve U, Sekil 2.8°de gosterilmistir. Buna gore U,, sayfa diizleminin igine

dogrudur.

Sekil 2.9°da gosterilen, yerel kanat kesiti hiicum agis1 & ve yerel kanat kesiti ¢arpiklik

acist A su sekilde hesaplanmaktadir:

a :tan_l[_UP] (2.123)
U
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1

A =tan” (2.124)

U
sgn(UT)quT2 +UP2

Sekil 2.9. Hiicum ve ¢arpiklik agilarinin tanimlari [28]

Aerodinamik kuvvetler

Aerodinamik kuvvetler tarafindan yapilan virtiiel isi hesaplamak igin gereken ve

deforme olmamis kanat koordinat sisteminde yer alan L,. ve L, aerodinamik

kuvvetleri ve M ,. yunuslama momenti, deforme olmus kanat koordinat sisteminde
¢

yer alan L, ve L, aerodinamik kuvvetleri ve M, yunuslama momentleri
n 3 &

kullanilarak su sekilde hesaplanir:
L

=TupyLur, M, . =M (2.125)
L

Deforme olmus kanat koordinat sisteminde yer alan L,. ve L, aerodinamik
kuvvetleri ve M AP, yunuslama momenti, aerodinamik tagima (L), siiriikleme (D) ve

eyrek veter etrafindaki yunuslama momenti (M ., ) kullanilarak su sekilde hesaplanur:



L, ==Dsin A

L, =Lsina—DcosAcosa
n

L, =Lcosa + DcosAsina

M, =M, —elL,.
Burada,
2
1=""¢
6a
2
p="¢,
6a
2
Mc/4 = }/V CCm
6a
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(2.126)

(2.127)

(2.128)

(2.129)

(2.130)

(2.131)

(2.132)

Sekil 2.10°da, kanat profili ve lizerindeki aerodinamik kuvvet ve momentler sematik

olarak gosterilmektedir.

Sekil 2.10. Kanat kesiti aerodinamik kuvvetleri ve momentleri [28]



54

Es. 2.130, Es. 2.131 ve Es. 2.132°deki terimler Es. 2.126, Es. 2.127 ve Es. 2.128’deki

yerlerine konuldugunda:

2

L, :&(—Cd sin A) (2.133)
£ 6ba
w3 .
L, = p (C,sina—C,cosAcosa) (2.134)
’ a
w3 .
L, =6—(C1 cosa +C, cos Asina) (2.135)
: a
w3 .
M, = c (cC, —e,(C,cosa +C, cos Asina)) (2.136)
: a

Aerodinamik tagima, siirlikleme ve yunuslama kuvvet ve momentleri, kanat hiicum
acis1 0° ile 360° arasinda degisebilecegi i¢cin daima g¢eyrek veter noktasi referans

aliarak hesaplanir.

Aeordinamik model

Aerodinamik tasima, drag ve yunuslama kuvveti ve momentleri, dogrusal olmayan
yari-duragan veya duragan olmayan aerodinamik modeller kullanilarak

hesaplanabilir.

Dogrusal olmayan yari-duragan aerodinamik modelde, aerodinamik kuvvetlerin,
kanat hiicum acisinin anlik degerinin ve zamana gore tiirevlerinin fonksiyonu oldugu
kabul edilmektedir. Bu modele gore duragan olmayan kuvvetlerin tiim etkileri ihmal
edilmektedir. Ayrica, aerodinamik kuvvetler sirkiilasyonlu ve sirkiilasyonsuz olmak
tizere iki kisma ayrilmaktadir. Sirkiilasyonlu aerodinamik tasima, drag ve moment

katsayilar1 riizgar tilineli testlerindeki kanat profili verilerine egri uydurma metodu ile
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tiim hiicum agilar1 i¢in belirlenmektedir [29]. Sirkiilasyonsuz aerodinamik kuvvet ve

momentler, vurus kuvvetleri yardimiyla analitik olarak bulunmaktadir.

Helikopter kanadi, rotor tam hizda iken bile kontrol girislerinden, kanat hareketinden
ve karmagsik ii¢ boyutlu akis alanindan dolay1 zamana goére degisen hiicum agilar ile
donmektedir. Bu durum hiicum agisinin degisim oranmnin ¢ok fazla oldugu
durumlarda ve Ozellikle durus ve kalkislarda gecerlidir. Duragan olmayan
aerodinamik etkiler, statik stall agisinin tizerindeki hiicum agilarinda tasima kuvveti
ve moment katsayilarinin artmasina sebep olabilir. Duragan olmayan aerodinamik
model, kapsamli rotor dinamigi analizlerinde kullanilan yar1 empirik dogrusal
olmayan zamana bagli bir metottur. Bu metot da sirkiilasyonlu ve sirkiilasyonsuz
aerodinamik kuvvetleri ele almaktadir. Zamana gore degisen kuvvetlerin etkileri
siiperpozisyon prensibi ile hesaplanmaktadir. Duragan olmayan aerodinamik model

olarak genellikle Leishman ve Beddoes tarafindan gelistirilen model kullanilmaktadir.

Bu c¢aligma kapsaminda kullanilan aerodinamik model i¢in Leishman ve Beddoes
tarafindan gelistirilen model referans alinmistir [29, 30]. Buna gore kanat yiikleri
yari-duragan yiikler olarak modellenmektedir. Buna gore, yilikler zamana gore
degismekte, ancak herhangi bir anda bu kuvvetlerin sadece o andaki sartlarin bir
fonksiyonu oldugu kabul edilmektedir. Diger bir ifadeyle, kanadin herhangi bir
kesitinde herhangi bir azimut agisi i¢in, sirkiilasyonlu tasima kuvveti sadece o anda o
kesitin hiicum agisina baghdir. Sirkiilasyonlu olmayan hava yiikleri yari-duragan
modelde formiilasyona dahil edilmemektedir. Yar1 duragan sirkiilasyonsuz
formiilasyon, anlik yunuslama hizi ve ivmesini ele almaktadir. Hiicum agisinin veya

kanat hareketinin zamandaki ge¢misi g6z oniine alinmamaktadir.

Deforme olmamis koordinat diizleminde aerodinamik tasima, siiriikleme ve

yunuslama kuvvet ve momentleri sirkiilasyonlu(C) ve sirkiilasyonsuz (NC) olmak

tizere iki kistmda hesaplanmaktadir:

L = (LAFM )C (2.137)
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Ly =Ly ). (2.138)
Ly =Ly ). +(Lar )., (2.139)
My =M ) +M, ) (2.140)

Deforme olmus koordinat diizleminde birim uzunlukta sirkiilasyonlu hava yiikleri su

sekilde tanimlanmaktadir:

1
L€ = EpVZcC, (2.141)
D¢ = % pVicC, (2.142)
M€ = % pvicc, (2.143)

Her bir hava yiikii, dinamik basing, % pV?, veter uzunlugu, c¢ ve bir aerodinamik

katsay1 igermektedir. Tagima, siiriikleme ve moment katsayilart hiicum agisi

cinsinden su sekilde tanimlanmaistir:
C =cy+ca (2.144)
C,=d,+d,a’ (2.145)

C,=/fot+fia (2.146)
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Burada ¢,, kanat profili sifir hiicum ac¢isinda iken tasima katsayist ve ¢, tasima
grafiginin egimidir. d, viskoz etkiler nedeniyle kanat profili siiriiklemesini ve
dogrusal olmayan d, terimi ise siiriikleme kuvvetinin biiylik hiicum acilar ile
artmasini ifade etmektedir. Moment katsayist f,, genellikle ¢ olarak veya sifir

hiicum agisinda ortalama aerodinamik merkeze goére moment olarak adlandirilir.

Dogrusal katsay1 f, moment grafiginin egimidir.

Sirkiilasyonlu hava yiikleri su sekilde hesaplanmaktadir:

LS =L cosa+ D sina (2.147)
L =L sina— D cosa (2.148)
LS =-Dsin A (2.149)
M; =-M°-e¢,L (2.150)

Tasima ve siiriikleme kuvvetleri ile normal ve veter kuvvetleri arasindaki iliski Sekil
2.10’da gosterilmistir. Bu sekilde, kuvvetler flaplama, ileri-geri ve eksenel yonde

hiicum acisindan bagimsiz olarak hesaplanmaktadir. A acis1 eksenel hiz U, nedeniyle

olusan radyal sapma agisini1 ifade etmektedir.

Bu denklemler Lock numaras1 y, kanat ataleti /, ve standart boyutsuzlastirma
faktorleri Q ve R kullanilarak boyutsuzlastirilmistir. Bu islemle, denklem Es. 2.141,

Es. 2.142, Es. 2.143 ve Es. 2.144°deki ifadeler boyutsuzlagtirilarak % pc yerine%
a

ifadesi konulmustur:
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()

(R —
diizgiin kanat I,

Veter boyu, hiz ve yogunluk terimlerinin boyutsuzlastirilarak kanat ataleti terimi /,
denklemdeki yerine konur. Kanadmn diizgiin dagilimli olmadigi durumlarda, m,

ifadesi hesaplanarak Es. 2.151°deki yerine konulur. /, ifadesi su sekilde hesaplanir:
R

1, = [mx’dx (2.152)
0

Kanat kuvvetlerini hesaplamak i¢in Es. 2.141, Es. 2.142 ve Es. 2.143’deki ifadeler Es.
2.151 yardimiyla boyutsuzlastirilarak Es. 2.147, Es. 2.148, Es. 2.149 ve Es. 2.150°de

yerlerine konuldugunda:

77 2

I¢ = 7;; (C,cosar+C, sinar) (2.153)
LS :%(C, sina —C, cosa) (2.154)
L€ = 7;7; (-C,sinA) (2.155)
M¢ = 75_; (ec,)-(e,LE) (2.156)

Deforme olmus diizlemdeki U,, U, ve U, hizlarin1 Es. 2.153, Es. 2.154, Es. 2.155

ve Es. 2.156’ya dahil etmek i¢in agilarin kiiciik oldugu kabul edilirse,
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sina ~ a (2.157)
cosa =1 (2.158)
V = U, (2.159)
o~ Yr (2.160)
UT
sin A ~ 2.161)
U

Bu durumda, Es. 2.153, Es. 2.154, Es. 2.155 ve Es. 2.156 temel kanat profili tasima
ve sliriikleme 6zellikleri ve deforme olmus diizlemdeki dik hizlar cinsinden su sekilde

ifade edilir:

I¢= é U2 —(c, +d,)T,T, | (2.162)
Ic =é[—d017,?—c00 T, +(c,—d,))T7] (2.163)
L, =é(—dol7]el7r) (2.164)
M =é{5[fo((7£ +T2)- 0,0, |-e, LS} (2.165)

Bu denklemlerin deforme olmamis koordinat diizlemine tasinmasi gerekmektedir.

Sirkiilasyonsuz kuvvetlerin  hesaplanmasinda tiim terimler deforme olmamis

koordinat diizleminde yazilmistir. Yunuslama ve dalma hareketleri yapan bir kanat
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profili icin sirkiilasyonsuz tasima kuvveti ve yunuslama momenti su sekilde

hesaplanabilir:

(LAFW )NC =L, + L,

1 .
(MAFqg )NC =a,bL, —(1-aq, )bL3 - gpﬂb4‘91

[tme kuvvetleri L, ve L, su sekilde hesaplanir:

L, = p/tbz(— v'f/—ahbél)
L, = prb*Vé,
Burada:

V=Qx+V siny -V cosy

(2.166)

(2.167)

(2.168)

(2.169)

(2.170)

(2.171)

(2.172)

Es. 2.168, Es. 2.169, Es. 2.170, Es. 2.171 ve Es. 2.172, Es. 2. 166 ve Es. 2. 167°de

yerine koyuldugunda,

" 124

(LAFW )NC = E[— W [ec + %j(é‘o + éj + (Qx +V, siny —V, cos w(éo + ¢H

(2.173)
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N G 8 () R (R

- (ec + %)(Qx +V, siny -V cos w(éo + é)} (2.174)

Es. 2.173 ve Es. 2.174 ile ifade edilen sirkiilasyonsuz aerodinamik kuvvetler, sadece
kiigiik hiicum agilar i¢in gegerlidir. Buna gore, 25°°den biiyiik hiicum agilar1 i¢in bu

kuvvetlerin sifir oldugu kabul edilmistir.

19 akis

Bu caligmada dogrusal i¢ akis dagilimi kabul edilmektedir. Literatiirde serbest akis,
taniml1 akis veya sonlu durum akist modeli gibi daha karmasik akis modelleri
kullanilmaktadir. Bu gibi kapsamli ve detayli akis modelleri ugus kalitesinin analizi,
detayli glic hesaplamalar1 ve giiriiltii gibi calismalar i¢in 6nemli olmakla birlikte,
rotor cevabini, ylikleri ve titresimleri hesaplamak igin basit bir model kullanilmasi

tercih edilmistir.

Ic akis iki kisma ayrilir. ilk tip olan indiiklenmis i¢ akis, tasima kuvvetinin
gelismesiyle olusur. Helikopter gibi havadan agir bir cismin havada kalmasi igin,
hava asagi dogru basilmalidir ve rotorun itmesi arttikga havanin daha yiiksek hava

akis orani ile ve/veya daha yiiksek hizla asagi basilmasi gerekmektedir.

Ikinci i¢ akis tipi ise ileri veya yukar1 dogru ugus sonucunda olusur. Helikopter ileri
dogru ugarken, ileri hizin bir bileseni diske dogru yonelmis olacak sekilde helikopter
icin rotor diski normalde 6ne dogru egiktir. Helikopter yiikseliyor veya algaliyorsa,
yine helikopterin yiikselis veya algalis hizinin bir bileseni diske dogru yonlenmistir.
Disk iizerinden gegen havanin kiitle akis hizi veya toplam i¢ akis arttikca, rotor
kuvvetleri olusturmak i¢in havanin ayni oranda ivmelendirilmesine gerek
duyulmamaktadir. Bu nedenle, yiiksek ugus hizlarinda toplam i¢ akisin yaklasik

tamami helikopterin ileri hizindan kaynaklanmaktadir ve indiiklenmis i¢ akis ¢ok
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kiiciiktiir. Dogrusal i¢ akis, momentum teorisi ile bulunan diiz i¢ akisin bir devami
seklindedir ve tasima kuvvetinin radyal ve azimut yonlerindeki varyasyonlar

nedeniyle i¢ akigtaki asimetriyi diizeltmek i¢in yapilan bir tahmindir.

Rotor diski {izerinden gegen indiiklenmis i¢ hava akimi sabit kabul edilerek su sekilde

modellenmistir:

Ak, (2.175)

Deforme olmamis kanat koordinat sistemine doniisiimii yapildiginda,

Vo=Vihy +Viyudu +Viphy (2.176)

Burada:

View =B, 4, (2.177)

Viw =0 (2.178)
o= A (2.179)

2.6.2 Firar kenari flap: tarafindan yapilan virtiiel is

Bu ¢alismada, aktif firar kanadinin aerodinamik katkisi kanat hareket denklemlerinde
ilave yik vektorii olarak eklenmistir. Bu kapsamda firar kenari flapt mentese
momentlerinden ve firar kenar1 flapinin ilave aerodinamik ytiklerinden kaynaklanan

virtiiel is hesaplanmistir.

Bunlara ek olarak, kullanilacak firar kenar1 flapt modeline gore kinetik ve gerinim

enerjisi denklemlerine ve kanat yiiklerine firar kenar1 flap1 katkilar1 hesaplanmustir.
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Firar kenar1 flap1 konum vektorleri

Sekil 2.7°de gosterildigi gibi firar kenar1 flapr {izerinde yatay diizlemde bir

P'noktasinda sonlu dm, kiitlesi oldugu kabul edilirse, bu kiitlenin konum vektorii

“F” koordinat diizleminde su sekilde ifade edilir:

Lp
Pr=l0 yp z]i7r (2.180)
kF
Konum vektorii, “H” koordinat sisteminde su sekilde ifade edilir:
i
Pu=[0 yr 21 TpJn (2.181)
ky
Konum vektori, “D” koordinat sisteminde su sekilde ifade edilir:
ip
pp=10 vy, z.|Tm+[0 —d O], (2.182)
kD
Konum vektori, “L” koordinat sisteminde su sekilde tasinir:
i,
po={0 y. z T, +[0 -a OlT, +[u v wl{], (2.183)
kL

Konum vektorii, son olarak “U” koordinat sisteminde tagindiginda asagidaki ifade

elde edilir:
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~

ly
IBU:{{{[O Yr ZF]iTFH+[O —-d O]}TDL+[u v W]}"'[x 0 0]} JjU
ky

= pUx;U + pijU + pUzkAU (2.184)

Konum vektorii p,,, flap atalet kuvvetlerinin hesaplanmasinda kullanilmaktadir.

Flapin deforme olmus elastik eksene gore kesit momentlerinin hesaplanmasi icin

gerekli olan konum vektorii p,,, “U” koordinat sisteminde su sekilde ifade edilir:

A

Ly
Pp = {[0 Yr ZF]iTFH +[0 —-d 0]}TDL JjU
ky

= Pody + PoyJu + Poky (2.185)

Atalet kuvvetleri ve momentler

Firar kenar1 flapindan kaynaklanan ilave atalet kuvvetleri ve momentler “U”
koordinat sisteminde hesaplanmigtir. Daha sonra bu ilave atalet kuvveti ve
momentleri kanat atalet yiikleri ile birlestirilerek toplam kesitsel kuvvet ve
momentleri bulunmustur. Firar kenar1 flap1 tizerindeki sonlu kiitlenin ivmesi, Coriolis

teoremi kullanilarak “U” koordinat sisteminde su sekilde ifade edilir:
d=0x g, +20x 5, +OxQx p, + By (2.186)

Es. 2.1 ve 2.4 kullanilarak, Q “U” koordinat sisteminde su sekilde ifade edilebilir:

Q=[sing, 0 cosB.lj,t=[8 0 1}}, (2.187)
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Dolayisiyla, sonlu kiitlenin ivmesi “U” koordinat sisteminde su sekilde ifade edilir:
= aylt, +ayj, +a.k, (2.188)

Rotor gobeginin ivmesinin sifir oldugu ve kanat doniis hizinin, Q sabit oldugu kabul

edilirse, Es. 2.185°te yer alan O x P, ve p, terimleri sifira esit olacaktir.

Firar kenar1 flapinin olusturacagi ilave kesitsel atalet yiikleri, birim elemandaki yiikiin

tiim kanat kesiti boyunca integrali alinarak su sekilde hesaplanir:

1
[L{/ LrLy jfz, =—[[ adm, (2.189)
k, ’

Firar kenar1 flapinin olusturacag: ilave kesitsel atalet momentleri, deforme olmus

elastik eksen sistemine gore su sekilde hesaplanir:

bt Ml m )= J, By xdn, (2.190)

z

Sekil 2.7°de gosterilen firar kenari flapmin j, eksenine gore simetrik oldugu ve IQF
yoniinde goreceli olarak ince oldugu kabul edilirse, Es. 2.189 ve Es. 2.190°da yer alan
ve firar kenar1 flap1 kesiti boyunca hesaplanan integral ifadelerinde kullanilan bazi

tanimlar asagidaki sekilde verilmistir:

J ,, dmp =m, 2.191)

L/. yedm, =-mr, =S, (2.192)
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L/ z,dm; =0 (2.193)
L‘,. yydm, =mr; =1, (2.194)
L, zydm; =0 (2.195)
[, ¥ dm; =0 (2.196)

Diiz firar kenar1 flap1 konfigiirasyonunda, Es. 2.189 ve Es. 2.190’da yer alan firar
kenar1 flap1 hareketinden bagimsiz terimler onceden kanat atalet yiiklerine dahil

edilmislerdir. Bu nedenle flapin atalet katkisi olarak, sadece firar kenar1 flap:

sapmalarini (8,6 ve &) iceren terimler dikkate alinmalidir.

Firar kenan flap1 aerodinamigi

Bu béliimde firar kenari flap1 hareketleri nedeniyle olusan ilave aerodinamik etkiler

hesaplanacaktir.

Salinim hareketi yapan flap1 olan bir kanat profilinin aerodinamigi ile ilgili klasik iki
boyutlu serit teorisi kullanilmaktadir. Bu ¢alismada sikistirilmamig diiz akislh hava
akiminda Sekil 2.11°de gosterilen ince bir kanat profili ve flap yapisinin kiigiik basit

harmonik salinimlar sonucu uyguladig1 aerodinamik yiikler hesaplanmaktadir.

Sikistirilmamis ve viskoz olmayan bir akiskanda hareket eden boy/en orani biiyiik bir

kanat ve flap yapisi, asagr yukart yonde h(f) ve kanat elastik eksenine gore
yunuslama hareketi «(¢) olmak ilizere iki g¢esit hareket yapmaktadir. Aerodinamik

olarak dengelenmemis firar kenar1 flapi, flap mentesesi etrafinda veter hattina gore

o(t) agist ile donmektedir.
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h(t)

Elastik Eksen i Flap Mentesesi

\ /

V

X

eb

Sekil 2.11. Dalma ve yunuslama hareketi yapan kanat profili ve flap yapisi [11]

Kaldirma kuvveti, kanat profili yunuslama momenti ve harmonik flap hareketleri

sonucu olusan flap mentesesi momenti katsayilar1 su sekilde hesaplanmaktadir:

Cy (1) = Cy (t) + 22C(k)S,, (2.196)
C, (1) =CL (1) + ﬁ(a + %)C(k)éqs +CE(1) (2.197)
C, (1) = C., () - %C(k)&qs +Co (1) (2.198)

wb

Es. 2.196, Es. 2.197 ve Es. 2.198’de yer alan C(k) indirgenmis frekans, k =7

olarak tanimli Theodorsen’in kaldirma kuvvetindeki azalma fonksiyonu ve J serbest

akim hizidir. Bu denklemlerde yer alan &, flap hareketi ile zorlanan yari-duragan
hiicum agisin1 ifade eder ve su sekilde hesaplanir:
bT,,

S, = [&m—a} (2.199)
! T 2aV
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Es. 2.196, Es. 2.197 ve Es. 2.198°de sirkiilasyonsuz aerodinamik yiikler Cj (¢),
C,, (t) ve C,(t) ile quasi-duragan sirkiilasyonlu aerodinamik yiikler C{5(¢) ve

CF (¢) su sekilde hesaplanmaktadir:

ci0y =5 rrs -p1d] (2.200)

Cl(t) = —#[E +(e—a) P26 (2.201)
, 1 1. e

C' (1) = ~7 —;T3b 5, (2.202)

Cy(t) = —#[(n + TIO)V2§+(TI ~T,—(e-alr, +%T11]Vb§} (2.203)
S 1 1 2 1 S

Ci(6) = ———| =V (I, ~T,T, )6 - = T,T, Vb5 (2.204)

2Vl n 27

Yukaridaki esitliklerde yer alan 7,~7,, katsayilar1 geometrik katsayilari, a ve e

boyutsuz kanat parametrelerini ifade etmektedir.

Theodersen tarafindan gelistirilen bu kaldirma kuvveti ve moment ifadeleri frekans
diizleminde yazilmis olup kanat profilinin ve flapin harmonik hareketi i¢in kolaylik
saglar. Frekans diizleminde yazilmis olan bu yukaridaki denklemler zaman
diizleminde flaplarin keyfi ve diizensiz hareketi icin Wagner’in indisli basamak
cevabi ile Duhamel siiperpozisyonu kullanilarak da yazilabilir [31, 32]. Aerodinamik

kuvvetler zaman diizleminde su sekilde yazilabilir:

(1) = C (1) + 27{5% O, ($)+ [ ”qus 4, (S - J)d(f} (2.205)
0 do
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' 1 sdo
€y ()= Cly () + CL () + 7(a + 5){% O )+ [}

“ 4, (S — a)da} (2.206)
o

do,,
do

C,t)=C,(t)+CE @)+ %[5% 0)g,, (S) + JOS @y (S — a)da} (2.207)

Burada ¢, Wagner fonksiyonudur ve Bessel fonksiyonu cinsinden su sekilde ifade

edilir:
S=— (2.208)

Burada S boyutsuz zaman olup airfoilin yarim veterde yaptig1 yer degistirme olarak

tanimlanir. Zamanli sonlu elemanlar yaklasimi ile, su sekilde ifade edilebilir:

sV (2.209)
C

Zaman arahigl Ay =y, —y,_ icin,

As =2 ""I7dy/=%j”" (x+ psiny )dy (2.210)
C Vi C Vi
2

AS = Zlxty, ~yi) - pleosy, —cosy,)] (2211)

Burada her bir i azimut adimidir ve serbest akis hizi ¥ asagidaki gibi ifade

edilmistir:

V =x+ usiny (2.212)
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Firar kenar1 flap1 kaldirma kuvveti, yunuslama ve mentese momentlerine ait

katsayilar belirlendikten sonra kaldirma kuvveti, yunuslama ve mentese momenti

degerleri su sekilde hesaplanir:

1

Nfzszzch
/ 1 2 2

M- =E'0V c’Cy

M/ = %szcch

Bu ifadelerin boyutsuzlastirilmis durumu su sekildedir:

172
/= 60 7Cy
17 2
M :_Za e,
— . VP
ffI = 6a 7xCy

Normal kuvvet N/, deforme olmus kanat eksenine su sekilde tagmr:

L =N’'sina

v

szcosa

&

w

(2.213)

(2.214)

(2.215)

(2.216)

(2.217)

(2.218)

(2.219)

(2.220)

Kiiciik a¢1 kabulii yapildigunda, Es. 2.219 ve Es. 2.220 asagidaki sekilde yazilir:
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L = —écNUTﬁP (2.221)
L =2Lc,0; (2.222)
w 6a N> T °

Es. 2.221 ve Es. 2.222°de verilen kuvvetler deforme olmamis kanat cksenine

tasinirsa:
sz' _ c?s 6, -—sing, 5 (2.223)
L/ sinf, cos6, | L,

Flap yunuslama momenti deforme olmamis kanat diizleminde yaklasik olarak su

sekilde bulunur:

M) ~M’ (2.224)

Firar kenar1 flap1 aerodinamik yiikleri Lff , Lf/ ve M (; " Es. 2.137, Es. 2.138, Es.

2.139 ve Es. 2.140°da ifade edilen kanat aerodinamik ytiklerine eklenerek, firar kenari

flapinin bulundugu bdlgede olusan toplam kanat aerodinamik yiikleri bulunur.
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3. ROTOR KANADI CEVABININ HESAPLANMASI

Bu bolimde kanadin aeroelastik cevabini, rotor gobegi yiklerini ve firar kenar
flapinin degisik sartlarda kanat yiiklerine ve titresim seviyelerine etkilerini incelemek
tizere bir Onceki boliimde olusturulan hareket denklemlerinin ¢6ziim yontemi

sunulmustur.

Hareket denklemleri, helikopterin degisik ucus sartlarinda zaman goére sonlu
elemanlar analizi yontemi kullanilarak ¢oziilmiistiir. Modal analiz yapilarak kanadin

dogal frekanslar1 ve mod sekilleri hesaplanmustir.

3.1. Boyutsuzlastirma

Bu calismada tiim hesaplamalar boyutsuz terimler kullanilarak yapilmistir. Boyutsuz
terimlerle ¢alismanin sagladigi en temel fayda, farkl 6zelliklerdeki helikopter rotor
kanatlar1 arasinda daha sistematik ve dogrudan bir kiyaslama yapma imkam
vermesidir. Biiyiik bir rotor kanadi kiiciik bir rotor kanadina gore farkli aerodinamik

kuvvetler saglar, ancak boyutsuzlastirilmis kuvvetler her iki kanat i¢in ayni olabilir.

Boyutsuz terimlerle ifade edilen bazi niceliklerin fiziksel anlami kolayca
anlagilabilirken, bazi terimlerin fiziksel olarak ne anlama geldigi tam olarak ifade

edilemediginden boyutsuz terimlerle ¢alisirken dikkatli olunmasi gerekmektedir.
Yapilan hesaplamalarda kullanilan nicelikler Cizelge 3.1°de verilen temel Olgek
parametreleri kullanilarak boyutsuzlastirilmistir. Bu terimler Cizelge 3.2°deki gibi bir

araya getirilerek daha karmasik nicelikler ifade edilebilir.

Cizelge 3.1. Temel boyutsuzlastirma parametreleri [2]

Fiziksel Deger Referans Parametre
Uzunluk R

Zaman 1/Q
Kiitle/Uzunluk m,
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Cizelge 3.2. Karmasik boyutsuzlagtirma parametreleri [2]

Fiziksel Deger Referans Parametre
Hiz QR

Ivme Q2R
Kuvvet m,Q ZR?
Moment, Enerji veya Is m,Q° R’
Yogunluk m, | R

Referans birim uzunlugun kiitlesi, m, tanimina 6zel dikkat gerekmektedir. Bu deger,

ele aliman kanatla aymi flap ataletine sahip diizgiin dagilimhi bir kanadin birim
uzunlugunun kiitlesi olarak tanimlanmistir. Bu nedenle, diizgiin dagilimli olmayan bir

kanadin referans birim uzunlugunun kiitlesi su sekilde hesaplanir:

31, 3JOR mr*dr

R R’ 3.1)

0

Ayrica, azimut agist boyutsuz zaman olarak ele alinabilir. Bu durumda, rotor doniis

hiz1 Q sabit kabul edilirse, zamana gore tiirev ifadeleri su sekilde tanimlanabilir:

v = Qt (3.2)
('):dag):d()dwzgd() (33)
t dy dt dy
t dy dt dy

3.2. Terimlerin ihmal Edilebilirlik Dereceleri

Rotor kanadi cevabii hesaplamak igin olusturulan denklemlerde biitiin terimleri
dikkate almak ve formiilasyona eklemek c¢ok kullanishh  olmamaktadir.

Formiilasyondaki yiiksek dereceli kiigiik terimleri atarak toplam terim sayisini
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azaltmak ve analizin hassasiyetini koruyarak formiilasyonu kullanilabilir hale
getirmek i¢in terimlerin ihmal edilebilirlik derecesi siniflandirmasi yapilmaktadir.
Terimlerin ihmal edilebilirlik derecesi siniflandirmasi metodu, helikopter gibi doner
kanat hava sistemlerinin analizinde siklikla kullanilmakta olan bir ydntemdir. Bu
yontemle, formiilasyondaki bazi terimler bagil biiyiikliiklerine gore sistematik olarak

thmal edilmektedir [27].

Terimlerin ihmal edilebilirlik dereceleri igin, 1’den ¢ok cok kiigiik birimsiz bir &
sayisi tamimlanmistir. (& << 1). Her terime, & ’nin kuvvetleri cinsinden bir bagil
biiylikliik verilmistir. Bu analizde kullanilan baz1 terimlerin dereceleri Cizelge 3.3°te
verilmistir. Derecesi ¢ veya daha diisiik olan terimler korunmus, ancak derecesi

&’ve daha biiyiik olan terimler ihmal edilmistir. Farkli nicelikler birbiri ile

carpildiginda bu dereceler de birlestirilmistir.

Cizelge 3.3. Terimlerin ihmal edilebilirlik dereceleri [2]

Terim listesi Derecesi
EA 0(™?)
XcgaYegoCrd e e, o(l)
%,%,Q,Q,g o(1)
V.,V,,V.,cosy,siny, o)
6,,0, o)
m,El ,,EI_,GJ o)
vowb.d.a,,p, 0(¢)
k ik, k, k, "k, 0(¢)
A1,5¢05 [y 0(¢&)

AU 0(g?)
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1

Derecesi ¢~ veya daha kiigiik (daha kiiciik negatif derece) terimlerde dikkatli

olunmalidir. Bu sekilde terimlerle islemlerde, biitiin carpma islemleri uygulanmadan

ihmal etme derecelendirmesi uygulanmamalidir. Aksi takdirde, daha sonra &£~ veya

&7 dereceli terimle carpildiktan sonra kalabilecek bir &’ dereceli terim, ihmal

edilebilir.

Burulma terimleri k, ve k, igin ayrica zel dikkat gerekmektedir. Normalde &>

dereceli olmas1 gereken bu terimler, bu calismada ¢ dereceli olarak ele alinacaktir.
Burulma denklemlerinde burulma ile ilgili terimlerin ¢ogu flaplama ya da ileri-geri
egilme terimlerine gore daha kiiciiktiir ve bu nedenle burumla ile ilgili baz1 terimler

korunarak denklemlerde daha fazla burulma terimi kalmasi saglanmaktadir.
3.3. Sonlu Elemanlar Analizi

Sonlu elemanlar analizi kullanilarak, kanadin hareketini ifade eden kismi diferansiyel
denklemler adi diferansiyel denklemlere doniistiiriilmiistiir. Galerkin’in agirlikli

artanlar metodu kullanilarak bir sonlu elemanlar analizi yapilmstir.

Siirekli kanat modeli, her biri 11 serbestlik derecesine sahip sonlu elemanlara

boliinmiistiir. Sekil 3.1°de her bir elemanin serbestlik derecesi gosterilmektedir.

Herhangi bir elemanin her iki ucunda flaplama ve ileri-geri egilme yer degistirmeleri
ve acilar1 olmak iizere toplam 8 serbestlik derecesi, elemanin her iki ucunda ve
ortadaki bir noktadaki burulma doniisleri i¢in toplam 3 serbestlik derecesi vardir.

Sekil 3.1 ve 3.2°deki v, w ve ¢, sirastyla ileri-geri, flaplama ve burulma serbestlik

derecelerini ifade etmektedir.

Literatiirde yer alan bazi ¢aligmalarda, eksenel yonde yer degistirmeyi ifade etmek
i¢in ilave 4 serbestlik derecesi daha kullanilmaktadir. Bu ¢alismada, kanadin eksenel

uzamasi ihmal edildiginden, bu ilave 4 serbestlik derecesi kullanilmayacaktir.
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Firar kenar flaplar

vl V2

’ ’

Vi 1 2 Vs
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Sekil 3.1. Firar kenari flapl rotor kanadinin sonlu elemanlar modeli [2]

¢,

burulma

s

kanatyv
kanat kéku
/ Vs W

. i . ' ,
ileri-geri ; flaplama W)

7
W

Sekil 3.2. Sonlu elemanlar diigiim noktalar1 ve serbestlik dereceleri [2]

Bir sonlu elemanin herhangi bir noktasindaki deformasyonlar, diigiim noktalarindaki
deformasyonlarin bi¢cim fonksiyonlar1 ile ¢arpilmasi ile bulunur. Flaplama ve ileri-

geri serbestlik derecesindeki deformasyonlar: i¢in iigiincli dereceden H, ve H

Hermite polinomlar1 veya bicim fonksiyonlari, burulma serbestlik derecesindeki
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deformasyonlar i¢in ikinci dereceden H, Lagrange bigim fonksiyonlart

kullanilmigtir. Bu bi¢cim fonksiyonlari asagidaki gibi tanimlanmilardir:

v=HyV (3.5)
w=H w (3.6)
§=H,o (3.7)
v
v/
V= (3.8)
V,
"
W
W
W,
W,
¢
d=1¢, (3.10)
9,
T T
Hv] 2773 _3772+1 r Hw]
HV; Z - 2 2 + Hw]’
H, - o =mramt —H, (3.11)
H, -2’ +3n H,
HV’z 1(773_772) HW'z

Burada / eleman boyu ve x, incelenen noktanin elemanin i¢ taraftaki diigiim

noktasindan uzakligi olmak tizere 7 = x, /I olarak tanimlanmustur.
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Burulma deformasyonlari i¢in kullanilan polinom veya sekil fonksiyonu asagidaki

gibi tanimlanmstir:

H, =3 +1)
Hy=1H, + =1 -47" +47 (3.12)
H,, 27" =7

3.4. Kanadin Aeroelastik Cevabinin Hesaplanmasi

Aktif firar kenar1 flapli rotor kanad1 i¢in Hamilton prensibi su sekilde ifade edilebilir:
5n=j02”(5U—5T—5W)5V/=0 (3.13)

Burada oU gerilim enerjisindeki degisimi, o7 kinetik enerjideki degisimi ve oW dis

kuvvetler tarafindan yapilan isteki degisimi ifade etmektedir.

Aktif firar kenar1 flaplarinin olusturdugu atalet ve aerodinamik etkiler, oW ifadesi
icine ilave virtliel is olarak eklenmektedir. Firar kenar1 flapinin toplam gerinim
enerjisine etkisinin ¢ok az oldugu ve dolayisiyla flaplarin varligindan dolay:

yaylanmadaki degisimin ihmal edilebilir oldugu kabul edilmistir.

Herhangi bir 5 numarali firar kenar1 flapli kanat i¢in, Es. 3.13’te verilen enerjideki

degisim, slireksiz formda su sekilde ifade edilebilir:

a, =jj”{2”(m)} dy (3.14)

i=1

A, =8U, 8T, — W, (3.15)
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Burada i kanattaki ; ’inci ¢ubuk elemanim, N, kanat modelindeki toplam uzaysal
sonlu eleman sayisin1 ve A, ise ;’inci kanat elemaninin enerjisindeki degisimi ifade

etmektedir.

Sonlu elemanlar metodu, Es. 3.15’teki i ’inci kanat elemanina uygun sekil fonksiyonu

ile uygulanirsa, asagidaki ifade elde edilir:

N} = o] (MG, + Clg, + Kig, - F;) (3.16)
Burada M,, C,, K, ve F, sirasiyla ;’inci kanat elemanmin kiitle, séniimleme ve
yay matrisleri ve yiikk vektoriinii ifade etmektedir. Bu denklemdeki ¢, kanat

elemaninin diiglim yer degistirme vektoriidiir ve su sekilde ifade edilir:

T

q; = [Vl Viowow 4 g v, vow, W ¢2] (3.17)
Firar kenar1 flapinin enerjisindeki degisim su sekilde ifade edilebilir:
N =8 (MiG,+Clg, +Kiq, —F]) (3.18)

Burada M, C}, K ve F, siastyla firar kenar1 flapmin kiitle, soniimleme ve yay

matrisleri ve yiik vektoriinii ifade etmektedir.

Firar kenar1 flapinin katkisi, flapin yerlestirildigi kanat elamanlarina eklenmektedir.
Dogrusal terimler karsilik gelen kanat elemani kiitle, soniimleme ve yay matrislerine
eklenir. Diger sabit terimler ve dogrusal olmayan terimler ilgili kanat elemaninin yiik

vektoriune eklenir.

Firar kenar1 flapinin bulundugu ;’inci kanat elemaninin enerjisindeki degisim, Es.

3.16 ve Es. 3.18’in bir araya toplanmastyla su sekilde ifade edilir:
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A, =N+ A (3.19)
A =ogl M)+ M, +(Cl+Cl g, + (K + K g, - (B + FL| (3.20)

Her bir kanat elemaninin katkisi bir araya getirilerek kanat genel diigiimsel yer
degistirme vektorii terimleri ile olusturulan dogrusal olmayan genel hareket denklemi

asagidaki gibi elde edilir:
MG+Cq+Kqg=F (3.21)

Burada M, C, K ve F sirastyla kanadin genel kiitle, sontiimleme ve yay matrisleri
ve ylik vektoriinii ifade etmektedir. Buradaki yilik vektorii F', firar kenar1 flapinin

atalet ve aerodinamik etkilerini de icermektedir. Bu denklemde ¢ kanat genel yer

degistirme vektoriidiir. Bu terimler asagidaki gibi hesaplanir:

N,
q9=2.4 (3.22)
i=1
M =3 (e 0)) (3.23)
i1
c-S(c+c)) (3.24)
i=1
K=Y (ki +K") (3.25)

F=S(F +F}) (3.26)
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Kanat genel yer degistirme vektdori ¢, mod sekillerinin ve normal mod

koordinatlarinin dogrusal kombinasyonu olarak su seklide ifade edilebilir:

q=op (3.27)

Burada @ doniisiim matrisi olup normal modlardan olusmaktadir. Genellikle ti¢ flap,
ti¢ ileri-geri ve iki burulma modu analizlerde yeterli hassasiyette ¢6ziim elde etmeye
yeterli olmaktadir. Normal modlar, kanadin vakumlu ortamda sabit hiicum agis1 ile

doniisti ile hesaplanir. Yukaridaki denklemde p normal mod koordinatlarini ifade

etmektedir.

Normal mod doniigiimleri uygulandiginda, normal mod esitlikleri, Es. 3.21’e gore

daha az sayida serbestlik derecesine sahip asagidaki denklemlere dontistir:

Mp+Cy)p+Kw)p=F(y,p) (3.28)

Burada, M, C, K ve F smasiyla kanadin modal kiitle, s6niimleme ve yay

matrisleri ve yiik vektoriinii ifade eder ve bu terimler asagidaki gibi hesaplanir:

M = ®" M (3.29)
C =d'Co (3.30)
K = ®"K® (3.31)
Fe®'F (3.32)

Es. 3.28 dogrusal olmayan, periyodik ve adi diferansiyel denklem olup, zamanli sonlu
elemanlar yontemi kullanilarak niimerik olarak ¢oziilebilir. Bu denklem, Hamilton

prensibi kullanilarak su sekilde yazilabilir:
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2z T3 = == e
["o (Mp+Cp+Kp-Fly =0 (3.33)
Es. 3.33 diizenlenirse, asagidaki birinci dereceden ifade elde edilir:
T —. — T (—.
J~2ﬂ é‘p F - Cp —Kp do = 6p Mp
0 \op M P[] o

Bu denklemin sag tarafi, cevabin periyodik olmasi, yani p(0)= p(27) ve

2 (3.34)

p(0) = p(27) olmasi nedeniyle sifirdir. Ayrica bu denklemde M matrisinin zamana

bagimli herhangi bir terim icermedigi kabul edilmistir.

Burada, asagidaki gibi y ve Q seklinde iki vektér tanimlanirsa,

y= {1_’} (3.35)
p

_|F-Cp-Kp
Q—{ i } (3.36)

Es. 3.34 asagidaki sekli alir:
[ 67 0dy =0 (337)

Bu esitlilkte Q vektorii, tiim dogrusal olmayan terimler F terimi iginde yer aldig

icin dogrusal degildir. Ancak, M, C ve K matrisleri yer degistirmeye bagimli
degillerdir.

Hamilton prensibi lizerine zamana bagimli sonlu elemanlar metodu kullanarak Es.
3.37 sonlu zaman dilimlerine ayrilabilir. Bir rotor kanadi doniisiinden olusan toplam

zaman periyodu, Sekil 3.3’te gosterildigi gibi esit aralikli zamanli elemanlara gibi
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boliinebilir. Bu durumda, kanat hareketini tanimlayan Es. 3.37, tiim zaman

elemanlarinda eleman denklemlerinin toplami seklinde ifade edilebilir:
Nf
Vi T
2], @lodv =0 (3.38)
i=l !

Burada N,, kullanilan toplam zaman elemani sayisini ifade eder ve y, =0 iken

Wy o =27 dir.

Sekil 3.3. Zamanli sonlu elemanlar [2]

Es. 3.38’in, duragan durum degeri y, = {po} etrafinda birinci dereceden Taylor
Py

serisi agilim1 asagidaki gibidir:

S w0y +andy =3 [ 57 [0,(v)+ K, (v, )avkiy = 0 (3.39)

Burada,
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K, = op op (3.40)
M

Azimut etrafinda normal modal yer degistirme vektorii p ’nin yaklasik degeri
Lagrange polinomlarini sekil fonksiyonu olarak kullanarak bulunabilir. Dolayisiyla,
i ’inci bir zaman elemani i¢in normal modal yer degistirme vektorii, zamanli sekil

fonksiyonu H, ve zamanl diigiim noktas: yer degistirme vektorii &, ile asagidaki

gibi ifade edilebilir:
pi((”):Ht‘fi (3-41)
Pi(p)=H &, (3:42)

Es. 3.40, Es. 3.41 ve Es. 3.42, Es. 3.39°da yerlerine konulursa, asagidaki ifade elde

edilir:
i Lv SEINT[Q, + K,NAE Hy =0 (3.43)
Burada,

p H, (v)
Vol 75 =N 3.44
re{o e s B4

Eleman denklemleri genel denklemlerde bir araya getirildiginde, Es. 3.43 asagidaki
sekli alir:

Q9 +KFPAEC =0 (3.45)

Burada,
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Nf Vit
0° - zj; N'Q.dy (3.46)
i=l1 !
G Y, Vin T
K=Y [""N'K,Ndy (3.47)
i-1 Vi
Nt

Es. 3.45 zamana gore parcali dogrusal olmayan cebirsel esitlik olup, Newton-
Raphson metodu kullanilarak ¢oziilmektedir. Herhangi » ’inci bir iterasyonda cevap

asagidaki gibi giincellenebilir:

S =& AT (3.49)

&Y cevabina ait ilk tahmin, Q°(&) =0 denkleminin ¢dziimiinden elde edilir. Bu

¢oziim sirasinda igerisindeki dogrusal olmayan tiim terimler ihmal edilir. AES = 0

olmasi, duragan sistem cevabinin yakinsak ¢oziime ulastigini gosterir.

3.4.1. Kanat matrisleri

Sistem cevabini bulabilmek icin Es. 3.33°de yer alan kesitsel integrallerin tiim kanat
boyunu ele alacak sekilde sonlu elemanlara doniistiiriilmesi gerekmektedir. Bu
amagla Es. 3.11 ve Es. 3.12°de verilen bi¢gim fonksiyonlar1 kullanilmaktadir. Es. 2.58
ve Es. 2.84’te yer alan ifadeler Es. 3.21 i¢inde birlestirilip integraller alindiginda,

ileri-geri v, flaplama w ve burulma ¢ serbestlik dereceleri i¢in asagidaki denklemler

elde edilir:

Ileri-geri v serbestlik igin:
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[v”(EIzz cos® @, + EI  sin” 6, )+ w”(EIZZ —EI, )cos 8, sin 6, — $'EB, 6, cos 6’0]
- m[v+ e, cos b, —eggz;sin O, +28,w+ Zeg(x'/'cos 6, +W'sin @, )—v + eg(éo +$)sin 6,

+ 2j (v’ + w'v'v')dx} —me, [x cos 6, +2vcos b, — xpsin 6?0],
0

+ {mv'

Flaplama w serbestlik i¢in:

’

(x+ 2v')dx} ~L, =0 (3.50)

o — —

[w”(EIyy cos’ @, + EI _sin’ 6, )+ v”(EIZZ - EI, )cos 8, sin 6, — $'EB, 6, sin 6’0],

—m[v’fz—eg(éo +g2)c0s6?0 —ﬂp(x+2\>)J—meg [xsin6’0 +2vcos 8, +x¢300s901

!

+ {mw'j(x - 2v')dx} ~L, =0 (3.51)

X

Burulma ¢ serbestlik i¢in:

w"? (EI . —El, )sin 6, cos 9, — v"w”(E . —EI, )cos 20,

+v"2(EL — EI, )sin 6, cos 6, - |[EC,§" + EC, (w" cos 8, —v"sin 6, )

- [GJ(&’ + w’v”)+ EB,0)’¢' — EB,$'(v" cos 6, + w"sin 6, )I
—m[— kmz(é;+ éOJ—Qz(kmzz —kmlz)cos 6,sin 6, —eg(i/'sin 6, —vicos b, )
- xf3,e, cos O, + egx(v’sin 6, —w'cos 6, )- ve, sin 6, — ¢3(km22 ~k, ? )cos 20, (3.52)

Kanat matris elemanlarin1 bulmak i¢in integral ifadelerini sonlu elemanlara bélmede

izlenen yontemi anlatmada ornek olarak Es. 3.58’de T, ifadesindeki dogrusal bir

terimi ele alinmustir:
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Ny

R L
[mQvévds =Y [S(H," mQ*H Yy (3.53)
0 0

i=

Burada L herhangi bir i elemaninin boyu, parantez igindeki terim 4x4 yay matrisi

olup kanada ait genel yay matrisinin K , elemanidir. Bu integral ifadesinde o -terimi

yay matrisinin satirint ve dogrusal terim siitununu olusturmaktadir. Bu 6rnekte her iki

terim de v oldugundan, ifade K matrisine ait olmaktadir. Mesela, wog iceren

dogrusal bir terim K, matrisine dahil edilir, bu matriste w siitun ve ¢ olarak alinir.

Zamana gore birinci tiirev igeren ifadeler sonlimleme matrisine ve zamana gore ikinci
tiireviceren ifadeler kiitle matrisine dahil edilirler. Kiitle ve soniimleme matrisleri
kinetik enerji denkleminden elde edilmektedir. Bu yontemle Es. 3.50, Es. 3.51 ve Es.

3.52’den kanadin kiitle, yay ve soniimleme matrisleri asagidaki gibi elde edilir:

Kiitle matrisi M :

Mvv Mvw Mv¢
M=\M, M, M, (3.54)
M, M, M,
Burada ,
1
M, =[mH,H dn (3.55)
0
1
M, =[mH,H dn (3.56)
0

1
2 T
My, = [mk,’H,"H,dn (3.57)
0



M =M _"=0

vw wy

M

1
w=M," =—[me,sin6,H,"H dn
0

1
M., = MWT = Imeg cos6,H "H dn
0

Yay matrisi K :

va vw Kv¢
K = KWV wa KW¢
K, K, K,

Burada

nT "

1
K, = (EIZZ cos® @, + EI  sin’ HO)HV H, dU—JmQZHvTHvdU
0

S S———

1T

K, = j(EJ sin” 0, + El,, cos’ 0, )0, H, dn
0

K, = ijz (k,.> ~ k,, * Jcos 6, sin 0,H," H ,d7 + j(GJ _EBOV M, H, dn
0 0

T

1 ” 14
+[ECH, H, dn
0

nT "
K, =K, =[(E1.-EI)sin6,cos6,H, H, dn

w w

o t—
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(3.58)

(3.59)

(3.60)

(3.61)

(3.62)

(3.63)

(3.64)

(3.65)



&9

1 2 ! nT '
K,, =KWT =ijzxeg cos &, cosO,H , H¢d77—_[EBZG(; sin@,H,, H,dn
0 0

1 nT "
+[EC,cos0,H, H, dn (3.66)
0

1 L 1T
K,=K, = ijzeg sinGOHvTH¢d77—J.meZeg sin@,H, H,dn
0 0

1 nT ’ 1 nT "
~ [ EB\0;cos0,H, H,dn-[EC,sin6,H, H, dn (3.67)
0 0

Sontimleme matrisi C :

va va Cv¢
C = va wa Cw¢ (368)
C¢V C¢W C¢¢
Burada
1 1T 1 '
C,, = [2mQe, cos,H, H,dn—[2mQe,cosd,H,"H, dn (3.69)
0 0
1 1 ,
c,=C," = —I 2mﬂpHWTHWd77 - J2meg sin@,H,"H, dn (3.70)
0 0
¢c,=¢C,=C,=C,=C, =C,=0 (3.71)

3.4.2. Rotor kanadi modal analizi

Kanadin dogal frekanslar1 ve mod sekilleri 6zdeger probleminin ¢oziimii ile elde

edilir. Dogal frekanslar soniimleyicisiz sistem kullanilarak hesaplanir.
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Mi+Kqg=0 (3.72)

Burada ¢dziimiin harmonik oldugu ve en iyi sekilde g = Ae’ seklinde oldugu kabul

edilerek, asagidaki standart 6zdeger ifadesi elde edilir:

A°M+K=0 (3.73)

Yukaridaki denklemin ¢ozlimiinden dogal frekanslar, 4, ve mod sekilleri hesaplanir.

Etkin bir rotor kanadi firar kenar1 flap tasarimi igin, gelistirilen analitik yontemin
oncelikle flapsiz rotor kanadi davranisini dogru olarak modellediginin anlasilmasi
gerekmektedir. Calismanin bu bdliimiinde amag, gelistirilen analitik yOntemi
kullanarak modal analiz yapmak, 6rnek bir rotor kanadinin dogal frekanslarini ve
mode sekillerini bulmak ve bu sonuglari literatiirde bulunan diger analitik ve deneysel

sonugclarla kargilagtirmaktir.

Bu amagla, her tiirlii karmasik kompozit veya metal helikopter rotor kanatlarinin
titresim Ozelliklerini, dogal frekanslar1 ve mod sekilleri hesaplayabilen Helirotor
programi gelistirilmigtir. Helirotor programi, onceki boliimlerde sunulan analitik
yontemi kullanarak sonlu elemanlar metodu ile donen rotor kanadina ait flaplama,
ileri-geri ve burulma modlarmi birbirleri ile etkilesimlerini de dikkate alarak
hesaplayan bir titresim analizi programidir. Helirotor programi Compaq Visual

Fortran Versiyon 6.6.0 kullanilarak gelistirilmistir.

Rotor kanadina ait dogal frekans ve mod sekillerinin hesaplanabilmesi i¢in ele alinan
rotor kanadma ait doniis hizi, kanat geometrisi, 6n koniklik agis1 ve kanat yapisal
ozelliklerinin kanat boyunca dagilimi gibi bilgilerin uygun sekilde bir giris dosyasina
kaydedilerek Helirotor programina girdi olarak saglanmasi gerekmektedir. Kanadin
yapisal Ozelliklerinin kanat boyunca dagilimi bilgileri programa girilebildiginden,
Helirotor programi ile yapisal ozelliklerin diizglin dagilim gosterdigi metal rotor

kanatlar1 veya EK-1’de gosterildigi gibi kanat boyunca yapisal 6zellikleri biiyiik
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farkliliklar  gosteren karmasik kompozit yapili rotor kanatlari kolaylikla

incelenebilmektedir.

Helirotor programi, ele alinan rotor kanadina ait bilgilerin yer aldig1 giris dosyasi ile
birlikte MS-DOS ortaminda calistirildiginda, rotor kanadina ait dogal frekanslar ve
mod sekilleri otomatik olarak bir ¢ikis dosyasina yazdirilmaktadir. Elde edilen mod
sekillerine ait rakamsal ifadeler uygun programlar kullanilarak grafiksel mod sekilleri

elde edilebilmektedir.

Rotor kanadi iireten firmalar, tasarimda ve imalatta kullandiklar: ileri teknolojiyi ve
tekellesmeyi korumak icin rotor kanatlari ile ilgili bilgileri ticari sir kapsaminda ele
almakta ve korumaktadirlar Bu nedenle literatiirde gelismis kompozit rotor
kanatlarinin tiim fiziksel 6zelliklerini, dogal frekanslarin1 ve mod sekillerini bir arada

iceren ¢ok az sayida ornek yer almaktadir.

Analitik modeli uygulamak ve gelistirilen Helirotor programu ile elde edilen sonuglari
karsilastirabilmek icin rotor kanadi se¢iminde giinlimiizde aktif olarak faaliyet
gosteren, genel olarak 6zellikleri bilinen, lizerinde aragtirmalar ve deneyler yapilmus,
analiz ve deney sonuclar1 farkli kaynaklarda yayinlanmis ve ozellikleri literatiirde

tutarlilik gosteren bir rotor kanadinin se¢ilmesine dikkat edilmistir.

Ulkemizde yaygin olarak kullanilmakta olan Sikorsky firmasimin UH-60 (S-70 olarak
da adlandirilmaktadir) tipi genel maksat helikopterinin rotoru, rotor ana dikmesine
bagli birbirinden bagimsiz hareket edebilen kompozit yapili dort kanattan
olusmaktadir. Bu bolimde, UH-60 helikopteri rotorunun o&zellikleri kullanilarak

rotorun dogal frekanslarin1 bulmak amaglanmistir.

UH-60 helikopteri rotor kanadina ait ozellikler Cizelge 3.4’te ve kanat kesiti Sekil
3.4’te yer almaktadir. UH-60 helikopteri rotorunun tiim yapisal 6zellikleri literatiirde
yer almamakla birlikte, bulunamayan bazi 6zellikler benzer kanatlara ait 6zelliklere

yakin degerler varsayilarak analize dahil edilmistir.
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UH-60 helikopteri rotoru NASA Langley Research Center Transonic Dynamics
Tunnel’da (TDT) ve University of Maryland G. L. Martin Wind Tunnel’da test
edilmistir ve bu rotora ait NASA raporlarina ulasilabilmektedir [33].

Cizelge 3.4. UH-60 helikopteri rotorunun temel parametreleri [2]

Rotor Kanat Sayist N, 4

Yaricap R, ft 26.83

Veter Uzunlugu c, ft 1.7405
Kanat Agirhgi m,, slug/ft 0.2785
Dontis Hiz1 Q , rad/sec 27.018
Onkoniklik Agist B, deg 0
Dogrusal Biikiim Agist 6, deg -8
Burulma Atalet Momenti &, ,k,, 0.182, 0.926
Kanat Profili SC 1095, SC 1094

Gelistirilen Helirotor programi kullanilarak Cizelge 3.4°te ve EK-1’de yer alan rotor
kanadi 6zellikleri ele alinarak yapilan modal analiz sonucunda flaplama, ileri-geri ve
burulma serbestlik derecelerinde hesaplanan rotor kanadi dogal frekans degerleri ve
bu degerlerin literatiirde yer alan degerlerle karsilastirilmasi Cizelge 3.5°te

sunulmustur.

UH-60 helikopteri rotoruna ait hesaplanan mod sekilleri Sekil 3.5- Sekil 3.12°de

gosterilmistir.

UH-60 rotor kanadi i¢in hesaplanan dogal frekans degerlerinin literatiirde sunulan
sonuclara ozellikle 1. ve 2. modlarda ¢ok yakin oldugu goriilmistir. UH-60
helikopteri kanadina ait fiziksel 6zelliklerin kesin olarak bilinmemesi ve literatiirde
yer alan sonuglarin hangi fiziksel oOzellikler kullanilarak bulunduguna iliskin
detaylarin olmamasi, Helirotor programi kullanilarak hesaplanan degerlerle
literatiirde sunulan degerler arasindaki farkliliklarin en 6nemli sebebi olarak ortaya

cikmaktadir. Ancak, ele alinan rotor tipi i¢in elde edilen sonucglarin literatiirde elde
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edilen sonuclara oldukg¢a yakin oldugu ve dolayisiyla, gelistirilen kanat modelinin,
¢Oziim yonteminin ve Helirotor programinin kanat cevabimi bulmada dogru ve

giivenilir oldugu ortaya ¢ikmaktadir.
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Sekil 3.4. UH-60 rotor kanadi kesidi [2]

Cizelge 3.5. UH-60 helikopteri rotorunun dogal frekanslari [2]

Hesaplanan | Floros [28] | Theodore[34] | Ruzicka [35] | Bao [36]
Lag 1 0.276 0.276 0.268 0.27 0.271
Flap 1 1.030 1.036 1.035 1.03 1.036
Flap 2 2.640 2.633 2.819 2.63 2.747
Lag 2 3.008 3.112 5.180 4.09 -
Burulma 1 2.889 3.535 - 4.86 4.229
Flap 3 4.623 4.706 4.652 - 4.516
Lag 3 9.549 7.746 7.889 - -
Burulma 2 10.700 10.273 - 14.59 -




Helikopter Rotor Kanadi, Mod 1: 027602 (% £2)
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Sekil 3.5. Rotor kanadi 1. mod sekli (1. ileri- geri mod) [2]
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Sekil 3.6. Rotor kanadi 2. mod sekli (1. flaplama modu) [2]
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Helikopter Rotor kanadi, Mod 3: 3.089 (x£2)
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Sekil 3.7. Rotor kanadi 3. mod sekli (2. flaplama modu) [2]

Helikopter Rotor Kanadi, Mod 4: 35262 (% £2)
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Sekil 3.8. Rotor kanadi1 4. mod sekli (2. ileri-geri mod) [2]
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Helikopter Rotor Kanadi, Mod 5: 38367 (x£1)
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Sekil 3.9. Rotor kanadi 5. mod sekli (1. burulma mod) [2]

Helikopter Rotor Kanadi, Mod B: 49834 (x{2)
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Sekil 3.10. Rotor kanad1 6. mod sekli (3. flaplama modu) [2]
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Helikopter Rotor Kanadi, bod 7: 55939 (x C2)
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Sekil 3.11. Rotor kanad1 7. mod sekli (3. ileri-geri mod) [2]

Helikopter Rotor Kanadi, Mod 8: 10,8013 (= £2)
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Sekil 3.12. Rotor kanadi 8. mod sekli (2. burulma mod) [2]
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3.5. Kanat Kokii Yiiklerinin Hesaplanmasi

Caligmanin bu boliimiinde rotor kanat kokii ytikleri hesaplanmistir. Kanat yiiklerinin
belirlenmesi kanattaki firar kenar1 flaplarinin yapisal gereksinimlerini belirlemek ve
firar kenar1 flap kontrolciisiiniin ¢ikis tahrik sinyali 6zelliklerini ayarlayarak kanadin

en uygun titresim ve performans degerlerini vermesi i¢in gereklidir.

Kanat yiikleri, kuvvet toplama metodu ve reaksiyon kuvvetleri metodu olmak tizere
iki yolla hesaplanmaktadir. Bu iki metot, kuvvetleri belirleme yaklagimlar1 yoniinden

temel farkliliklar gostermektedir.

Kuvvet toplama metodunda, atalet ve dis (aerodinamik) kuvvetlere ait analitik
ifadelerin kanat genisligi boyunca integralleri alinarak kesitsel kanat ve rotor gébegi
yiikleri belirlenir. Herhangi bir integrasyon metodunda oldugu gibi, yiiklerin
integralleri alindik¢a hata miktar1 artmaktadir. Fakat, bu metotta, hesaplamalarda
fiziksel aerodinamik yiik vektorii kullanildigindan, modal doniistimden kaynaklanan

yaklagik deger hesabina ihtiyag ortadan kalkmaktadir.

Reaksiyon kuvvetleri metodunda, sonlu eleman seviyesinde sonlu elemani kapsayan
denklemler c¢oziilerek elemanin u¢ noktalarindaki  reaksiyon kuvvetleri
hesaplanmaktadir. Bu metotla, integrasyondan kaynaklanan hatalar ortadan
kaldirilmakta ve herhangi bir noktadaki ytkler, kuvvet toplama metodundaki gibi
baska bir noktadaki yiikleri bilmeye gerek kalmadan hizlica hesaplanmaktadir.

Bununla birlikte, reaksiyon kuvvetleri sonlu eleman kiitle, soniimleme ve yay
matrislerinden, dis yiik ve yer degistirme vektorlerinden hesaplandigi igin, yiikleri
hesaplamanin hassasiyeti sonlu eleman denklemlerinin ¢oziim hassasiyeti ile
smirhidir. Ayrica, incelenen yonde herhangi bir reaksiyon kuvveti olusmamasi igin
sonlu elemanda her yondeki yer degistirmenin modellenmesi gerekir. Mesela, elastik
eksenel deformasyon ihmal edilirse, bu yondeki deformasyonlar c¢ok kiigiik
oldugundan rotor cevabindaki fark kiiciik olacaktir. Diger taraftan, ozellikle diizlem

ici yiiklerde eksenel kuvvetler biiyliktiir ve kanat yiiklerine dahil edilmesinde 6nemli
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hatalar olusur. Ozellikle ileri-geri hareket, eksenel aerodinamik siiriikkleme ve hatta
kanatta tagima kuvvetinin radyal bileseni gibi Coriolis tipi kuvvetleri ifade eden
terimler, eksenel serbestlik derecesi olmadiginda reaksiyon kuvvetleri metodunda yer

almamaktadirlar.

Bu boliimde, kanat yiikleri ve momentleri kuvvet toplama metodu kullanilarak
hesaplanmistir. Kanat {izerindeki aerodinamik yiikler daha 6nce Es. 2.137, Es. 2.138,
Es. 2.139 ve Es. 2.140 ile belirlenmistir. Kanadin hareketi bilindiginden, atalet yiikler

kanadin hareket bilgisi kullanilarak hesaplanabilir.

Kanat kesiti iizerindeki kesitsel atalet yiik vektorii su sekilde hesaplanir:

Flr = j j p.adndl (3.74)
Burada,

o= o bf (3.75)
L', L’ ve L deforme olmamus kanat iizerinde sirasiyla x, y ve z eksenleri boyunca

yayilmis olan atalet kuvvetleri , p, kanat kiitle yogunlugunu ve a helikopter

gbovdesine gore kanat ivmesini ifade etmektedir.

Kanat ivmesi su sekilde ifade edilir:
G=ai+aj+ak=r+Qx(QxF)+2Qx7) (3.76)

Burada r, 7 ve ¥ swrastyla kanat yer degistirme, hiz ve ivme degerlerini

gostermektedir.

Atalet moment bilesenleri su sekilde hesaplanabilir:
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M" =—[[§xadndé=M}i +M]j+ M)k (3.77)

Burada § moment kolunu ifade etmektedir.

Bileske kanat kesiti yiikleri, aerodinamik ve atalet yiiklerden ve firar kenar1 flapinin

atalet ve aerodinamik yiiklerinden olusur. Kanat kesiti yiikleri su sekilde hesaplanir:

L =L"+L" (3.78)
L=L+(L+L)) (3.79)
L,=Li+(L:+L)) (3.80)
M, =M} +M"+M)) (3.81)
M, =vM]+ M +M]") (3.82)
M, =wM]+M!+M))) (3.83)

Herhangi bir x, mesafesindeki kanat kesitinde kesme kuvvetleri ve momentleri,

asagidaki kuvvetlerin tiim kanat boyunca entegralleri sonucunda hesaplanir:

FX Lu
R
F, b= 4L, tdx (3.84)
FZ 0 LW’
Mx _th(W_WO)+Lw(v_vO)+Mu
M, :jR L (w=wy)—L (x—x,)+M, ‘dx (3.85)

M —L(v=v)+L (x—x,)+ M,

z
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Yukarida ifade edilen kesitsel kanat yiikleri donel koordinat sisteminde tanimlidirlar
ve deforme olmamis kanat eksenleri boyunca yonlendirilmiglerdir. Kanat kokiine
gelen yiikleri hesaplamak ic¢in yukaridaki esitliklerdeki integraller kanat kokiinden

(x, =0) kanat ucuna kadar hesaplanmalidir. Dolayisiyla kanat kokii yiikleri su

sekilde ifade edilebilir:

Fx Lu

Ft= jOR L Lax (3.86)
F. L,

M. -Lw+Lyv+M,

M, b= [ Low-Lox+M, (dv (3.87)
M, —Lyv+L x+M,

3.6. Titresim ve Performans Indeksleri

Coklu aktif firar kenar1 flaplarina uygulanacak kontrol girisine bagl olarak kanat
kokii yiiklerinin siddetini ifade etmek ve farkli degiskenlere bagli olarak degisen
sistem cevaplarini birbirleri ile karsilastirabilmek i¢in asagidaki titresim indeksi, VBI

tanimlanmistir:

VBI = \[F) +F + M+ M (3.94)

Burada £, ve F, flaplama ve ileri-geri kesme yiikleri, M, ve M flaplama ve ileri-

geri momentleridir. Bu kuvvet ve momentlerin hesaplanmasi yukarida anlatilmstir.

Kanat kokiinde eksenel yonde olusan F kuvvetinin ve M momentinin diger kuvvet

ve momentlere gore kiigiik oldugu bilindiginden, bu kuvvet ve momentler titresim

indeksi fonksiyonuna dahil edilmemislerdir.
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Farkli degiskenlere bagli olarak degisen sistem cevaplarimi birbirleri ile
karsilastirirken, flaplama yoniindeki kanat kokii kesme kuvvet ve momentlerinin
azalilmasinin daha 6nemli oldugu dikkate alinarak, asagidaki gibi bir performans

indeksi tanimlanmustir.

P, =F’+05F +M>+0.5M° (3.95)
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4. KANAT CEVABININ AKTFi FLAPLARI iLE KONTROLU

Bu boliimde, helikopter titresimlerinin ve rotor kanadi yiiklerinin birlikte azaltilmasi
amaciyla ¢oklu firar kenari flap sistemi tasarimina yonelik analizler yer almaktadir.
Etkin bir rotor kanadi ¢oklu firar kenar1 flap sistemi tasarimi i¢in sistem cevabinin
firar kenar1 flapt degiskenlerine goére degisimi incelenerek en uygun sistem

degiskenleri belirlenmeye calisilacaktir.

4.1. Helisim Program

Firar kenar1 flaplarinin titresimi azaltmadaki etkisini inceleyebilmek i¢in firar kenari
flap hareketlerine bagl olarak kanat cevabini ve kanat kokii yiiklerini hesaplayan

Helisim programi gelistirilmistir.

Helisim programi (Helikopter Rotor Kanadi Titresimleri Simiilasyonu), helikopter
rotor kanadi cevabinin simiilasyonu ig¢in aeroelastik kanat modeline ait dogrusal
olmayan denklemleri zamanli sonlu elemanlar yontemi ile ¢6zmek igin
gelistirilmigtir. Helisim programu ile helikopter rotor kanadimin yapisal ve hava
akigina gore aerodinamik cevabi ayn1 anda zamana bagli olarak hesaplanmakta ve

rotor kanadi firar kenari flaplarinin aktif kontrolii yapilmaktadir.

Helisim programi Matlab Simulink programi kullanilarak gelistirilmistir. Matlab
Simulink, kontrol tasarimi uygulamalarinda yaygin olarak kullanilan bir simiilasyon
programidir. Toplam 22 ayri modiilden olusan ve simiilasyonun temel algoritmalarini
iceren kodlar Visual Fortran yazilim dilinde gelistirilmigtir. Helisim programi
kapsaminda Visual Fortran dilinde gelistirilmis olan kodlar1 Matlab Simulink ile
calistirmak icin hem Visual Fortran ve hem de Matlab dillerinde iki ayri
uyumlandirici arayiiz kodu gelistirilmistir. Bu arayiiz kodlar1 kullanilarak énce Visual
Fortran kodlarindan “DLL” adi verilen bir dinamik baglant1 kiitiiphanesi (dynamic-
link-library) olusturulmustur. Bu dinamik baglant1 kiitliphanesi daha sonra Simulink
programi icinde “s-function” adi verilen 6zel bir blok icine yerlestirilmistir. Bu

sekilde, Visual Fortran dilinde yazilmis olan kodlar Simulink iginde kolaylikla
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kullanilabilmektedir. Kullanic1 arayiizii ¢ok kolay olan olan Helisim programi,
helikopter rotor kanadi firar kenar1 flaplarinin aktif kontroliine yonelik analizlerde
biiylik bir esneklik kazandirmistir. Helisim programini olusturan ana blok Sekil 4.1°te

gosterilmistir.

HELiSiM
Helikopter Rotor Kanadi Titregimleri Similasyonu

e Zaman

Genlik, Frekans we Faz Azimut Agisi
AgIE! il 0 uE
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Test Al Weri Tipi Geviimi

Sekil 4.1. Helisim programi ana blogu [2]

Helisim programi ana blogu, biri helikopter rotor kanadi firar kenar1 flap1 dinamigini
¢ozen ve digeri firar kenar1 flap1 tahrikleyici ¢ikisina karar veren kontrolcii olmak

tizere iki ayr alt bloktan olugsmaktadir.

Helisim helikopter rotor kanadi firar kenar1 flap1 dinamigi blogu Sekil 4.2°de
gosterildigi gibi firar kenar flaplarindan gelen bilgiyi Visual Fortran dilinde yazilmis
olan algoritmalar1 igeren Helisim Sfunc isimli s-function bloguna géndermektedir.
Burada, i¢inde bulunulan simiilasyon adimi i¢in rotor kanadina ait tiim hesaplamalar
yapilarak kanat sonlu elemanlarina ait ivmeler hesaplanmaktadir. Bu ivme bilgisinden
hiz ve konum bilgileri bir sonraki simiilasyon adiminda kullanilmak i¢in sisteme geri
beslenirken, bu bilgilerle birlikte kanat yiikii bilgileri kontrolcii tarafindan

kullanilmak tizere disariya verilmektedir.
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Sekil 4.2. Helisim rotor kanadi firar kenari1 flapt dinamigi blogu [2]

Sistem cevabi ve kanat yiikleri belirlendikten sonra kanat kokii yiiklerini azaltmak
amactyla firar kenar1 flap1 tahrikleyici sinyal ¢ikisina kontrolcii tarafindan karar
verilmesi gerekmektedir. Bu amagla dnce acik ¢evrim sistemde her bir firar kenar
flap1 tahrikleyicisinin frekans, genlik ve faz acist gibi sinyal ¢ikist degiskenlerinin
sistem cevabina etkileri incelenmistir. Etkin ve en uygun tahrikleyici c¢ikisini
saglayacak kapali ¢cevrim sistemde firar kenari flap1 kontrolciisii tasarimina yonelik

kurallar ve tasarim Olgiitleri belirlenmeye calisilmistir.

4.2. Aktif Flap Degiskenlerinin Acik Cevrim Sistem Cevabina Etkisi

Acik cevrim sistem i¢in gelisirilen Helisim programi kontrolcii blogu Sekil 4.3’te ve
Helisim ¢oklu firar kenar1 flap1 kontrol blogu Sekil 4.4’te gosterilmektedir. Helisim
“helikopter rotor kanadi firar kenar1 flapt dinamigi blogu”ndan gelen kanat yiik
bilgileri burada kullanilarak i¢inde bulunulan simiilasyon adim1 i¢in anlik titresim ve
performans indeksi degerleri siirekli olarak hesaplanmaktadir. Titresim ve
performans indeksi degerleri ani degisiklikler gostermekle birlikte genellikle belli
bir bant igerisinde kalmaktadirlar. Bu nedenle bir siire sistemin duragan hale gelmesi
beklendikten sonra, titresim ve performans indeksi degerleri takip edilerek
maksimum degerleri almir ve uygulanan firar kenar1 flap1 tahrikleyici c¢ikisi

degiskeni i¢in sistem cevabi elde edilmis olur.
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Helikopter Rotor Kanadi Titresimlerini Azaltmak igin Coklu Firar Kenar Flaplarnin Acik Cevrim Kontrolii
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Sekil 4.3. Helisim agik ¢evrim sistem kontrolcii blogu [2]

i
¥

1. Firar Kenan Flap Agis

u]

Kapall

i
¥

2. Firar Kenar Flapn Agiz !
- f

Anahtar

Hapah2

Iy
¥

Hapaha

Iy
¥

4. Firar Kenar Flapn Agist

Kapal

-

3. Firar Kenar Flapl Agisi -~
] Anahtars

(kullanllmlyL,—.j
V] Anahtard

\_,_\:7

Anahtar

[
Ll

Ry

Flap1

Gecikme

Kartralcd Cilkigl

\—b—o

Sekil 4.4. Helisim ¢oklu firar kenari flap1 kontrol blogu [2]
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Sekil 4.3’te gorildiigli gibi Helisim “helikopter rotor kanadi firar kenar1 flapi
dinamigi blogu”ndan gelen kanat yiik bilgileri Helisim “a¢ik g¢evrim sistem
kontrolcii blogu”nda kullanilmakta, ancak bu bilgiler Helisim “coklu firar kenari
flap1 kontrol bloguna” geri besleme olarak gonderilmediginden sistem agik ¢evrim

kontrol sistemi olmaktadir.

Helisim ¢oklu firar kenar1 flap1 kontrol blogu her ii¢ firar kenar flapini, flaplara ait
frekans, genlik ve faz degiskenlerinin kolaylikla degistirilebildigi hazir Matlab siniis
sinyal iiretici foksiyonuna gore tahrik edecek sekilde tasarlanmustir. Sekil 4.4°te
goriilecegi gibi, her bir flapin etkisini ayr1 ayr1 analiz edebilmek igin pratik yol

olarak her bir firar kenar1 flap1 ¢ikisina anahtar konumustur.

Coklu firar kenar1 flap1 sisteminin kanat cevabina etkilerini incelemek i¢in yapilacak
analizlerde karar verilmesi gereken pek ¢ok degisken bulunmaktadir. Sekil 4.5te

bazi rotor kanadi firar kenari flap sistemi analiz degiskenleri gosterilmistir.

Firar Kenari Flap1 Param etreleri

=
« Flap yeri
+ Flap sayisi
+ Flap boyu

Firar Kenari Flapi Tahrikleyici

Rotor Kanadi Genel Param etreleri Parametreleri

+ Kanatyapisal szellikleri + Tahrik sinyali tipi
« Kanataerodinamik dzellikleri e Genlik

+ Rotor déniis hizi + Frekans

« Kullanilan sonlu eleman sayisi + Faz

Sekil 4.5. Rotor kanad: firar kenari flap sistemi analiz degiskenleri [2]

Rotor kanad {izerine yerlestirilecek firar kenar1 flap1 sayisi, flaplarin yeri, boyu ve

geometrisi, firar kenar1 flap: tahrikleyici sinyalin tipi, frekansi, genligi ve fazi en
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temel firar kenan flap1 degiskenleridir. Kanat modelinde kullanilan sonlu eleman
sayist, kanat yapisal ve aerodinamik Ozellikleri, rotor donlis hizi ve global
yunuslama agcis1 gibi kanat parametreleri sistem cevabinit dogrudan etkilemektedir.
Ayrica, kullanilan analiz programinda toplam simiilayon siiresi ve simiilasyon

zaman adim siiresi de sistem cevabini etkileyen degiskenlerdendir.

Helikopter rotor kanadinin firar kenar flaplar1 kullanilarak aktif kontrolii ile hem
helikopter titresimlerinin ve hem de kanat yiiklerinin birlikte 6nemli sekilde
azaltilabilecegi degerlendirilmektedir. Sonraki bdliimlerde etkin bir rotor kanadi
coklu firar kenar flap sistemi tasarimi i¢in gesitli firar kenar1 parametrelerine karar

verilmis ve sistem cevabinin ¢esitli degiskenlere gore degisimi incelenmistir.

Ornek uygulamalar igin, dort kanathh birbirinden bagimsiz hareket edebilen bir
helikoptere ait kompozit kanat ve bu kanat {izerinde ii¢ adet aktif firar kenar1 flap1 ele
alimmistir. Kanat ve firar kenar flaplarina ait bilgiler Cizelge 4.1 ve Cizelge 4.2°de

yer almaktadir.

Her ti¢ firar kenar1 flapina ait temel hareket profili agagida tanimlanmustir:

a,(t) = A sin(27f t + §F,) (4.1)

Burada «;, i’nci firar kenar1 flapina ait zamana bagl tahrikleyici ¢ikis sinyali, 4,

tahrikleyici c¢ikis sinyali genligi, f, tahrikleyici ¢ikis sinyali frekansi ve ¢F,

tahrikleyici ¢ikis sinyali faz agisidir.

Oncelikle firar kenar flaplarina kontrol uygulanmadan &nceki kanat titresim yiikleri
hesaplanmistir.  Flaplarin  hareketini saglayan tahrikleyicinin sagladigi siniis
fonksiyonu c¢ikisinin genligi, faz farki ve frekans degerleri degistirilerek kanat
cevabinin bu degiskenlere gore degisimi incelenmistir. Bu kapsamda her bir firar
kenar flapt ayr1 ayr1 bagimsiz olarak ele alinarak, firar kenar1 flap1 tahrik sinyalinin

frekansinin, genliginin ve faz agisinin sistem cevabi {izerine etkileri incelenmistir.
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Cizelge 4.1. Temel alinan helikopter rotor kanad1 6zellikleri [2]

Rotor Kanat Sayist N, 4
Yaricap R, ft 26.83
Chord (veter) Uzunlugu c, ft 1.7405
Kanat Agirhigr m,, slug/ft 0.2785
Dontis Hiz1 Q , rad/sec 27.018
Onkoniklik Acis1 S ,»deg 0
Dogrusal Biikiim Acist 6, deg -8
Burulma Atalet Momenti &, ,k,, 0.182,0.926

Cizelge 4.2. Firar kenar1 flap1 6zellikleri [2]

I¢ Flap Yeri 04R~0.6R
Orta Flap Yeri 0.7R~0.8R
Di1s Flap Yeri 09R~1.0R
Flap veter oran, ¢, /c 0.2

4.2.1. Firar kenari flap1 yerlesimi, sayisi1 ve uzunlugu

Firar kenar1 flaplar1 kullanilarak kanat titresimlerini azaltmaya yonelik ¢alismalarda,
kanadin 0.75 R civar1 bolgesine yerlestirilmis tek ve uzun bir firar kenar1 flapinin
titresim seviyelerini digiirebildigini, ancak bunun beraberinde kanat kokii flaplama
moment yiikiinde artisa sebep oldugu ortaya konmustur. Kanat kokii flaplama
moment yiikiinli azaltmak i¢in uygulanacak yiik tek firar kenar1 flap1 icin yiiksek
mertebelere ulagtigindan, tek firar kenar1 flapt kullanmanin ¢ok etkin olmayacagi
degerlendirilmistir. Bu nedenle, bu calismada rotor kanadi titresim ve yiiklerini

azaltmada coklu firar kenari flaplar1 kullanilmistir.

Gelistirilen analiz programinda kompozit helikopter rotor kanadi modeli istenen
sayida sonlu elemana ayrilarak incelenebilmektedir. Firar kenari flaplari, rotor kanadi

tizerindeki bu sonlu elemanlar {izerinde yer alacak sekilde modellendiginden, Sekil
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4.6’da gosterildigi gibi kanat iizerindeki herhangi bir elemana sonlu eleman boyunda
veya birka¢ sonlu elemani birlestirerek birlestirilen sonlu elemanlarin toplam boyu
uzunlugunda birden fazla firar kenar1 flaplar1 eklemek miimkiindiir. Bu ¢alismada ele

alinan modelde kanat tlizerinde ii¢ firar kenar1 flap1 kullanilacaktir.

Firar kenar flaplari

AN

' )] Y

Sekil 4.6. Tipik ¢oklu firar kenar1 flap1 yerlesimi [2]

Tek aktif firar kenar1 flapli bir helikopter rotor kanadini tamamen elastik ve tamamen
kat1 cisim olarak modelleyerek titresim seviyelerini her iki model i¢in inceleyen bir
calisma, kat1 cisim olarak modellenen rotor kanadinin hesaplanan titresim
seviyelerinin elastik kanat modeline gore daha diisiik oldugunu ortaya koymustur
[14]. Bu durumda, tamamen elastik sistem olarak modellenen rotor kanadi caligirken
aktif firar kanatlarindan elde edilecek ilave kuvvetlerle Sekil 4.7°de gosterildigi gibi
diizlestirilebilirse, rotor gobegi titresim yiiklerinin azaltilabilecegi

degerlendirilmektedir.

Bu yaklasimdan yola ¢ikilmis ve rotor kanadinin ilk ii¢ mod sekli dikkate alinarak en
etkili firar kenar1 flap1 yerlesim bolgelerine karar verilmistir. Sekil 4.8.”de gosterildigi
gibi dis flap kanadin en disinda 0.9 R ~1.0 R bolgesine, i¢ flap kanadin ortasinda
0.4R~0.6 R bolgesine ve orta flap kanatta 0.7 R ~0.8 R bdlgesine yerlestirilmistir.
Rotor kanadmin disina yerlestirilen dis ve orta flaplar kanat kokiine ilave yiiksek
kuvvetler uygulayabilirken, i¢ flap hem geometrik yeri ve hem de lizerindeki diisiik
aerodinamik basing yliziinden kanat kokiine daha diisiik kuvvetler uygulamaktadir.
Bu nedenle kanat iizerindeki i¢ flap diger flaplara gére daha uzun segilerek yiiksek

kuvvet uygulamasi saglanmaya calisilmistir.
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1. Deforme olmus aktif kontrolstz kanat

\ 2. Ters yonlt kuvvet uygulayan aktif flaplar

\ 3. Diizlestirilmis kanat

.}
o
-
-
’i

Sekil 4.7. Aktif firar kenar1 flaplarinin etkisinin sematik gdsterimi [2]

1. Flap Mod
_________________ 3FapModN |11 N

2. Flap Mod.. _

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10

Kanat kokune uzaklik (x R)

Sekil 4.8. Uglii firar kenar1 flap: yerlesimi [2]
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4.2.2. Firar kenar flap1 tahrikleyici frekansinin sistem cevabina etkisi

Firar kenar1 flaplar1 birbirine gore farkli frekanslarda hareket ettirilerek flap
tahrikleyici frekansinin sistem cevabina etkisi incelenmistir. Her bir firar kenar1 flapi
i¢in nominal genlik degeri 4° ve nominal faz agilar1 1. flap i¢in 0°, 2. flap i¢in 90° ve
3. flap i¢in 180° alinmistir. Bu degerler sabit tutularak ve her defasinda sadece bir
firar kenar1 flapr aktif duruma getirilerek 10-150 rad/s frekans araliginda Sekil 4.9-
Sekil 4. 18’deki sonuglar elde edilmistir.

Bu grafiklerden de goriilecegi lizere, genel olarak her ii¢ firar kenar flap1 i¢in flap1
tahrik frekans1 arttikca titresim indeksi degeri azalmaktadir. Ozellikle 70 rad/s ve
tizeri tahrik frekanslarinda her {i¢ firar kenar1 flapi, flapsiz sisteme gore daha diisiik

titresim indeksi olusturmaktadir.

Kanat titresim indeksinde flapsiz rotor kanad titresim indeksine gore i¢ (1.), orta (2.)
ve dig (3.) firar kenar1 flaplari i¢in sirasiyla %21, %16 ve %15’e varan azalmalar elde
edilmistir. Tahrik frekansinin 70 rad/s’den kii¢iik oldugu durumlarda sadece 1. ve 2.
firar kenar1 flaplar i¢in ve yine sadece belirli frekans araliklarinda titresim indeksinin

flapsiz kanat titresim indeksinin altina diistiigii goriilmektedir.

Performans indeksi agisindan bakildiginda, titresim indeksindekine benzer sekilde
ozellikle 75 rad/s ve iizeri tahrik frekanslarinda her li¢ flapin flapsiz sisteme gore
sirastyla %38, %31 ve %30 daha diisik performans indeksi olusturdugu

goriilmektedir.

Yapilan analizler, her ii¢ firar kenar1 flap1 icin flap tahrik frekansina bagl olarak
kanat kokii flaplama momentinin firar kenar1 flapsiz kanada gore azaldigimi
gostermistir. Firar kenar flapsiz kanada goére kanat kokii flaplama momentinde %37,
%69 ve %56’ya varan azalmalarin elde edilebilecegi ortaya ¢ikmistir. Kanat kokii
yanal kesme kuvvetleri ve momentlerinin ise yiiksek tahrik frekanslarinda (70~ 80

rad/s ve Ustii) flapsiz kanattaki degerlerin altina diistiigli gortilmustiir.
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— — Hrar Kenari Hapsz Kanat
— — Hrar Kenari Hapsz Kanat

——&— 1. Frar Kenari Hapi
—6— 2. FHrar Kenari Hapi
——&— 1. Frar Kenari Hapi
——o— 2. FHrar Kenari Hapi
i 3. Hrar Kenar1 Hapi

Degisimi

Titresim indeksinin Firar Kenar Flapi Tahrik Frekansina Gore

-~~~ |==—6—— 3. Arar Kenari Hapi

Frekans (rad/s)

Performans indeksinin Firar Kenari Flapi Tahrik Frekansina

10 20 30 40 5 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150

ISopu| wiSeni|.

ISHOpPU| SUBLLLIOLIS

Sekil 4.9. Titresim indeksinin flap tahrik frekansi ile degisimi [2]

Frekans (rad/s)

10 20 30 40 5 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150

Sekil 4.10. Performans indeksinin flap tahrik frekansi ile degisimi [2]
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Meksimum Haplama Kesme Kuwetinin Firar Kenari Flapi
Tahrik Frekansina Gore Degisimi

8- 1. Frar Kenari Hapi
——o— 2. Frar Kenari Hapi
——o—— 3. Frar Kenari Hapi
— = Frar Kenari Hapsiz Kanat

Haplama Kuwvveti (kN)

10 20 30 40 50 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150
Frekans (rad/s)

Sekil 4.11. Maksimum flaplama kuvvetinin tahrik frekansi ile degisimi [2]

Haplama Kesme Kuweti Genliginin Firar Kenari Flap Tahrik
Frekansina Gore Degisimi

| | |—=— 1. Firar Kenari Aapi
| | |——— 2. Frar Kenari Rapi
! ! i 3. Frar Kenar1 Aapi
! ! == == Hrar Kenari Hapsz Kanat

Haplama Kuvveti Genligi (kN)

Frekans (rad/s)

Sekil 4.12. Flaplama kesme kuvveti genliginin tahrik frekansi ile degisimi [2]
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Meksimum Yanal Kesme Kuwetinin Firar Kenari Flapi Tahrik
Frekansina Gore Degisimi

== == Frar Kenari Hapsz Kanat

——&— 1. Frar Kenari Hapi
—6— 2. FHrar Kenari Hapi
i 3. Frar Kenar1 Hapi

(N>) BTy SLUSSY] [BUBA

100 110 120 130 140 150

10 20 30 40 5 60 70 8 90

Frekans (rad/s)

Sekil 4.13. Maksimum yanal kuvvetin flap tahrik frekansi ile degisimi [2]

Yanal Kesme Kuweti Genliginin Firar Kenari Fapi Tahrik

Frekansina Gore Degisimi

— — Hrar Kenari Hapsiz Kanat

=——&— 1. Frar Kenari Hapi
——o6— 2. FHrar Kenari Hapi
i 3. Frar Kenar1 Hapi

(N) 1B1)UsD BTy aLUSSY [BUBA

10 20 30 40 5 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150

Frekans (rad/s)

Sekil 4.14. Yanal kesme kuvveti genliginin tahrik frekansi ile degisimi [2]
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Maksimum Faplama Momentinin Firar Kenari Flap Tahrik
Frekansina Gore Degisimi

3
: :
a | |
(U | |
o l l
15 | | ——8— 1. Frar Kenari Hapi
| | ——6— 2. Frar Kenari Rapi
[ w i 3. Frar Kenar1 Hapi
10 | | — — Hrar Kenari Fapsiz Kanat

10 20 30 40 5 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150
Frekans (rad/s)

Sekil 4.15. Maksimum flaplama momentinin tahrik frekansi ile degisimi [2]

Haplama Momenti Genliginin Firar Kenari Flap Tahrik
Frekansina Gore Degisimi

8 1. Frar Kenari Hapi
——6—— 2. Frar Kenari Hapi
i 3. Frar Kenar1 Hapi
— = HFrar Kenari Hapsiz Kanat

Haplama Momenti Genligi (kN)

10 20 30 40 5 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150
Frekans (rad/s)

Sekil 4.16. Flaplama momenti genliginin tahrik frekansi ile degisimi [2]
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Maksimum Yanal Momentinin Firar Kenari Flap! Tahrik

Frekansina Gore Degisimi

8- 1. Frar Kenari Hapi
——o— 2. Frar Kenari Hapi
——o—— 3. Frar Kenari Hapi

— — Hrar Kenari Hapsz Kanat

| ,
< ;
§ ] @ ¢ ¢

(WNpY) JusLIOW leuBA

10 20 30 40 5 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150

Frekans (rad/s)

——&— 1. Frar Kenari Hapi

—6— 2. Frar Kenari Hapi
iz 2. Frar Kenar1 Hapi

— — Hrar Kenari Hapsiz

Yanal Momenti Genliginin Firar Kenari Flapi Tahrik
Frekansina Gore Degisimi

(WNpY) 1B11USD) JUBLLIOY [eUBA

Sekil 4.17. Maksimum yanal momentin tahrik frekansi ile degisimi [2]

10 20 30 40 5 60 70 8 90 100 110 120 130 140 150

Frekans (rad/s)

Sekil 4.18. Yanal moment genliginin tahrik frekansi ile degisimi [2]
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Kanat kokii flaplama momentinde ve belirli frekanslarin iizerinde yanal kesme
kuvvetleri ve momentlerinde flapsiz kanattaki degerlerin altina diisiilmekte, ancak
artan tahrik frekansina gore azalma egilimi gostermekle birlikte flaplama kesme

kuvvetinin flapsiz kanattaki degerlerin iistiinde oldugu tespit edilmistir.

Elde edilen sonuglara gore, firar kenar1 flaplarinin rotor doniis hizinin (27,02 rad/s)
veya rotor kanadinin birinci flaplama dogal frekansinin (28,73 rad/s) 3., 4. veya daha
yiiksek harmoniklerinde tahrik edilmesi gerektigi ortaya ¢ikmaktadir. Ayrica, her bir

flapin birbirinden bagimsiz farkl frekanslarda tahrik edilmesi gerekmektedir.

4.2.3. Firar kenari flap: tahrikleyici genligi

Firar kenar1 flaplar1 birbirine gore farkli genliklerde hareket ettirilerek flap
tahrikleyici frekansinin sistem cevabina etkisi incelenmistir. Her bir firar kenar1 flap1
icin nominal frekans degeri 75 rad/s ve nominal faz agilar1 1. flap icin 0°, 2. flap icin
90° ve 3. flap i¢in 180° alinmistir. Bu degerler sabit tutularak ve her defasinda sadece
bir firar kenar1 flap1 aktif duruma getirilerek 1°-10° genlik araliginda Sekil 4.19-Sekil
4. 28’deki sonuglar elde edilmistir.

Kanat cevabinin hem titresim indeksi ve hem de performans indeksi agisindan her {i¢
flap i¢in artan firar kenar1 flap1 tahrik genligine gore diizenli bir artis ve azalig
gostermedigi tespit edilmistir. Bununla beraber, ozellikle 3°~ 5° tahrik genligi
araliklarinda flapsiz kanattaki degerlere gore daha diisiik titresim indeksi ve

performans indeksi degerleri elde edildigi goriilmiistiir.

Kanat titresim indeksinde flapsiz rotor kanadi titresim indeksine gore i¢ (1.) ve orta
(2.) firar kenar1 flaplar i¢in sirastyla %20 ve %16’ya varan azalma elde edilirken, dig
(3.) firar kenar1 flap1 i¢in %7 artis elde edilmistir. Benzer sekilde, kanat performans
indeksinde flapsiz rotor kanadi performans indeksine gore i¢ (1.) ve orta (2.) firar
kenar flaplar i¢in sirasiyla %34 ve %31’°e varan azalma elde edilirken, dis (3.) firar

kenar flap1 i¢in %27 artis elde edilmistir.
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Titresim Indeksinin Firar Kenar Flapi Tahrik Genligine Gore
Degisimi
170

—&— 1. Frar Kenari Hapi |
——6—— 2. Frar Kenari Hapi |
i 3. Frar Kenar1 Hapi !
— — Firar Kenari Aapszz Kanat |
l
|
|
|
|

Titresim indeksi

Genlik (derece)

Sekil 4.19. Titresim indeksinin flap tahrik genligi ile degisimi [2]

Performans indeksinin Firar Kenari Flapi Tahrik Genligine Gore
Degisimi

Performans indeksi

«——&—— 1. Frar Kenari Aapi
o 2. Firar Kenari Rapi
| ==& 3. Frar Kenari Aapi
— — Hrar Kenari Hapsiz Kanat

0]

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Genlik (derece)

Sekil 4.20. Performans indeksinin flap tahrik genligi ile degisimi [2]
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Meksimum Haplama Kesme Kuwetinin Firar Kenari Flapi
Tahrik Genligine Gore Degisimi

——B— 1. Frar Kenari Hapi
18 | =—6—— 2. Frar Kenari Hapi
i 3. Frar Kenar1 Aapi
— — Hrar Kenari Hapsz Kanat

Haplama Kuwvveti (kN)

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Genlik (derece)

Sekil 4.21. Maksimum flaplama kuvvetinin tahrik genligi ile degisimi [2]

Haplama Kesme Kuweti Genliginin Firar Kenari Flap Tahrik
Cenligine Gore Degisimi

Haplama Kuvveti Genligi (kN)

——8— 1. Frar Kenari Hapi
| =———2 FrarKenariAapr ~ |" "~ T T T
i 3. Frar Kenari Hapi

— — Hrar Kenari Hapsz Kanat

0 : :
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Genlik (derece)

Sekil 4.22. Flaplama kesme kuvveti genliginin tahrik genligi ile degisimi [2]
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Meksimum Yanal Kesme Kuwetinin Firar Kenari Flapi Tahrik

Genligine Gore Degisimi

——&— 1. Frar Kenari Hapi

i 3. Frar Kenar1 Rapi

— — Hrar Kenari Hapsiz Kanat

(N>) BTy SLUSSY] [BUBA

70 | == 2. Frar Kenari FAapi

60

10

Genlik (derece)

Sekil 4.23. Maksimum yanal kesme kuvvetinin tahrik genligi ile degisimi [2]

Yanal Kesme Kuweti Genliginin Firar Kenari Fapi Tahrik

Genligine Gore Degisimi

— — Hrar Kenari Hapsz Kanat

=——&— 1. Frar Kenari Hapi

——o— 2. Frar Kenari Hapi
i 3. Frar Kenari Aapi

(N) 1B1)UsD BTy aLUSSY [BUBA

Genlik (derece)

Sekil 4.24. Yanal kesme kuvveti genliginin tahrik genligi ile degisimi [2]
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Maksimum Faplama Momentinin Firar Kenari Flap Tahrik
Genligine Gore Degisimi

Raplama Momenti (kNm)

|

|

v

| ——o— 2. Frar Kenari Hapi
S 1 | o 3, Firar Kenari Aapi

l

2

— — HFrar Kenari Hapsiz Kanat

3 4 5 6 7 8 9 10
Genlik (derece)

Sekil 4.25. Maksimum flaplama momentinin tahrik genligi ile degisimi [2]

Haplama Momenti Genliginin Firar Kenari Flap Tahrik
Genligine Gore Degisimi

Haplama Momenti Genligi (kN)

8- 1. Frar Kenari Hapi
20 | ——o6— 2. Frar Kenari Hapi
o 3. Frar Kenari Hapi
— — Hrar Kenari Hapsz Kanat

0

| |
| |
| |
| |
| |
l l
1 2 3 4 5 6 7 9 10

Genlik (derece)

Sekil 4.26. Flaplama momenti genliginin tahrik genligi ile degisimi [2]
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Maksimum Yanal Momentinin Firar Kenari Flap! Tahrik
Genligine Gore Degisimi

Yanal Moment (kNm)
)

+ 1. Hrar‘Ka'marl Fiapl
10 |—6— 2. Firar Kenari Hapi
o 3. Frar Kenari Hapi

8 — = Frar Kenari Hapsiz Kanat

| | |

| | |

| | |

| | |

| | |

| | |

1 1 1
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Genlik (derece)

Sekil 4.27. Maksimum yanal momentinin tahrik genligi ile degisimi [2]

Yanal Momenti Genliginin Firar Kenari Flapi Tahrik
Frekansina Gore Degisimi

25
—&— 1. Frar Kenari Hapi
—6— 2. Frar Kenari Hapi
iz 2. Frar Kenar1 Hapi

|
1
|
20C | — — Frar Kenari Rapsz Kanat
|
|
|
|
|
|
|

Yanal Moment Genligi (kNm)

Genlik (derece)

Sekil 4.28. Yanal moment genliginin tahrik genligi ile degisimi [2]



124

Kanat kokii kesme kuvvetleri ve momentlerine ait grafikler incelendiginde, yine artan
firar kenar1 flap1 tahrik genligine gore diizenli bir artis ve azalis goriilmemistir.
Ancak, firar kenar1 flapt tahrik genligi icin 7°~ 9° gibi yiiksek degerler almak

genellikle kanat kokii ytiklerini olumsuz etkilemektedir.

Elde edilen sonuglara gore, firar kenar1 flaplarinin 3°~ 7° tahrik genligi araliklarinda
tahrik edilmesi gerektigi ortaya ¢ikmaktadir. Ayrica, her bir flapin birbirinden

bagimsiz farkli genliklerde tahrik edilmesi gerekmektedir.

4.2.4. Firar kenar flap: tahrikleyici faz

Firar kenar1 flaplar1 birbirine gore farkli fazlarda hareket ettirilerek flap tahrikleyici
frekansinin sistem cevabina etkisi incelenmistir. Her bir firar kenar1 flap1 i¢in nominal
frekans degeri 75 rad/s ve nominal genlik degeri 4° alinmistir. Bu degerler sabit
tutularak ve her defasinda sadece bir firar kenar1 flapr aktif duruma getirilerek 0°-

180° genlik araliginda Sekil 4.29-Sekil 4.38”deki sonuglar elde edilmistir.

Kanat cevabinin her ii¢ flap i¢in artan firar kenar1 flap1 faz agisina goére hem titresim
indeksi ve hem de performans indeksi acisindan ¢ok fazla degismemekte ve belirli bir

bant i¢inde diizenli yatay bir degisim gostermektedir.

Kanat titresim indeksinde flapsiz rotor kanadi titresim indeksine gore i¢ (1.) ve orta
(2.) firar kenar1 flaplar i¢in sirastyla %20 ve %11’ya varan azalma elde edilirken, dig

(3.) firar kenart flap1 i¢in %10 artis elde edilmistir.

Benzer sekilde, kanat performans indeksinde flapsiz rotor kanadi performans
indeksine gore i¢ (1.) ve orta (2.) firar kenar1 flaplar1 i¢in sirasiyla %34 ve %161°e
varan azalma elde edilirken, dis (3.) firar kenar1 flap1 i¢cin %40 artis elde edilmistir.
Bu durum, 3. firar kenar1 flapinin titresim ve performans indekslerini azaltabilmesi
i¢cin Oncelikle uygun tahrik frekans ve tahrik genligi ¢iftinin belirlenmesi gerektigini

ortaya koymaktadir.
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Titresim indeksinin Firar Kenari Flapi Tahrik Faz Agisina Gore
Degisimi
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Sekil 4.29. Titresim indeksinin flap tahrik faz acisi ile degisimi [2]

Performans indeksinin Firar Kenari Flapi Tahrik FazAgisina
Gore Degisimi
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Sekil 4.30. Performans indeksinin flap tahrik faz acisi ile degisimi [2]
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Meksimum Haplama Kesme Kuwetinin Firar Kenari Flapi
Tahrik Faz Acisina Gore Degisimi
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Sekil 4.31. Maksimum flaplama kuvvetinin tahrik faz acisi1 ile degisimi [2]
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Sekil 4.32. Flaplama kesme kuvveti genliginin tahrik faz agisi ile degisimi [2]



Meksimum Yanal Kesme Kuwetinin Firar Kenari Flapi Tahrik
Faz Acisina Gore Degisimi
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Sekil 4.33. Maksimum yanal kuvvetin tahrik faz agisi ile degisimi [2]

Sekil 4.34. Yanal kesme kuvveti genliginin tahrik faz agis1 ile degisimi [2]

Yanal Kesme Kuweti Genliginin Firar Kenari Flapi Tahrik Faz
Acisina Gore Degisimi
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— — Hrar Kenari Hapsz Kanat
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Maksimum Flaplama Momentinin Firar Kenari Flapi Tahrik Faz
Agisina Gore Degisimi
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Sekil 4.35. Maksimum flaplama momentinin tahrik faz acis1 ile degisimi [2]

Faplama Momenti Genliginin Firar Kenari Flap Tahrik Faz

Acisina Gore Degisimi
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Sekil 4.36. Flaplama momenti genliginin tahrik faz agis1 ile degisimi [2]
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Maksimum Yanal Momentinin Firar Kenari Flapi Tahrik Faz
Acisina Gore Degisimi
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Sekil 4.37. Maksimum yanal momentin tahrik faz agisi ile degisimi [2]
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Sekil 4.38. Yanal momenti genliginin tahrik faz acisi ile degisimi [2]
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Elde edilen sonuglara gore, kanat1 titresim indeksini minimize edebilmek icin 1., 2. ve
3. firar kenar1 flaplarinin sirasiyla 165°, 60° ve 15° faz acis1 ile civarinda tahrik

edilmesi gerektigi ortaya ¢ikmaktadir.

4.2.5. Ug firar kenari flapinin aymi anda aktif kontrolii

Yukaridaki grafiklerden elde edilen sonug, kanat kokii titresim indeksi ile kuvvet ve
momentlerin flapsiz kanada gore azaltilmasi ve minimize edilebilmesi ic¢in her bir
flapin birbirinden bagimsiz farkli frekans, genlik ve faz agilarinda ve her biri igin
kanat yiik cevabini ayri ayri minimize eden uygun degerlerde tahrik edilmesi

gerektigini ortaya koymustur.

Bununla beraber, dokuz ayr1 durumda, yani ii¢ ayr1 firar kenar1 flapinda frekans,
genlik ve faz acis1 olmak iizere ii¢ farkli parametrenin kontroliinii yine genis frekans,
genlik ve faz acisi1 araliklarinda kontrol edebilecek aktif kontrolciiye yonelik kurallar:
belirlemek dogrusal davranig gostermeyen rotor kanadi gibi bir sistem igin ¢ok
zordur. Bu nedenle, aktif kontrolciiye yonelik kurallar1 belirlerlemeyi kolaylastirici

bazi kararlarin verilmesi gereklidir.

Oncelikle, firar kenar1 flapmin yiiksek genlik agilarinda tahrik edilmesi yiiksek tahrik
enerjisi gerektirdiginden ve yiiksek genlik agilarinin sistem cevabini iyilestirmede ¢cok
etkili olmadigindan yola ¢ikilarak, firar kenar1 flaplarinin 3°~ 5° tahrik genligi

araliklarinda tahrik edilmesi gerektigine karar verilmistir.

Analiz zamanini azaltmak ve kontrolcliniin karar verecegi parametre sayisini
disiirmek i¢in, her ii¢ firar kenar1 flapinin 4° genlikte tahrik edilmesine karar
verilmistir. Yine Onceki boliimlerde tahrikleyici sinyali ¢ikis faz acgis1 analizleri
sonucunda elde edilen en uygun sinyal ¢ikis faz acilar ile tutarl olarak her ii¢ firar

kenarinin tahrik faz agilari sirasiyla 165°, 60° ve 15° alinmustir.

Bu kararlara gore olusan ti¢lii firar kenari flapt hareket profili Sekil 4.39’da

gosterilmistir.
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Ul Firar K enan Flapi Hareket Profili
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Sekil 4.39. Uglii firar kenar1 hareket profili [2]

Yine bir onceki boliimlerden elde edilen sonuglar degerlendirilerek, firar kenari
flaplar1 frekanslarinin 70- 140 rad/s arasinda ve 5 rad/s’lik adimlarla incelenmesine

karar verilmistir.

Yapilan analizlerde her ii¢ firar kenar1 filap1 aktif tutulurken, her durumda sadece bir
firar kenar1 flapinin frekansi 70- 140 rad/s arasinda degistirilmis ve diger iki firar

kenar1 flapinin tahrik frekansi 75 rad/s’de sabit tutulmustur.

Kanat kokii cevabinin tglii aktif firar kenar1 flapli kanatta tahrik frekansina gore
degisimi incelenmistir. Yapilan ¢alismada her ii¢ firar kenarinin tahrik genlikleri 4°,
tahrik faz acilar1 sirasiyla 165°, 60° ve 15° alinmis ve her bir durum igin iki firar
kenar1 flapmin tahrik frekanst 75 rad/s’de sabit tutulurken diger firar kenar1 flapinin

tahrik frekansi degistirilerek Sekil 4.40-Sekil 4.43’te goriilen grafikler elde edilmistir.

Kanat titresim indeksinde flapsiz rotor kanad titresim indeksine gore i¢ (1.), orta (2.)
ve dis (3.) firar kenar1 flaplar1 icin sirastyla %33, %35 ve %36’ya varan azalmalar
elde edilmistir. Bu oranlar tek firar kenari flapli kanatta sirasiyla %21, %16 ve

%15°tir.
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Titresim Indeksinin Uglii Aktif Firar Kenari Flapli Kanatta Tahrik
Frekansina Gore Degigimi
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Sekil 4.40. Ug flapli kanat titresim indeksinin frekans ile degisimi [2]
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Sekil 4.41. Ug flapli kanat performans indeksinin frekans ile degisimi [2]
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Kanat Kokl Meksimum Flaplama Momentinin Uglt Aktif Firar
Kenar Flapli Kanatta Tahrik Frekansina Gore Degisimi
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Sekil 4.42 Ug flaph kanat flaplama momentinin frekans ile degisimi [2]
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Sekil 4.43. Ug flapli kanat yanal momentinin frekans ile degisimi [2]
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Elde edilen sonuglar, her {i¢ firar kenar1 flapinin birlikte ¢calismasinin kanat yiiklerini
azaltmada daha etkili oldugunu gostermistir. Benzer sekilde, firar kenar1 flapsiz
kanada gore kanat kokii flaplama ve yanal momentindeki azalmanin sirasiyla %87 ve

%42 oldugu goriilmektedir.

Firar kenar1 flapsiz kanada gore kanat kokii yanal kuvvetinde %53 azalma elde
edilirken, kanat kokii flaplama kuvveti 3,5 kat artig gostermektedir. Bu durum, firar
kenar1 flaplar1 kullanildiginda her durumda tim yiiklerde birden azalma elde
edilmesinin zor oldugunu ve her bir flapin tahrik sinyalinin kanat cevabini azaltacak

sekilde ayr1 ayr1 kontrol edilmesi gerektigi sonucunu ortaya ¢ikarmaktadir.

Firar kenar1 flaplarmin tahrik sinyalini saglayacak olan aktif kontrolcliniin tahrik
frekanslarina karar verebilmesi agisindan, analiz zamanini azaltmak ve kontrolciiniin
karar verecegi frekans araligini daraltmak i¢in yukaridaki grafikler incelenmis ve 1.,
2. ve 3. firar kenar1 flaplarinin sirasiyla 75 rad/s, 80 rad/s ve 100 rad/s civarinda tahrik

edilmesine karar verilmistir.

4.3. Aktif Flap Degiskenlerinin Kapah Cevrim Sistem Cevabina Etkisi

Kapali ¢evrim sistem i¢in geligirilen Helisim programi kontrolcii blogu Sekil 4.44°te
ve Helisim ¢oklu firar kenar1 flap1 kontrol blogu Sekil 4.45°te gosterilmektedir. Agik
sistem modelindeki ile benzer sekilde Helisim helikopter rotor kanadi firar kenari
flapt dinamigi blogundan gelen kanat yiik bilgileri burada kullanilarak icinde
bulunulan simiilasyon adimi i¢in anlik titresim ve performans indeksi degerleri

stirekli olarak hesaplanmaktadir.

Aktif kontrolciiniin titresim ve performans indekslerini siirekli kontrol ederek her
ikisine gore ¢ikis sinyaline karar vermesinin sistemi karmasiklastiracag: ve kararlari
zorlastiracag1 degerlendirilerek aktif kontrolciiniin sadece titresim indeksine gore
sistem cevabinin diizeltilmesi yoniinde firar kenar flaplarini kontrol etmesine karar

verilmistir.
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Helikopter Rotor Kanadi Titresimlerini Azaltmak igin Coklu Firar Kenari Flaplannin Kapal eviim Kontrolii
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Sekil 4.44. Helisim agik ¢evrim sistem kontrolcii blogu [2]
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Sekil 4.45. Helisim ¢oklu firar kenar1 flap1 kontrol blogu [2]
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Sekil 4.44°te gosterilen Helisim helikopter rotor kanadi firar kenar1 flapt dinamigi
blogundan gelen kanat yiik bilgileri Sekil 4.45’te yer alan Helisim kapali ¢evrim
sistem kontrolcii blogunda kullanilmakta ve bu bilgiler titresim indeksi blogu
kullanilarak Helisim ¢oklu firar kenar1 flap1 kontrol bloguna geri besleme olarak
gonderilmektedir. Bu sekilde kapali ¢evrim rotor kanadi firar kenar1 flap1 aktif

kontrol sistemi elde edilmistir.

Firar kenar1 flaplarinin hareketini saglayan tahrikleyici sistemin sinyal ¢ikigina karar
verecek olan aktif kontrolcti, bu karar1 kapali ¢cevrim sistemde geri besleme olarak
kendisine gelen titresim indeksi degerine gore verebilir. Aktif kontrolcii, her ti¢ flap
icin tahrikleyici ¢ikis sinyalinin genlik, frekans ve faz acis1 degiskenlerini tekli, ikili
veya ticli kombinasyonlarda degistirerek geri beslenen titresim indeksi degerine gore

genlik ve/veya frekans ve/veya faz agis1 modiilasyonu yapabilir.

Aktif kontrolciiniin ii¢ flap i¢in ii¢ ayr1 degiskenden olusan toplam dokuz farkli
degisken i¢in sadece geri beslenen titresim indeksi degerine gore karar vermesi, ayni
zamanda bu degiskenleri artis/azalis yoniinde ve hangi oranda degistirecegine karar
vermesi, bu calismanin hedef ve kapsamini asan, sinyal isleme, yapay sinir aglari
(neural network) ve bulanik mantik (fuzzy logic) gibi konularin da dahil edilmesi
gereken cok kapsamli bir g¢alismayr gerektirmektedir. Bu calismada, yukarida
belirtilen konular1 da kapsayacak detayli analizlere yonelik gelistirilebilir bir altyapi
kurulmus, ancak her {i¢ flap i¢in ayn1 oranda ve sadece tahrikleyici c¢ikis sinyali

genlik modiilasyonu yapan kapali ¢evrim bir aktif kontrolcii tasarimi hedeflenmistir.

Tahrikleyici ¢ikis sinyali genlik modiilasyonu yapan kapali ¢evrim aktif kontrolcii
tasarimi i¢in oncelikle tahrikleyici sistemin saglayacagi ¢ikis sinyalinin frekans ve faz
acis1 degerlerine karar verilmesi gerekir. Bir dnceki boliimde acik ¢evrim sistemde
firar kenar1 flap1 tahrik c¢ikis frekans1 ve faz fark: ile ilgili elde edilen sonuclarla
tutarli olarak, kapali ¢evrim kontrol analizinde 1., 2. ve 3. firar kenar1 flaplarinin
tahrikleyici ¢ikis frekanslarinin sirasiyla 75 rad/s, 80 rad/s ve 100 rad/s ve tahrik faz

acilarinin sirastyla 165°, 60° ve 15° olmasina karar verilmistir.
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Sekil 4.45°te gosterilen coklu firar kenar1 flap1 kontrol blogunda 6ncelikle aktif flapl
rotor sistemi ile hedeflenen titresim indeksi degeri, VBI, su sekilde hesaplanir:

VBI, =VBI,, C, (4.2)

nom

Burada VBI aktif firar kenar flapsiz nominal rotor kanadina ait titresim indeksi

nom 2

ve C,, hedeflenen titresim indeksi azaltma oranidir.

Titresim indeksi degerleri simiilasyonun ilk anlarinda ani degisiklikler
gostediginden, gecis an1 etkilerini minimize edebilmek i¢in kontrol sistemi bir siire
bekledikten ve sistem duragan hale geldikten sonra titresim indeksi degerlerini
takibe bagslar. Herhangi bir simiilasyon zaman adiminda anlik titresim indeksi degeri,

VBI, hesaplanir ve bu deger Helisim helikopter rotor kanad:i firar kenar1 flap:

dinamigi bloguna gonderilir. Bu blokta anlik titresim indeksi degeri ile hedeflenen

titresim indeksi degeri karsilastirilarak titresim indeksindeki anlik hata orani, VBI,

su sekilde hesplanir:
'‘BI. —VBI
VBI , = % (4.3)
T

Kapali c¢evrim kontrolcii ile firar kenari flaplarinin ¢ikis sinyallerine genlik
modiilasyonu yapmak i¢in Es.4.1.’de yer alan genlik degeri, Es. 4.3.’te elde edilen

hata orani ve belirli bir titresim indeksi hata katsayisi, VBI . ile c¢arpilarak her ii¢

flapa ait genlik modiilasyonlu hareket profili su sekilde elde edilir.

a,(t) = VBI VBI , A, sin(2af,t + §F,) (4.4)

Tahrikleyici ¢ikis sinyali genlik modiilasyonu yapan kapali ¢evrim aktif kontrolcii
yaklagimina gore firar kenar1 flaplar1 tahrikleyici ¢ikis sinyallerinin genlikleri, kapali

cevrim kontrol sistemi degiskenleri olan hedeflenen titresim indeksi azaltma
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orani,C, ve titresim indeksi hata katsayisina, VBI. gore degistirilerek titresim

indeksindeki azalma oranlari incelenmistir. Bu analizde hedeflenen titresim indeksi
azaltma orant %10-%100 araliginda, titresim indeksi hata katsayis1 0.0-1.0
araliginda degistirilerek her iki degiskene gore titresim indeksi azalma oram

hesaplanmis ve sonuglar Sekil 4.46’da 3 boyutlu grafik olarak sunulmusgtur.

Titregim indeksinin Kapal Cewrim Kontrolci
Degigkenlerine Gore Azalma Orani

30
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S 40
£ 30
E 0
T
= 10 15
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=
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(= Hata Katsayisi

Hedeflenen Titregim indeksi Azaltma Orani (%)

Sekil 4.46. Titresim indeksinin kapali cevrim degiskenleri ile degisimi [2]

Sekil 4.46’da gorildiigii gibi, hedef titresim indeksi azaldik¢a gerceklesen titresim
indeksi degeri de azalmaktadir. Kapali ¢evrim kontrolcii ile titresim indeksinde

%34’¢e varan azalmalar elde edilebilmektedir.
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5. SONUC VE ONERILER

Bu calismada, coklu firar kenar1 flaplar1 kullanilarak helikopterdeki rotor kanadi
titresimlerini azaltmak i¢in bir modelleme ve analiz sunulmustur. Aeroelastik rotor
kanadi modeli kullanilarak firar kenar1 flaplarinin aktif kontrol parametrelerinin kanat
titresimlerine ve kanat kokii yiiklerine etkileri agik ve kapali ¢evrimli kontrolciiler
kullanilarak belirlenmistir. Bu bdliimde, yapilan calisma kapsaminda elde edilen
sonuclar Ozetlenmis ve ileride yapilacak c¢alismalara yonelik tavsiyelere yer

verilmistir.

5.1. Yapilan Calismalarin Ozeti ve Degerlendirilmesi

Calismanin birinci boliimiinde helikopter titresimlerinin azaltilmasina yonelik
literatlir arastirmasi1 yapilarak helikopter titresimlerinin nedenleri, titresimlerin

siiflandirilmasi ve titresimleri azaltma yollar1 anlatilmistir.

Calismanin ikinci bdliimiinde helikopter rotor kanadi aeroelastik cevabinin
hesaplanmasina yonelik olarak kanat hareket denklemleri olusturulmustur. Aktif firar
kenar1 flapli rotor kanadina yonelik kapsamli bir kanat modeli gelistirilmistir. Kanat
hareketini tanimlamak i¢in, Hamilton prensibi kullanilarak kanat {izerindeki kinetik
enerji, gerinim enerjisi ve virtliel is degisimi denklemleri ¢ikarilmistir. Rotor kanadi
sonlu elemanlar metodu kullanilarak elastik olarak modellenmistir. Dogrusal olmayan
yari-duragan bir aerodinamik model segilerek rotor kanadi kokiine ve rotor gobegine

aktarilan kuvvetler hesaplanmistir.

Calismanin tclincii boliimiinde kanat hareket denklemleri, zamana gore sonlu
elemanlar yontemi ile ¢Ozllmiistiir. Bu amagla gelistirilen ve rotor kanatlarinin
titresim Ozelliklerini, dogal frekanslar1 ve mod sekilleri hesaplayabilen Helirotor
programi sunulmustur. Helirotor programi kullanilarak modal analiz yapilan 6rnek bir
kanadin dogal frekanslar1 ve mod sekilleri hesaplanmistir. Elde edilen sonuglarin
literatiirde bulunan sonuglara olduk¢a yakin oldugu goriilmiis ve dolayisiyla,

gelistirilen rotor kanat modelinin ve Helirotor programinin kanat cevabini bulmada



140

dogru ve giivenilir oldugu ortaya konmustur. Gelistirilen ¢6ziim yontemi ile her tiirlii
karmasik kompozit veya metal helikopter rotor kanatlarinin titresim 6zellikleri, dogal

frekanslar1 ve mod sekilleri hesaplanabilmektedir.

Dordiincii boliimde aktif firar kenarli rotor kanadi degiskenlerinin optimizasyonuna
yonelik caligmalar yapilarak ¢oklu firar kenar1 flaplari kullanimimnin helikopter rotor
titresimlerini kontrol etmede etkisi incelenmis, etkin ve en uygun tahrikleyici ¢ikisini
saglayacak firar kenar1 flapt agik ve kapali ¢evrim kontrolciisii tasarimina yonelik

kurallar ve tasarim Olgiitleri belirlenmeye ¢alisilmistir.

Gelistirilen Helisim programu ile rotor kanadinin aerodinamik zorlama sartlarinda
sistem cevabi, kanat kokii kuvvet ve momentleri hesaplanmistir. Kullanilan ¢6ziim
yontemi ve Helisim programi ile sistem cevabi, kanat yapisal ve aerodinamik
ozelliklerine, firar kenar1 flap1 yapisal parametrelerine ve firar kenari flapi tahrikleyici
cikis parametrelerine bagl olarak hesaplanmistir. Aktif firar kenar1 flapsiz nominal
bir rotor kanadi {izerindeki yiiklerin belirlenmesinin ardindan, flap hareketinin kanat
iizerindeki mevcut yiiklere ilave etkisi belirlenmistir. Aktif firar kenar1 flaplar1 agik ve
kapali ¢evrim kontrolcii ile kontrol edilerek tahrikleyici sisteme ait frekans, genlik ve
faz acis1 ¢ikis degiskenlerinin sistem cevabina etkileri incelenmistir. Gelistirilen aktif
firar kenar1 flapli rotor kanadi modelinin, helikopterde rotordan kaynaklanan

titresimleri % 36’ya varan oranlarda azaltabilecegi hesaplanmistir.

Bu calisma ile, helikopter rotor kanadi titresimlerinin azaltilmasi i¢in kanat boyunca
aktif kontrollii ¢oklu firar kenar1 flaplarinin acik ve kapali cevrim kontroliine yonelik
calismalara katkida bulunulmustur. Bu c¢alisma sonucunda helikopter rotor kanadi
titresimlerini ve yiiklerini hesaplayan dogrulanmis ve giivenilir bir ¢6ziim y&ntemi
elde edilmistir. Rotor kanadi ve firar kenar1 flaplarimin yapisal degiskenlerinin
etkilerinin grafiklerle gozlenebilecegi, kullanici arayiizii kolay Helirotor ve Helisim
programlar gelistirilmistir. Boylece, degisik rotor tiplerinin ve aktif firar kenar1 flap1
kontrolcli tasarimina girdi olusturacak degiskenlerin incelenebilecegi bir ¢oziim

altyapis1 hazirlanmistir.
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5.2. ileriye Yénelik Tavsiyeler

Gelisen aktif kontrolli malzeme teknolojisi ile birlikte, gelecekte titresim
seviyelerinin azaltilmasi ve dinamik stall nedeniyle kisitlanan helikopterin maksimum
ucus hizinin artirilmasi i¢in helikopter ve diger doner kanat teknolojilerinde aktif firar
kanadi kullanimi biiylik 6nem kazanacaktir. Helikopter rotor kanadi titresimlerini
azaltmak amaciyla etkin ve en uygun tahrikleyici ¢ikisini saglayacak aktif firar kenari
flap1 kontrolciisii tasarimi i¢in ileride yapilacak ¢alismalara yonelik dikkat edilmesi

gereken cesitli hususlar ve tavsiyeler bulunmaktadir.

Oncelikle, aktif firar kenari flapli rotor kanatlar1 igin yapilan analizlerin ve
hesaplamalarin deneysel calismalardan elde edilecek sonuclarla desteklenmesi ve
dogrulanmasi gerekmektedir. Bununla  birlikte, helikopter  testlerini
gerceklestirebilmek i¢in ihtiya¢ duyulan ve gergek bir helikopteri test edebilecek
diizeyde biiyiik riizgar tiinelleri ve diger donanimlara sahip laboratuvarlarin kurulmasi
cok biiylik maliyetler gerektirmektedir. Sadece yurt disinda ve belli basl bir kag
laboratuvarda gergeklestirilebilecek s6z konusu testler deneysel ¢alismalar yerine,
tilkemizde mevcut laboratuvarlarin alt yapis1 kullanilarak dlgekli helikopter ve rotor

kanatlari lizerinde gerekli testler gergeklestirilebilir.

Rotor kanadi tireten firmalar, tasarimda ve imalatta kullandiklar: ileri teknolojiyi ve
tekellesmeyi korumak icin rotor kanatlari ile ilgili bilgileri ticari sir kapsaminda ele
almakta ve korumaktadirlar. Bu nedenle literatiirde gelismis kompozit rotor
kanatlarinin tiim fiziksel 6zelliklerini, dogal frekanslarini1 ve mod sekillerini bir arada
iceren ¢ok az sayida Ornek yer almaktadir. Bu konudaki yaymnlarin artmasi veya
erisime agilmasi ile gelistirilen ¢oziim ve yontemlerin dogrulugu daha kesin sekilde

tespit edilebilecektir.

Bu calismada helikopter rotorundaki tiim kanatlarin tamamen ayni oldugu kabul
edilmistir. Helikopterdeki rotor kanatlar1 tamamiyle aymi degilse, firar kenari
flaplarin1 ¢ok biiylik sapma agilarinda tahrik etmek gerekebilir. Helikopter kanatlar

arasinda her zaman kiigiik de olsa farkliliklar bulunabileceginden, firar kenari
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flaplarim1 her bir kanat icin ayr1 ayr kontrol etmek gerekebilir. Yapilacak analiz ve
hesaplamalarda kanatlar arasindaki farkliliklarin modele dahil edilmesi daha gergekci

sonular elde edilmesini saglayacaktir.

Gelisen malzeme teknolojisi ile birlikte daha yiiksek giice sahip tahrikleyicilerin
gelistirilmesiyle, daha az enerji ile daha yiiksek flap acis1 saglanmasi durumunda
analizlerin bu yeni degerlere gore tekrar edilmesi faydali olacaktir. Ayrica tahrikleyici
modelinin kanat modeline dahil edilmesi yapilacak analizlerin daha gercege yakin

sonuglar vermesini saglayacaktir.

Helikopter rotor kanadi aktif kontrolciisiinlin hem rotor kanatlarini ayr1 ayri
birbirinden bagimsiz olarak ve hem de her bir kanattaki ¢oklu firar kenar1 flaplarmni
ayr1 ayr1 birbirinden bagimsiz olarak kontrol edecek sekilde tasarlanmasinin
titresimleri ve kanat kokii yiiklerini azaltmada daha etkili olabilecegi
degerlendirilmektedir. Bu c¢aligmada gelistirilen programlar ve ¢oziim altyapisi
kullanilarak, aktif firar kenar1 flapt kontrolciisii tasarimina odakli detayli ¢aligsmalar
ylriitiilebilir ve en uygun tahrikleyici c¢ikisin1 saglayacak kontrolcii tasarimi

gerceklestirilebilir.

Bu caligmada firar kenar1 flaplarinin hareketini saglayan tahrikleyici sistemin sinyal
cikisina karar verecek olan aktif kontrolcii, bu karar1 kapali ¢evrim sistemde geri
besleme olarak kendisine gelen titresim indeksi degerine gore vermekte ve her ti¢ flap
icin sadece tahrikleyici ¢ikig sinyali genlik modiilasyonu saglamaktadir. Bununla
birlikte, ileride yapilacak calismalarda aktif kontrolciiniin, her ii¢ flap i¢in tahrikleyici
cikis sinyalinin genlik, frekans ve faz agist degiskenlerini tekli, ikili veya gl
kombinasyonlarda degistirerek geri beslenen titresim indeksi degerine gore genlik
ve/veya frekans ve/veya faz acis1 modiilasyonu yapabilecek sekilde tasarlanmasi
titresimlerin ve kanat yiiklerinin azaltilmasinda daha iyi sonuclar verebilecektir. Aktif
kontrolciiniin ii¢ flap icin ii¢ ayr1 degiskenden olusan toplam dokuz farkli degisken
icin sadece geri beslenen titresim indeksi degerine gore degil, kanat kokii yiiklerinin
herbirinin degerine gore karar vermesi saglanmalidir. Ayrica, aktif kontrolcii bu

degiskenlerin artig/azalis yoniine ve hangi oranda degistirecegine karar vermelidir.
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Aktif kontrolciinlin tiim bu islemlere karar verebilmesi ic¢in kontrolcii tasariminda
sinyal isleme bloklar1 ve yapay sinir aglar1 (neural network) kullanimi1 konularinin da
dikkate alinmasi gerekir. Aktif firar kenar1 flapl kanat yapis1 gibi olduk¢a karmagik
bir sistemle ilgili fonksiyonel tahminler yaparak tahrikleyici sistemin frekans, genlik
ve faz acis1 gibi ¢ikis degiskenlerine karar verilebilmesi i¢in sistem cevabinin bu
degiskenlere gore nasil degistigine yonelik ¢ok sayida veri toplanmali ve bu veriler
dogrultusunda neural network algoritmalar1 kullanilarak kontrolciiye titresimleri

calismada gelistirilen Helisim programu alt yapist kullanilarak aktif firar kontrolii i¢in

neural network uygulamalar1 gerceklestirilebilir.
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EK-1 UH-60 helikopter rotor kanadi 6zelliklerinin kanat boyunca dagilimi

UH-60 helikopter rotor kanadina ait yapisal 6zelliklerin kanat boyunca dagilimi Sekil
1.1- Sekil 1.8°de gosterilmistir.

Birim Uzunlugun Kitlesinin Kanat Boyunca Dadilirm

Birim Uzunlufun Kitlesi, 2 (x )

1] 0.1 nz 03 04 05 0B 07 08 09 1
Kanat Kakine Uzakhk (x R)

Sekil 1.1. Birim uzunlugun kiitlesinin kanat boyunca dagilimi [37]
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Sekil 1.2. Eksenel yay sabitinin kanat boyunca dagilimi [37]
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EK-1 (Devam) UH-60 helikopter rotor kanadi 6zelliklerinin kanat boyunca dagilimi

ileri-Geri Biikme Modilinin Kanat Boyunca Dagilimi
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Sekil 1.3. ileri-geri biikkme modiiliiniin kanat boyunca dagilimi [37]

Flaplama Bakme Maoddlindn kanat Boyunca Dagilirmi
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Sekil 1.4. Flaplama biikme modiiliiniin kanat boyunca dagilimi [37]
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EK-1 (Devam) UH-60 helikopter rotor kanadi 6zelliklerinin kanat boyunca dagilimi

Burulma Ataleti Maoddlindn Kanat Bayunca Dadiirm
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Sekil 1.5. Burulma ataleti modiiliiniin kanat boyunca dagilimi [37]
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Sekil 1.6. Flaplama atalet momenti modiiliiniin kanat boyunca dagilimi [37]
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ileri-Geri Atalet Momenti Moddlinin Kanat Boyunca Dagilim
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Kanat Burulma Agisinin Kanat Boyunca Dadiim

L L) [PPSRy
I
1
'
'
'
'
'
'
]
i i
'
'
'
'
'
'
]
e
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

CoNOonooofooo0o0 o0
1000 5 1 3 5 1 ] 0 1 o

'

'

'

'

'

'

'
TSI TS SIS IS SRRy
CoNOooooofooooo o

EK-1 (Devam) UH-60 helikopter rotor kanadi 6zelliklerinin kanat boyunca dagilimi
1.4

o7y 08 039

n3 04 05 0B
Kanat Kakane Uzaklik (x )

0.z

0.1

12 feennee
0.8 f------
0.6 f------
0.4 f------
0
] [re——
1 [—.
gl
gl
10 f------

(0001] wf Baefyg 20 Hy uswo 18|ety usg-ua)| (posiep) @ 1515y BLNING 1BUE,

Sekil 1.7. ileri-geri atalet momenti modiiliiniin kanat boyunca dagilimi [37]
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Sekil 1.8. Kanat burulma agisinin kanat boyunca dagilimi [37]
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