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INIS KIZAKLARININ HELIKOPTER YER REZONANSINA ETKIiSI
OZET

Bu tezde, inis takimlarimin yer rezonansina olan etkileri incelenmistir. Oncelikle
helikopterler ve helikopterlerde kullanilan inig takimlari okuyucuya aktarilmis,
ardindan inis takimlarinin tasarimindaki birka¢ temel hedef a¢iklanmustir.

Yer rezonanst modeli sekiz serbestlik dereceli olarak kurulmustur. Analiz igin gerekli
olan govde direngenlik matrislerinin tesir katsayilar1 yardimiyla veya dinamik
indirgeme yoOntemiyle elde edilebilecegi ve 0Ozellikle diisiik frekansh titresim
modlarinda, helikopter govdesinin bir rijit cisim olarak davrandigi gosterilmistir.
Analiz i¢in gerekli olan soniim matrisi Rayleigh soniim modeli ile modellenmis ve
asirt govde soniim oranlarinda kararsizlik bolgelerinin birbirleriyle birlestigi ve
kararlilik i¢in gerekli sOniim oraninin ¢ok yiikksek mertebelere ¢iktig
gbzlemlenmistir.

Kizak ile zemin arasinda kullanilan sinir sartlarinda, kisitlanan serbestlik dereceleri
arttikca kizagin direngenligi artmaktadir. Kizagin, govde direngenligi ile
karsilastirilabilir mertebelere yaklastiran bu durum, sonlu elemanlar modeli (SEM)
ile analitik modelleme ig¢in kullanilan basitlestirilmis model (BM) arasindaki
Ozdegerler farkliliklarini artirmaktadir.

Ozellikle karmasik mod bigimlerine sebep olan veya baska bir degisle, 6zvektorlerini
birgok serbestlik derecesine dagitan kizak tasarimlarinin, yer rezonansi probleminde
ortaya ¢ikan kararsizlik miktarlarin1 azalttigi ve buna bagl olarak daha az soniim
gereksinimlerine ihtiya¢ duyuldugu gosterilmistir.
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EFFECTS OF LANDING GEAR ON GROUND RESONANCE
SUMMARY

In this thesis, the effects of landing gear on ground resonance problem is inspected.
First of all, helicopter and helicopter landing gear systems are illustrated to the reader
and after, the main aims of designing a landing gear is explained.

Ground resonance model is created with eight degrees of freedom(DOF). It can be
seen that the required stiffness matrix of helicopter fuselage for ground resonance
problem, can be determined using influence coefficient or dynamic reduction
technics because of rigid body behaviour of helicopter fuselage especially in low
frequency dynamics.

Required damping matrix for ground resonance problem is constructed using
Rayleigh damping model. One of the main findings of these type of ground
resonance model which includes multi DOF fuselage model, if damping ratio of
fuselage is very high comparing to blade in-plane damping ratio, some unstable
region can join together and this leads to increase in required damping level for
fuselage.

Finally, landing gear which transmits some of its Kinetic energy on untriggered
DOFs, reduce required damping levels. This is the main design rule for decreasing
required damping level and reducing ground resonance danger.
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1. GIRIS

Helikopterler dikey olarak kalkis ve inis yapabilen ve havada asili olarak durabilme
yetenegine sahip hava araglaridir. Helikopterler de tipki ucaklar gibi tasima kuvveti
ihtiyacin1 hava icinde hareket eden tasiyici diizeylerine borgludur. Palalarini bir
motor tarafindan dondiiren helikopterin her bir palasinin alt ve iist yiizeylerindeki
basing farkindan dolayr tasima kuvvetleri olusmaktadir. Bu tasima kuvvetinin
artirllmas1 veya bir tarafa dogru yonlendirilmesi i¢in, 6zel profillere sahip olan
palalarin hiicum agilar1 bir kontrol sistemi ile ayarlanmaktadir. Helikopter tiim
palalarin hiicum agilarint ayn1 fazda degistirirse dikey olarak yilikselmektedir
(Miisterek-Collective). Fakat palalarin hiicum agis1 degisimi arasinda sabit faz farki
olusursa helikopter rotorunda ek bir moment olusur ve ilk dnce pala ucu diizlemi
ardindan da tiim govde egilerek helikopterin egilen yone dogru gitmesi saglanir
(Cevrimsel-Cyclic). Helikopterdeki palalarin siirekli dondiiriilmesi igin ana rotor
sistemine siirekli olarak dondiirme momenti uygulanmasi gereklidir. Bu moment
ithtiyaci-motordan saglanan moment- havada asili bulunan helikopteri de, Newton’un
3. Hareket Yasasi geregi rotorun dondiigii yoniin ters yoniine dogru dondiirmeye
calisir. Bu doniisiin siirekliligi istenmediginden, pala hiicum acgilar1 ayarlanabilen
kuyruk rotorlarindan yararlanilmaktadir. Pilot kuyruk rotorunda bulunan palalarin
hiicum agilari1  degistirerek, helikopterin rotor ekseninde istenildigi yonde

dénmesini saglar [1,2].
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Sekil 1.1 : Helikopterin genel elemanlar [3].



Helikopterler bir ¢ok alt bilesenlerden olusmaktadir (Sekil 1.1). Helikoptere gerekli
enerjiyi saglayan sistemler; bu enerjiyi helikopterin tasarim kriterlerine gore
belirlenmis rotorlara aktaran disli kutusu ve giic aktarma sistemleri; rotorlar ve
bunlarin palalari; helikopterin hareketini kontrol etmeyi saglayan ve bir tiir insan-
makine arayiizii olan kontrol sistemi, helikopterlerin en énemli alt sistemleri olarak

listelenebilir.

Helikopterler, rotorlarina gore ve pala yapilarina gore simiflandirilabilmektedir. Bazi
helikopter tiplerinde es eksenli veya tandem dizilise sahip biribirinin tersi yonde

donen iki adet ana rotor oldugundan kuyruk rotoru gereksinimleri olmamaktadir.
[1,3,4].

1.1 Helikopter Inis Sistemleri

Inis sistemleri hava araclarinin yere inmesi icin tasarlanan elemanlardir. Inis
sistemleri helikopterin biiyiikliigiine, islevine ve helikopterin siklikla indigi bolgeye
gore degisiklik gdsterebilir. Bazi diisiik kalkig agirlikli insansiz hava araglart harig
olmak iizere neredeyse tiim hava araclarinda ¢esitli inis sistemleri bulunmaktadir.
Inis sistemlerinden istenen temel ortak 6zellikler;

e Acil bir inis esnasinda yeteri kadar enerjiyi sogurabilme o6zelligine sahip

olmast

e Imalat ve bakiminin kolay olmasi
seklinde 6zetlenebilir.
Bunun yani sira bazi helikopterlerde, ileride deginilecek olan yer rezonansi
tehlikesinin goriilmemesi igin, inis sisteminin yeterli derecede soniim saglayan
sonlimleyici elemanlara sahip olmasi gereklidir. Soniim elemanlar1 goévde-inis
sistemi arasinda bulunmalidir ve olas1 bir yer rezonansi durumunda sistemin kararlt

kalmasini saglamalidir.

Helikopter inis sistemlerinin enerji soniimleme O&zellikleri; inis sisteminin
yiiksekliginin artirilmasiyla, artmaktadir. Ancak helikopter inis sistemlerinin
yiiksekliklerinin artirilmasi dinamik yuvarlanma (dynamic rollover) denilen bir

durumun olugma ihtimalini de artirmaktadir[6].



Helikopterler kalkis esnasinda bir tarafa dogru devrilme egilimi gdsterebilirler. Bu
durum o6zellikle egimli veya engebeli arazilerden kalkislarda, gemi giivertelerine
inislerde yasanabilir. Dinamik yuvarlanma tehlikesi, helikopter kritik dinamik
yuvarlanma agisina ulasana kadar pilot tarafindan Onlenebilmektedir. Kritik ag1
gecildikten sonra, pilot dongiisel (cyclic) kontrol yaparak- tagima kuvvetinin
dogrultusunu degistirerek- devrilmeye ters yonde moment olusturmaya caligsa da

bunu basaramaz ve bu durumda helikopterin devrilmesi kaginilmazdir [6,7].

Dinamik yuvarlanma helikopterin bir tekerin veya bir kizagin ¢evresinde yasanir. Bu
durum bir ¢ok sebepten olussa da tek kizagin veya tek tekerin gevresinde doniis
yapmaya zorlayabilecek olan; inis sisteminin ¢amurlu, karli arazide dengesiz olarak
sikigsmasi; dalgalar istiinde sallanan bir gemiye inis, asikida taksi (hover taxi)
manevrasi esnasinda inig sisteminin bir engele ¢arpmasi, egimli araziye talimatlara
uymayarak yapilan inis kalkis gibi etmenler baslica sebeplerdir.

Helikopter tek kizak tiipli veya tekerlegin ¢evresinde yuvarlanma yoniinde dénmeye
basladiginda, bu noktaya gore olan momentlerin vektorel toplami, helikopteri
devirme yoniinde olmamasi gereklidir. Kritik dinamik yuvarlanma agisi, kuyruk
rotorundan kaynaklanan itki kuvvetinin de yuvarlanma yoniinde moment
yaratmasindan dolayi, helikopterin saga veya sola devrilmesine gore farklilik

gosterir.
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Sekil 1.2 : Egimli yilizeylerde dinamik yuvarlanma durumu.

Sekil 1.2°de gosterildigi gibi dinamik yuvarlanmaya maruz kalabilecek bir sistemin

kritik yuvarlanma agist;

m.g.(( d-h,,.sin0). cos O)ZFk.thrTmtmax.(( d -h,. sin ). cos (p) (1.1)



Denkleminden bulunabilir.
Burada;

d: Kizak temas noktasi ile agirlik merkezi ve rotor merkezi arasindaki yere

paralel uzaklik

hm , hs ve hy: Agirlik merkezi, kuyruk rotoru, ana rotor yiikseklikleri

Fk: Kuyruk rotoru itme veya ¢ekme kuvveti

Trotmax: Ana rotorun maksimum tasima kuvveti

0, ¢ : Kritik dinamik yuvarlanma agis1 ve pala doniis diizlemi agis1
Olarak belirtilir. 6 acis1 haricindeki tiim bilgiler tasarim asamasinda belli
oldugundan, iterasyon adimlar ile kritik dinamik yuvarlanma agis1 belirlenebilir.
Tiim inis sistemleri, olas1 bir ¢arpisma durumunda ortaya ¢ikan enerjinin bir kismin
yutmak durumundadir.
Inis sistemlerinden istenen enerji yutumu, pilot ve yolcularin hasar diizeyinin altinda
ivme hissetmesini hedeflemelidir. Bu nedenlerle tiim inis sistemleri i¢in analiz

yontemleri ve test standartlart mevcuttur [8].

1.1.1 Tekerlekli inis takimlari

Bu tiir inis takimina sahip olan helikopterler indikleri noktalarda kolaylikla taksi
manevrasi gerceklestirebilirler ve helikopterin hangara tasinmasi ¢ok daha kolaydir.
Tekerlekli inis takimlari tasarim isterlerine gore, govde icesine hidro-mekanik
kontrol sistemleri ile cekilebilirler. Bu durumda hidrolik sistemin enerji ihtiyact ve
bakim isterleri karsilanmak durumundadir.

Bu tiir inis takimlarinin en olumsuz yonii helikopterin kalkis agirligini artirmasidir bu
yiizden tekerlekli inis takimi segilirken, helikopterin yerdeki tasinma kolayligi
diisiiniilmeli ve orta ve agir sinif helikopterlerde kullanilmalidir.

Inis takiminin iceriye cekilebilir olmasi helikopterin ugusu sirasinda ortaya c¢ikan
siiriiklenmeyi azaltmaktadir. Ozellikle yarali ve hasta tasmnmasma yonelik olarak
kullanilan ambulans helikopterler veya arama kurtarma helikopterleri intikal
edecekleri noktaya hizlica ulasmalidirlar. Iceri cekilebilen inis takimlari hem
cikilabilecek olan en yiiksek seyir hizini artirmakta hem de daha verimli bir ugus
saglamaktadir. Askeri helikopterlerde inig takiminin iceriye ¢ekilebilmesi radar izini

azaltma anlamina da gelmektedir.



Helikopterlerde kullanilabilecek olan igeri g¢ekilebilen tekerlekli inig takimlarinin
toplam agirligi, helikopterin diger inis takimu tiplerinde, inis kizag siiriiklemesinden
dolayr harcadig1 yakitla karsilastirilabilir Olgiide yakinsa, igeri ¢ekilebilir inis

takimlar1 kullanilmaktadir.

Sekil 1.3 : Tekerlekli inis takimina sahip, Westland Lynx[9] .
1.1.2 Kizakh inis takimlari

Kizakli inis takimlar1 hafifligi, imalat ve bakim kolaylig1 gibi istiinliiklerden dolay1
secilmektedir. Helikopterin kizakli inis takimina sahip olmasi, helikopterin pistteki
operasyonlarini giiclestirmektedir. Helikopter pistten hangara ¢ekilmek istendiginde
cekme tekerlekleri takilmak durumundadir. Ayrica bu tir inis takimlar1 igeri

cekilebilir olmadigindan govde siiriikleme kuvvetlerini artirmaktadir (Sekil 1.4).

Sekil 1.4 : Aerodinamik olarak iyilestirilmis inis kizagi, Eurocopter EC 130 [10].



Inis kizagn kaynak ve pergin yardimiyla birbirlerine gegen borulardan
olusmaktadirlar (Sekil 1.5). Helikopterler govde altlarina bagl ¢esitli algilayicilar
veya ylkler tagiyacaksa ylikseltilmis kizaklar kullanilabilir.

Sekil 1.5 : Inis kizaginin elemanlari.
1.1.3 Yiizen inis takimlari

Bu tiir sistemler tekerlekli veya kizak tipi inis takimina sahip olan helikoptere bir ek
ozellik kazandirmak i¢in kullanilirlar. Yiizen inis takimlari istenildigi zaman
sisirilebilen balonlardan olusturulmaktadir. Ozellikle arama kurtarma helikopterleri
ve denizalti savunma harbinde kullanilan askeri helikopterlerde kullanilabilen ytlizen
inig takimlar1 helikopterin islevini ciddi oranda artirmaktadir. Yiizen inis takimlari,
helikopterin karaya acil inisi esnasinda da sisirilerek enerjinin bir kismin1 emilmesi

i¢in de kullanilabilmektedir.

Sekil 1.6 : Yiizen inis takimlar sisirilmis halde bulunan, Eurocopter Merlin[11].



1.2 Yer Rezonansi Probleminin Tanimi

Yer rezonansi problemi govde ile rotor kiitle merkezi hareketinin birbirini etkilemesi
sonucunda olusan kararsizlik halidir. Bu kararsizlik yasandiginda gévdenin titresimi
giderek artar ve sonunda helikopter devrilerek veya ciddi sekilde zarar gorerek
kullanilamaz hale gelir. Pala hava icerisinde donerken rotor gébegine gore yaptigi
diizlem ici egilme titresim hareketi (ileri-geri titresim hareketi) frakanst rotor hizinin
bir fonksiyonudur. Helikopter palasinin titresim denkleminde direngenligi olusturan
unsur pala kokiindeki statik direngenlik ve rotor hizindan kaynaklanan merkezkag
kuvvettir. Mafsalli rotorlarda direngenlik sadece merkezka¢ kuvvet ile saglanirken
diizlem-i¢i sert (stiff in-plane) veya diizlem-i¢i esnek (soft in-plane) rotorlu
helikopterlerde pala kokiiniin statik direngenligi de sistem dinamiginde 6nemli rol
oynamaktadir. Yer rezonansi problemi palalarin yere gore yaptigi diizlem i¢i titresim
hareketinin diisiik frekansli bileseninin govdenin kritik frekanslarindan biri ile
cakigsmasi sonucu ortaya ¢ikmaktadir [5]. Govdenin kritik frekanslar1 yuvarlanma ve
yunuslama modunun frekanslaridir. Bu modlarin frekansi; govde agirlig, inis kizag
direngenligi ve govde direngenligi ile belirlenir.

Tekerlekli inig takimlarinda, inis takiminin direngenligi ; tekerlek basinci, tekerlek
yapisi, tekerlek-govde arasinda bulunan hidro-pnomatik siispansiyon ozellikleri ve
taksi hiz1 ile belirlenmektedir.

Kizakli inis takimlarinda ise inis takimi direngenligini; kizagin geometrisi, baglanti
bicimi belirlemektedir. Ayrica kizak-govde baglantisinda kullanilacak elastomer
elemanlar da inis takim1 direngenligini degistirmektedir.

Yer rezonansi problemi helikopterlerde goriilen rotor-gdvde kararsizliklarindan
biridir ve bu sebeple, palanin diizlem i¢i dinamiginin ile gdvdenin dinamiginin
denklem takimlar1 beraberce ve es zamanl ¢oziilmek durumundadir. Yer rezonansi
problemini ¢ézmek icin kullanilan denklem takimlarinin karsi taraflarinda herhangi
bir tahrik kuvveti bulunmamaktadir. Rotorun kiitle merkezinin yeri, dénme
ekseninden kaydikca helikopter govdesi tahrik edilmekte, helikopter gdvdesinin
hareketi de donen palalarda atalet kuvveti yaratarak rotor kiitle merkezinin yerinin
degismesine neden olmaktadir. Yer rezonansi gercekte lineer olmayan bir problemdir
ve kendini besleyen titresim olarak smiflandirabilecegimiz yer rezonansi
probleminde, sistem cevabi kararsiz bile olsa genlikler belli bir biiyiiklige kadar

ulasabilir (limit ¢evrim) [12]. Yer rezonansi esnek bir yapi ilizerine oturmus tim



donen sistemlerde ortaya ¢ikabilecek bir problemdir ve 6zellikle pervaneli ugaklarda

ve riizgar tlirbinlerinde de goriiliir[13].

1.3 Tezin Amaci

Bu tezin amaci;
e Yer rezonansi probleminin yasanmamasi i¢in inis takimlarininda alinan
Onlemleri tanitmak,
e Ozel olarak kizakl1 inis takimlarin1 yer rezonansi bakimindan incelemek ve
bunlarda alinabilecek 6nlemleri tartismak,
e Onlemlerin iyi ve kotii yonlerini ortaya koymak ve
e ITU ROTAM biinyesinde tasarlanmakta olan helikopterin inis takimini bu

bulgular dogrultusunda sekillendirmektir.



2. LITERATUR ARASTIRMASI

Yer rezonansi problemine analitik olarak yaklasan ve problemin temellerini ortaya
koyan ilk arastirmacilar NASA’nin flutter uzmanlarindan Robert Coleman ve Arnold
Feingold olmuslardir. Coleman ve Feingold [14] ¢alismasinda, palalarin ve govdenin
hareket denklemleri iistel fonksiyonlarla yere bagl bir referans eksen takimina gore
yazilmis ve Lagrange denklemi kullanilarak elde edilen denklem takimlari bir
matriste toplanarak 6zdeger problemi rotor hizina bagli olarak ¢6ziilmiistiir. Edinilen

bulgular NACA (Simdi : NASA) tarafindan raporlar halinde yaymlanmistir.

Deustch [15] kurdugu dort serbestlik dereceli yer rezonanst modelinde bagli denklem
takimini elde ettikten sonra sistemin karakteristik denklemini, analiz sonucu ortaya
¢ikan matrisin determinantini alarak elde etmis ve ¢oziimleme sonucu elde edilen
gercel ve sanal sayilarin fiziksel anlami grafikler ve yorumlarla ortaya konmustur.
Calismada gercel kokiin pozitif oldugu durumda Kkararsizlik ortaya c¢iktig
goriilmektedir. Gergekten de gergel kokiin pozitif olmasi, soniim oraninin negatif
olmasma sebep vermektedir. Deustch’un elde ettigi en Onemli bulgu “Deustch
kararlilik kriteri” olarak anilan helikopter pala ve gévde sonlim oraninin ¢arpiminin
belli bir degerin iizerinde olma zorunlulugudur. Bu deger kararsizligin yasandigi

rotor hizina gore degisiklik gostermektedir.

Coleman ve Feingold’un yaptig1 temel arastirmalardan sonra Price helikopterin yer
rezonansi ile ilgili kararlilik ilkesini ortaya koymaya c¢alismis ve parametreler
olarak; govde kiitlesi, govde direngenligi, govde soniim orani, pal diizlem i¢i mafsal
mesafesi ve paller arasi diizlem i¢i direngenlik olarak ele almistir[12]. Price
caligmasinda aerodinamik kuvvetleri ihmal ederek probleme mekanik kaynaklardan
bakmistir. Price bulgularinda Deustch kararlilik kriterinin yalnizca belli pala ve

govde soniim oranlarinda dogru sonuglar verecegini gostermistir.

Nahas, yer rezonansinda kullanilan govde serbestlik sayisimi altiya ¢ikarmistir.
Nahas’in ele aldig1 sistem tekerlekli inis takimina sahip bir helikopterdir.

Helikopterin govde direngenligini tamamen inis takimindaki tekerlek-damper



sisteminin belirleyecegi diisiiniilmiis ve bu iki sistem gevseyen (relaxation) yay-
damper modeli ile bir baska degisle standart viskoelastik kati modeli ile
modellenmistir. Nahas calismasinda mafsalli rotorlar ve mentesesiz rotorlar icin iki
ayrt FORTRAN kodu gelistirmistir. Mentesesiz rotorlar i¢in yapilan c¢alismada
palalar siirekli sistem olarak modellenmistir. Nahas ayrica probleme aerodinamik
kaynakli kuvvetleri ve diizlem dis1 -diizlem i¢i egilme etkilesimini de modele

yansitmistir [ 16].

Eckerd[17] Rooivalk saldir1 helikopterinin yer rezonansi analizini yapmustir. Eckerd
analizlerinde helikopter palini siirekli sistem olarak ele alinmistir. Sonuglarini
DYMORE ve MSC ADAMS programlarini da kullanilarak karsilastirabilir bir
sekilde sunmustur. Calismada, saldir1 helikopterinin soniim saglamasi gereken

donanimlarinin operasyon sirasindaki bozulma senaryolar1 da incelenmistir.

Wei ve Pingi [18] yer rezonansinda MR sivili damperlerin kullanilmasini 6nermistir.
Agarwal [19] calismasinda piezoelektrik elemanlarla yiizey basinci ayarlanabilen
yar1 aktif siirtlinmeli diizlem i¢i damper sisteminin analizlerini gerceklestirmistir.
Yar aktif sistemlerin kullanilmasi1 gerektigi zaman, gerektigi kadar soniimiin elde
edilmesini  saglayarak, damperin c¢abuk yipranmasinin Oniine gecilecegi

distiniilmektedir.

Kowaleczko ve Dzygadlov [20] Polonya helikopteri olan Sokol’un analizini
gerceklestirmislerdir. Analizlerde kanat ¢irpma ve diizlem ici serbestlik derecelerinin
hesaba katilmasinin yaninda, kanadin aerodinamik katsayilar1 ¢esitli tablolardan ara
deger hesaplariyla kullamlmuslardir. Inis takimi, temasin varligi ele almarak
modellenmistir. Tekerlekli inis takimina sahip olan helikopterlerde goriilen,
helikopterin taksi hizinin artmas: ile diisen yanal direngenlik de hesaplara dahil

edilmistir.

Byers ve Gandhi [21] helikopter pallerinde kullanilmak {izere tasarlanan iki adet
dinamik titresim emicisini analitik olarak karsilastirmiglardir. Veter ve kanat aciklig
boyunca hareket eden titresim absorberlerinin uygulanabilirlik ¢alismasi yapilmigtir
ve Lord firmasi g¢alismanin sonucunda ortaya ¢ikan veter dinamik titresim

absorberinin prototipini gelistirmistir.
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Liu ve Chattopadhyay [22] helikopter pallerinde, yapisabilen soniimleyici katmanlar
(constrained layer damper) kullanmiglardir. Analizlerinde helikopter pali diktortgen
bir profil olarak ele alinmis ve optimizasyon teknikleri ile en az soniimleyici ile en

fazla diizlem i¢i sonliim orani elde etmeye ¢alismiglardir.

Donald [23] yer rezonansi probleminin sonucunda bir limit ¢evrim oldugunu ve
gercekte olmasi istenmeyen lineer olmayan durumlarin, aslinda yer rezonansini
soniimleyici kullanmadan 6nleme yollarindan biri oldugunu aciklamis ve bu sebeple
lineer olmayan modelleme ve ¢6ziim teknikleri kullanmistir. Boylece elastomerik
elemanlar1 bulunan yataksiz rotorlarin daha dogru modellemeleri yapilmis

olmaktadir.

Robinson, King ve Wood [24] helikopterin yer rezonansi modelini Lagrange
denklemlerini kullanarak MAPLE programinda sembolik olarak olusturmus ve
olusturulan program MATLAB programina dogrudan yollanarak ¢éziim yapilmasi
saglanmistir. Calismada giderek sertlesen Duffing yayinin sistem dinamigine etkisi,
balistik ¢arpma, damper arizasi gibi bir takim etkiler incelenmistir. Calismada
kanatlarin sertlesen yay gibi davranmasinin helikopter dinamik cevabinda limit
cevrim goriilmistiir. Limit g¢evrim palalara veya helikopter pargalarina zarar
vermeyecek ve Omriiniin makul seviyelerde olmasimi gerektirecek kadar diisiik

genlikte olmas1 makalede deginilen baska bir konudur.

Gandhi ve Chopra [25] giliniimiiziin helikopterlerinde fazlasiyla kullanilan
elastomerik diizlem i¢i damperini nonlineer olarak analiz etmislerdir. Analizlerinde
standart viskoelastik modeli kullanan arastirmacilar statik diizlem i¢i egilme
hareketini de bir parametre olarak analizlerine dahil etmislerdir. Elastomerik
damperin bir takim modelleme parametrelerini deneylerle elde etmislerdir. Gandhi
ve Chopra ¢oziimlemelerinde duragan diizlem i¢i egilme agisinin artmasiyla palanin
diizlem i¢i soniim oraninin diistiiglinii gérmiislerdir. Bu durum 6zellikle kalkis anina
yaklastikca soniimleme 6zelliklerini kaybeden elastomerik diizlem i¢i izolatore isaret

etmektedir.

Jank ve Chopra yataksiz bir rotor sistemine sahip helikopterin yer ve hava rezonansi
problemini incelemislerdir [26]. Incelemede mentesesiz rotorda bulunmayan

nonlineer egilme burulma baglasimini da modellendigi belirtilmis ve tasarlanan
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analiz programi 1/8 Froude Olgeginde imal edilmis deney diizenegi ile
kargilastirilmistir. Kayan bloklu FFT (Yiiksek hizli FFT) tekniginin kullanildig:
deneylerde, analiz sonuglari ile cok benzer sonuglar vermesi dikkat ¢ekicidir. Bunun
temel sebebi ¢alismanin aerodinamik i¢ akis (inflow) etkilerini, nonlineer analizi,
palanin tiim serbestlik derecelerinin birbirleri ile statik ve dinamik bagli olusunu,
tork tlip direngenligini ve dinamigini, pala 6n burulma agisini (twist), pala koniklik
acisini, pala diizlem i¢i Oon egilme acisim1 ve kontrol giriglerini icermesidir. Bu
calismada; kollektif agisinin artirilmasinin kararsizlifa yakin olan bolgeleri daha
kararsiz yapacagi ancak kararli bolgeleri daha kararli yapacagi goriillmektedir. Ayrica
dinamik i¢ akis (dynamic inflow) etkileri géz ardi edildiginde aslinda gercek
durumdan daha fazla soniim tahmini yapildig1 goriilmektedir. Calismada ortaya ¢ikan
en ilging bulgulardan biri ise pala kontrol ¢ubugu (pitch link) direngenliginin
diismesinin diizlem i¢i soniim oranimni artirmasidir. Bunun temel sebebi direngenlik

diistiikce negatif burulma-diizlem i¢i egilme baglagiminin artmasidir.

King caligmasinda katilagan Duffing tip nonlineer direngenligin yer rezonansina olan
etkisini incelemistir[27]. Calismasinda genlikle artan pala direngenliginin
helikopterin, yer rezonansi cevabinit sinirli bir alanda (limit-cycle) tuttugunu

incelemistir.

Tho, Sparks ve arkadaslar1 [28] ABD donanmasina yeni katilacak olan agir tonajli
helikopterlerin ¢arpisma analizlerini yapmislardir. Inis kizaklarinda dairesel kesit
yerine simetrik olmayan kesit kullaniminin helikopterin yer rezonansi probleminde
ortaya c¢ikan isterlerle carpisma enerjisi soniimlenmesi i¢in gerekli olan isterleri
ayirdigl belirlenmigtir. Carpigma analizleri LS-Dyna ile gerceklestirilmis ve
helikopter kizaga, arka capraz kiristen mafsalli olmak iizere ii¢ yerden baglanmistir.
Helikopter kizagi AR-56 tasarim standartlarina gore cesitli testlere tabi tutulmus ve

LS-Dyna ile yapilan analizlerin testlerle yiikksek oranda ortiistiigii goriilmiistiir.

Monterrubio ve Sharf [29] inis kizaklarinin yer rezonansina olan etkisini incelemistir.
Helikopter, ANSYS sonlu elemanlar programi kullanilarak olusturulmus sistem
baglasimsiz olarak ¢6ziilmiistiir ayrica alt bilesenlere ayirma (Substructure) teknigi
kullanilarak analitik ¢aligsmalar i¢in gerekli olan kizak direngenlik ve soniim matrisi
6x6 boyutunda elde edilmistir. Caligmada aliiminyum ve kompozit inis kizaklarin yer

rezonansina olan etkileri incelenmistir. Diisiik modlarda gévdenin esnekliginin ihmal
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edilebilecegi One siirlilmiistiir. Kizak dort noktadan Cok Noktadan Baglanabilen
(Multi Point Constraint) elemanlar: ile helikoper agirlik merkezine baglanmistir.
Aliminyum kizakta baglanti noktalarindaki siirtinmeden kaynakli soniimler
Rayleigh yontemi kullanilarak modellenmistir. Calismada ayrica inis kizaklarmin

temel tasarim kriterleri ortaya konulmustur.

Lewis ve Darbo [30] calismalarinda yer rezonansina sebep veren etkileri; dengesiz
rotor, hasarli diizlem igi titresim damperi, dengesiz sok emici kuvvetleri ve dengesiz
hava basinci, egimli inis (inis sirasinda tek kizagin dokunmasi), sert inis veya koti
yiizeylerden taksi ile kalkis, dalga {istlinde sarsilan gemiye inis olarak Ozetlemistir.
Yer rezonansindan kaginmak igin rotor gdébegine ve gdvdenin bazi bolgelerine

dinamik titresim emicilerini koymay1 dnermistir.

Jun ve Weigin [31] calismalarinda bir helikopter inis kizagmin dinamik
direngenligini deneysel olarak arastirmislardir. Calismada hem g¢esitli tasima
kuvvetlerindeki dinamik direngenlik degisimi hem de buzlu, ¢amurlu yiizeylerdeki

dinamik direngenlik degisimi arastirilmistir.
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3. TEORIK MODELLER

Rotor dinamigi problemlerinin genelinde rotor devir hizinin bir fonksiyonu olan 6z
degerler ve tahrik kuvvetleri oldugu bilinmektedir. Sistem 6z degerlerinin rotor devir
hizinin bir fonksiyonu seklinde degistiren etkilerin basinda jiroskopik ve merkezkag
kuvvetler bulunmaktadir. Bu iki olgu sistemin direngenlik matrisindeki terimlerin
degismesine sebep olur ve sistem oOzdegerleri doniis hizina bagli olur. Rotor
sisteminin tehlikesiz bir sekilde ¢alisabilmesi i¢in rotor hizina bagli olan degisken
tahrik kuvvetlerinin yine rotor hizina bagli olan sistem oOzdegerleri ile g¢alisma
bolgesinde ¢akismamalidir. Ancak yer rezonansi analizinde kararsizligin yasandigi
hizlarla, rotorlarin egilme veya burulma dogal frekanslarinin doniis devri veya
harmonikleriyle c¢akistigi kritik hizlar birbiri ile karistirilmamalidir. Bu durumu

gozlemlemek icin Campbell grafikleri (Yer rezonansi igin Coleman grafiklerir)

kullanilmaktadir.
Coleman diyagrami ,
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Sekil 3.1 : Ornek bir Coleman diyagramu.

Ornek olarak Sekil 3.1°de 2.7 Hz frekansta rotor devrinden bagimsiz bir titresim

modu olan, helikopterin yerdeki yuvarlanma modudur. Sistemin 6zdegerleri 10
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rad/sn ve 35-39 rad/sn hizlarda ¢akigsmaktadir ve ileride agiklanacag: iizere sadece

35-39 rad/sn aras1 kararsizlik bolgesidir

Ana rotor, yer rezonansi analizlerinde rijit olarak ele alindigindan, ana rotorun
egilme kritik hizi; sanki bir yataklama sisteminin direngenligi gibi davranan, gévde
direngenligi ve govde toplam kiitlesi ele alinarak belirlenir. Egilme kritik hiz1 Sekil-
3.1de 1Q egrisi ile govde dogal frekansmnin cakistigt yerde ortaya
¢ikmaktadir(17rad/sn-B egrisi 1Q).

Ana rotorun burulma kritik hizi, palalarin esdeger mafsala gore ataletlerinin toplami
ve esdeger mafsallarda bulunan diizlem i¢i egilme direngenliklerinin toplami ele
alinarak hesaplanmaktadir (Sekil 3.1). Burulma kritik hiz1 Sekil 3.1’de C noktas1
olarak gosterilebilir(6 rad/sn). Palalarin burulma kritik hizi, yer rezonansi icin bir
siir teskil etmektedir. Herhangi bir gévde moduyla daha sonra acgiklanacak olan
gerileyen diizlem i¢i titresim modunun ¢akigmasi sonucunda yer rezonansi

goriilmektedir.

Campbell diyagramlarinda iki ayr1 6zdeger de cakisabilmektedir. Bu durumda
cakisan modlarin birbirine baglasimli (coupled) olup olmadigi énemlidir. Ornegin
yer rezonansi problemlerinin incelenmesinde pala, diizlem ici egilme serbestlik
derecesi ve govde serbestlik dereceleri olarak alinabildigi gibi, palanin diizlem dis1
egilme serbestlik derecesi de modellere eklenebilmektedir. Boyle bir durumda
palanin diizlem dis1 ve diizlem i¢i egilme titresimlerinin birbirleri ile baglasimh

olmasindan dolay1 daha gercekei bir model elde edilir.

Miihendislik problemlerinin kararlilik ¢oziimiinde ¢esitli kararlilik analiz yontemleri
kullanilmaktadir. Yontemlerin kullanilabilirligini sinirlandiran bir takim etmenler
bulunmakla birlikte, sabit katsayili lineer diferansiyel denklem takimlarinin
kararliligimin testinde kullanilan baglica yontem, karmasik ve eslenik halde ortaya
cikan Ozdegerlerin gercel kisminin sifirdan biiylik veya kiiclik olmasini arastiran
yontemdir. Bu tanima gore sistem 6zdegerlerinin en az birinin bile reel kismi sifirdan
biiyiikse, sistem kararsizdir ve iistel olarak artan bir cevap vermektedir. Kendini,
sistemin genellestirilmis koordinatlarinin (serbestlik derecelerinin) zaman cevabinda
iistel bir artig olarak gdsteren bu kararsizlik hali, belli bir rotor hiz1 araliginda etkili
olmaktadir. Kendini besleyen titresimlerin ortaya ¢iktigi bu kararsizlik bolgeleri de

kritik hizlarda oldugu gibi Campbell diyagrami {izerinden gbzlemlenebilmektedir.
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Rotor sisteminde gdzlemlenen kararsizlik durumlarmin  deneysel olarak
incelenmesinde siklikla kullanilan deneysel yaklasim, hizlanma ve yavaglama (run-
up, coast down) esnasinda uygulanan mertebe analizi (order tracking, order analysis)
ve belli rotor hizlarinda uygulanan logaritmik azalma (decay rate) analizi olarak
belirtilebilir.

Mertebe analizi, toplanan titresim sinyalinin belirlenen zaman dilimi igerisinde kisa
siireli Fourier doniistimii teknikleri kullanilarak frekans uzayinda igeriginin ortaya
¢ikarilmasi ve bu kisa siire igerisinde sabit olarak diisliniilen rotor doniis frekansina

boliinmesiyle, elde edilmektedir(A) (Sekil3.1).

Mertebe analizi i¢in kisa siireli FFT analizi yapabilen analizor, algilayicilar ve rotor
devrini 6lcebilen takometre gerekmektedir. Bu grafikler rotor devrine bagl olarak
veya mertebeye bagli olarak c¢izdirilebilir. Logaritmik azalma analizinden de sistemin

modal soniim degerleri hesaplanabilmektedir [3]

3.1 Pala Diizlem ici Direngenliginin Yer Rezonansina Etkisi

Helikopter palalari, diizlem igi titresim frekansinin rotor devrine oranina gore diizlem
ici yumusak veya diizlem i¢i sert olarak adlandirilmaktadir. Diizlem i¢i sert rotorlar,
genellikle mentesesiz rotorlarda goriilmektedir ve diizlem ici titresim modu frekansi
vg = 1.4, ...,1.6 olarak tasarlanmaktadir(vg, rotorun operasyonel hizina oranlanmis
diizlem i¢i egilme titresimi frekansidir) [3]. Diizlem ici sert rotorlarda yer rezonansi
goriilmez ancak aerodinamik kuvvetlerden kaynaklanan titresimler, soniimlenmeden
rahatlikla govdeye gegebilmektedir(Sekil 3.3) [32],[33],[34]. Diizlem igi sert rotorun
ana rotordan kaynakli titresim sonlimleme kabiliyetini artirmak i¢in ana rotor safti
esnek olarak da tasarlanabilmektedir ve palalarda c¢esitli rezonatdrler
kullanilabilmektedir[34]. Diizlem i¢i yumusak rotorlar tipik olarak yataksiz ve
mafsalli tipte olan rotorlardir. Yataksiz rotorlar sahip oldugu statik
direngenliklerinden dolayr c¢ok daha yiliksek diizlem i¢i titresim frekanslarina
sahiptirler. Dilizlem i¢i yumusak rotorlarin diizlem i¢i titresim modu frekanslar tipik
olarak vg: 0.2,..,0.3 (mafsalli rotor) ; 0.65,...,0.8 (yataksiz rotor) degerindedir (Sekil
3.2). Ornegin Sekil 3.2°de mavi renkli grafik mafsalli rotor sistemine ait olan v,
0.4Q; kirmiz1 grafik diizlem i¢i yumusak rotora ait olan vg. 0.55Q ve siyah grafik de
diizlem igi sert rotora ait olan vp : 1.2Q normalize diizlem i¢i titresim frekansmin

rotor hizina gore degisimini vermektedir. Diizlem i¢i yumusak rotorlarda,
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aerodinamik kuvvetlerin gévdede yaratacag titresim ve akustik kaynakli problemler
cok daha az goriilmektedir. Palalarin yorulma omrii agisindan, diizlem igi sert ve
diizlem i¢i yumusak rotorlarda, diizlem igi titresim modu frekansinin 0.9P-1.1P
degerleri arasinda olmasi istenmemektedir [3]. Sekil 3.3’te ¢esitli rotor sistemlerinin
yer rezonansi kararsizhigi gosterilmektedir. Ornegin diizlem i¢i sert rotorlarm
gerileyen diizlem igi titresim frekansi, operasyonel hiza kadar herhangi bir govde
moduyla ¢akisamayacagindan yer rezonansi problemi goriillmemektedir(Kirmizi

yatay ¢izgi olas1 bir govde modudur.Mavi dikey ¢izgi rotor hizidir).

Donen eksen takimina gore rotor devirine normalize duzlem ici egilme titresimi v[3
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Sekil 3.2 : Cesitli rotor yapilari i¢in vg degerinin degismesi.

Sekil 3.3 : Cesitli rotorlarda yer rezonanst durumu.
3.2 Esdeger Mafsal Mesafesi

Yataksiz rotorlarda, pala tiim hareketlerini elastik kirisin deformasyonu sayesinde
yapmaktadir. Mafsalli rotorlarda ise tiim bu hareketler rotor merkezinden belli

uzakliklarda bulunan mafsallar sayesinde yapilmaktadir. Yataksiz rotorlarda yer

18



rezonanst modelinin kurulabilmesi i¢in palanin ya stirekli sistem olarak
modellenmesi ya da ayrik sistem olarak modellenerek esdeger mafsal mesafelerinin
tanimlanmasi gereklidir. Bu tiir ayrik modellemeler, yer rezonansi problemini genel
hatlar1 ile ortaya koymakla beraber pratikte pek giivenilir sayilmazlar. Sonucta
palanin elastik diizlem i¢i egilme hareketinden kaynakli potansiyel enerji, esdeger
mafsal mesafesine yerlestirilen bir burulma yay: ile esdeger kilinmaya caligilir ve
tiim pala rijit olarak ele alinir(Sekil 3.4) [3].

Rotor gobegine diizlem i¢i egilme mafsali ile bagl rijit bir palanin denge konumu
etrafindaki dis kuvvetler altinda goriilen kiiclik titresimler icin hareket denklemi

yazilabilmektedir[1,2,5].

Sekil 3.4 : Yataksiz bir rotorun diizlem i¢i egilme modeli [3].

Ortaya cikan sistemin donen diizlem i¢i egilme frekansi agik olarak yazilirsa;

R
, K, a fa m,(r — a)dr

- (3.1)
U= 2t I

elde edilir.

Bu denklemde f: my,(r —a)dr  degeri ilk kiitlesel atalet momenti olarak

adlandirilmaktadir. Bu baglant1 (3.1) boyutsuz haldedir. (3.1) denkleminin boyutlu
hale getirilmesi ve diizlem i¢i yay katsayisinin denklemin bir tarafina atilmasi

durumunda;
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R
Ky = Iy.05 — a.!)zf my,(r — a)dr (3.2)

a

denklemi elde edilir.

Palanin a esdeger mafsal mesafesi ve esdeger mafsal mesafesine gore I kiitlesel
atalet momenti birbirine bagli parametrelerdir. Farkli esdeger mafsal mesafesi ve
esdeger mafsal mesafesine bagli farkli kiitlesel atalet momenti degerleri
denkleminde yerine konularak palanin dogal frekanslar1 hesaplanabilir. Secilmesi
gereken esdeger mafsal mesafesi ve esdeger atalet kiitlesi degerleri mafsalsiz rotorun
gercek kabul edilen ve sonlu elemanlarla elde edilen dogal frekanslarini saglayan

degerlerdir.

3.3 Yer Rezonansi Probleminin Modellenmesi

Yer rezonansi analizi i¢in kullanilacak olan hareket denklemleri sabit bir eksene gore
elde edilecektir. Helikopterin kuyruk rotorunun getirmis oldugu asimetriklik g6z ardi
edilerek, helikopterin  Sekil 3.5’deki xoz diizlemine gore simetrik oldugu kabul

edilmistir.

Helikopter govdesi rijit kabul edilmistir ve elastik kizaklar iizerine oturmaktadir.
Boylece helikopter elastik destek iizerinde x, y ve z yoniinde 6telemeler ve yine bu
eksenlerde donmeler yapabilir. Sekil 3.5°de goriilen helikopter eksen takiminin
merkezi, helikopter agirlik merkezindedir. Govde altinda bulunan elastik destekler

(inis kizag1) calisma bolgesinde lineerizasyon islemine tabi tutulacaktir.

Sekil 3.5 : Helikopterin sabit eksen takimi[16].
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Modellemede kullanilan rotor sisteminin N adet palasi vardir ve palalar diizlem i¢i
egilme mafsalinda serbestce hareket edebilmektedir. Her mafsalda, burulma yay1 Ky
ve burulma damperi Bp bulunmaktadir. Palalarin birbirleri arasindaki ag1 esit ve 90
derecedir. Ana rotor donmeye basladiktan sonra; palalar 90 derece faz farki ile aym
azimut agisindan geger. Azimut acisi, Sekil 3.5°de kuyruk konisi ve burundan gecen
dogrultuda 0 ve 180; y ve —y yonlerinde 90 ve 270 olarak belirtilmekte olan referans

agis1 olarak tanimlanabilir.

Rotor gobegi, helikopter agirlik merkezinin iistinde R ile gosterilen noktada

bulunmaktadir ve rotor gobegi, helikopter agirlik merkezinden h kadar uzaktadir.
3.3.1 Helikopter govdesinin hareket denklemleri

Helikopter govdesi daha Onceden bahsedildigi lizere alti serbestlik derecesine

sahiptir. Bunlar uy,uy ,u, 6telemeleri ve 6y, 6y ve 6, donmeleridir.

ki = ki(uy, uy, uz, 0y, 6,,0,) (3.3)

b; = b;(uy, Uy, Uz, Oy, Hy'ez) (34)

Helikopter govdesinin hareket denklemlerini elde etmek icin gerekli olan gévde

direngenlik matrisi,

[ Fx i -kll k12 - - . k16- 'ux'
E kay Uy
E 1 |. A |
Moy | . . (3.5)
ng . . . L. . gy
-MGZ— -k61 ‘e ‘e ‘e ‘e k66- _92_

seklinde elde edilebilir. Bu denklem kapali formda

{F} = [K]{u} (3.6)

olarak yazilabilir. Helikopterin kizaga bagli oldugu bolgelerdeki direngenliklerin
birbirlerine esit olmasi1 (izotropik) istenmeyen statik bagliliklarin ortaya ¢ikmamasi

icin gerekli olmaktadir. Eger baglanti bolgelerinin direngenlikleri biribirlerinden
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farkli ise helikopterin dikey modlari da yunuslama ve yuvarlanma modlarini tahrik
edebilir. Helikopterin dikey modunu tahrik eden daimi bir harmonik oldugundan
(N.Q : Ana rotor dikey tahrik frekansi), boyle bir anizotropik baglant1 direngenligi
olustugunda, yer rezonansi riski artmaktadir. Ayrica helikopterin tek ana rotorlu veya
koaksiyal rotorlu olmasi durumunda analiz yontemleri degismezken, iki ana rotorlu
tandem (ardisik) ve yanyana diziliste, helikopterin sapma modu (yawing mode) da
onem kazanmaktadir. Koaksiyal rotorlu sistemlerde iki rotor takimi da biribirinden
bagimsiz olarak analiz edilerek sonuca gidebilir. Koaksiyal rotorlu sistemlerde
aerodinamik etkiler ele alinmazsa; iki ana rotor ,yer rezonansi problemi bakimindan

biribirinden tamamen bagimsizdir.

Benzer olarak soniim matrisi i¢in de ;
{F} = [B]{u} 3.7)

yazilabilir.
[B] = sonliim matrisi
{u} = genellestirilmis koordinatlar hizidur.

Helikopter govdesinin hareket denklemleri matris formunda ;
[11{u} + [Bl(w} + [K]{u} + {F} = 0 (3.8)

seklinde yazilabilir.

Kiitle matrisi ,

‘M 0 0 0 0 0 -
0O M 0 0 0 0
0o 0 M 0 0 0

I'=lo 0o o 1, o -1, (3.9)
0 0 0 0 L, 0
0 0 0 -, 0 I,

Seklinde gosterilebilir. Helikopter xoz diizlemine gore simetrik oldugundan Iy, ve

1, ¢arpim atalet momenti sifirdir. Diyagonal digindaki kitlesel atalet momentleri
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serbetlik derecelerinin birbirlerine dinamik olarak bagligindan sorumludur ve kiitle
dagilimi simetrik olan yapilarda ¢ok kii¢iik degerlerde olduklari1 ortaya konulabilir.
Gergekten de ITU-HTH Kkiitlesel atalet momenti ve kiitle verilerinde de bu degerler

diger kiitlesel atalet momentlerine gore ¢ok kiictiktiir [32].

Hareket denkleminde bulunan F siitun matrisi rotor gobeginden govdeye iletilen

kuvvet ve momentlerdir. Bunlar;

Fxb

Fyp

0
F= 3.10

h.Ey, (3.10)
—h. Fy

0 d

Seklinde gosterilebilir. Burada Fy;, ve F,;, rotor merkezinde x ve y yoniinde ortaya
cikan kuvvetlerdir. Bu kuvvetler helikopterin agirlik merkezinde bulunan eksen
takimina taginmak istendiginde iki ayr1 kuvvet ve iki ayrt moment h.Fy;,, —h.Fy,
ile temsil edilebilir. F; kuvvetinin yer rezonansi problemine herhangi bir etkisi
olmamasindan dolay1 hesaplamalara dahil edilmemektedir. Bu kuvvet ve momentler

modellemenin ilerleyen asamalarinda elde edileceklerdir.
3.3.2 Palalarin hareket denklemleri

Helikopterde bulunan k. palanin rotor diizlemindeki hareketi Sekil 3.6’da
goriilmektedir. Palalarin her birinin kiitlesi my ve atalet yarigap: da r dir. Palalarda
bulunan diizlem i¢i egilme mafsali rotor gobeginden a kadar uzaktadir. Palalarin
agirlilk merkezi diizlem i¢i egilme mafsalindan b kadar uzaktadir. Sekil 3.6’da
goriilen k. pala, diizlem i¢i egilme mafsali sayesinde [ agisini yapmistir. Palalarin
diizlem i¢i egilme mafsallarinda Ky, yay1 ve By soniimii bulunmaktadir (Sekil 3.6).
Helikopter govdesi, yere sabitlenmis olan x-y eksen takimina gore hareket
etmektedir. M noktasinda bulunan rotor merkezi ¢cevresinde donen palalarin tim yer

degistirmeleri u-v eksen takimina gore yazilmaktadir.
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Sekil 3.6 : Palanin diizlem i¢i egilme modeli [16].

M noktas1 rotor gobegini temsil etmektedir. Rotor gobegi, helikopter agirlik

merkezinin hareketleri ile tahrik olabilmektedir.

Xg = Uy —h.0, (3.11)
Yr = Uy + h. 0y (3.12)
Palanin azimut agis1 t aninda

ap = wt (3.13)

dir. Burada w rotor milinin agisal hizidir.

Palanin agirlik merkezi olan P noktasina etki eden atalet kuvvetleri, palanin diizlem

ici hareketi ve helikopter govdesinin hareketinden kaynaklanmaktadir;

Xp =my, (¥ + 1) (3.14)
Yo =m, (Yr + ) (3.15)
seklinde yazilabilir. Bu kuvvetler diizlem i¢i mafsalinda bir momente sebep olur;

Mp = —Xp.bp.sin(ay + By) + Yp.bp.cos(ay + L) (3.16)

24



Xp ve Yp atalet kuvvetleri denklem (3.14) ve (3.15) kullanarak a¢ik halde denklem

(3.16) ya konulursa ve m,,. b,, ¢arpimina boliiniirse,

Mp/my,. b, = —(%% + Uy). sin(ay + Bi) + (Y + Vp). cos(ay + Bi) (3.17)

Elde edilir [16].

P noktasinin koordinatlar1 u-v eksen takiminda;
Uy = a.cos ay + by.cos (ay + By) (3.18)
v, = a.sinay + by.sin (ay + i) (3.19)

gibi ifade edilebilir. Bu denklemler iki kere zamana gore tiirevlenirse P noktasinin u-
v eksen takimindaki ivmelerine ulasilir. Tiirev alma isleminde denklem (3.13)’e de

dikkat etmek gereklidir.

Uy = —a w?.cos wt — b, (wz + 20f + ﬁkz) cos wt.cos P +

b, (wz + 2w, + [?,f) sinwt.sinf — bpﬁ"k. sin wt . cos Py (3.20)
—bp,[?'k.sin B

. 2 . 2 y s 2 .

Up = —a w*.sin wt — by, (a) + 2wP + B )smwt.cosﬁk —

b, (wz + 20p + ﬁkz) cos wt.sin S + bpﬁ"k. cos wt .cos Py (3.21)

—bp,[?'k.sin wt.sin By

Denklemleri elde edilir. Denklem (3.20) ve (3.21) de denge konumunda
lineerizasyon islemi yapilmak istenirse, kiiciik ag1 kabuliinden dolayr sinf, = By
ve cos f; = 1 ifadeleri kullanilir. Bu sartlerda denklem (3.20) ve (3.21) tekrardan

yazilirsa;
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u, = —[2b,w By + (a + b,)w?| cos wt — b, (B — w? By ) sin wt (3.22)

v, = —[2byw B + (a + by)w?]| sin wt — b, (B — w?By) cos wt (3.23)
Elde edilir.

a; = 2byw By + (a + by) w? (3.24)
a; = b,(Bx + w?By) (3.25)
Olmak tizere

U, = —a, cos wt — a, sinwt (3.26)
Up = —ay Sin wt + a; cos wt (3.27)
Olarak yazilabilir.

Denklem (3.26) ve (3.27) yi , denklem (3.17)ye konulursa ve kiigiik ag1 kabulii ile ;
sin(ay, + Byx) = sinay + Py.cos ay (3.28)
cos(ay + Bi) = cos ay — Py.sin ay (3.29)
[fadeleri kabul edilirse;

Mp/m,.b, = —Xg(sinay + Bi.cos ay) + Yr(cos ay — Bi.sinay) +
(3.30)
a, By (cos?ay, + sinay,) + ay(cos?ay, + sinay,)

bulunur. Yiiksek mertebeden terimlerin ihmal edilmesi ve aq,a, degerlerinin

denklem (3.30)’a konulmasiyla;

Mp/m,.b, = —Xz(sin ay + Pi.cos ay) + Yr(cos ay — Pi.sinay) + (3.31)
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a, By (cos?ay, + sinay,) + ay(cos?ay, + sinay,)

Mp = —m,,. byXg sinay + my,. byYx cos ay, + my. by By
(3.32)
+my,. by. a. w?* By

elde edilir.

Denklem (3.32) , pala iizerinde bulunan P noktasindaki kiitleden kaynaklanan atalet
kuvvetlerinin ve merkezcil kuvvetlerin H noktasinda olusturdugu diizlem ici

momenti gostermektedir. Bu deger tiim pala i¢in toplanirsa;

M, = Z Mp (3.33)
Z mp.b, = my.b (3.34)
Z mp.by? =my. (1,2 + b?) = Iy (3.35)

elde edilir [16].

Denklem (3.32)’ye diizlem i¢i mafsal direngenliginden kaynaklanan Kj.[, ve

diizlem i¢i mafsal séniimiinden kaynaklanan B,,. 8, eklenirse ;

Ly. By + By. B + (Kp + my. b. a. w?). B +my,. b(—%5 sin ay + yx cos ay,)
(3.36)

denklemi elde edilir. Burada (Ky+my.b.a.w?) degeri, diizlem i¢i mafsal direngenligi
ve merkezcil kuvvetlerden kaynaklanan diizlem ici direngenlik degerinin toplamudir.
Mafsal direngenligi statik bir degerdir ve mafsalli rotor sistemine sahip

helikopterlerde bulunmamaktadir.

mb.b(-X'R sin oy +yjR cos ak) ifadesi helikopter govdesinin sabit eksen takimindaki

hareketleri sonucu palalarin diizlem i¢i egilme modunu tahrik ettigini géstermektedir.

27



3.3.3 Rotor sisteminin kiitle merkezinin belirlenmesi

Sekil 3.7°de goriilen bir palanin diizlem i¢i egilmesi sonucu olusan yeni kiitle

merkezinin yeri u-v eksen takiminda;

u. = (a+ b)cos ay (3.37)

v = (a+b)sinay (3.38)

olarak gosterilebilir. Kiigiik ) acilari i¢in ;

Sekil 3.7 : Hareketli (u-v) ve sabit eksen (x-y) eksen takimi [16].

cc’d = ay, (3.39)
sinfBy =B =cc'/b (3.40)
cc' = b. By (3.41)
cd = cc'.sinay = b. By.sinay (3.42)
c'd =cc'.cosay = b.By.cos ay (3.43)
yazilabilir.

Boylece k. palanin yeni kiitle merkezi;
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U, =uy —cd = (a+b).cos ay — b.fy.sinay, (3.44)
v, =V, +c'd = (a+b).sinay + b.S.cos ay (3.45)
olacaktir.

Denklem (3.44) ve (3.45), palanin diizlem i¢i egilmesi sonucu ortaya ¢ikan yeni kiitle

merkezinin tarifini saglayan kinematik iliskilerdir.

Tiim palalarin toplam kiitle merkezi yani rotor sisteminin kiitle merkezinin yeri;

Ug =Zmbuc/N.mb=Zuc/N (3.46)
k=0 k=0
N-1 N-1

Vg =Zmva/N.mb=Zvc/N (3.47)
k=0 k=0

denklemleri ile tanimlanir.

Eger denklem (3.44) ve (3.45) , denklem (3.46) ve (3.47)’e eklenirse;

1]
Ug = N (a + b). Z cos ay — b. z B sin a; (3.48)
. _ _ .
Ve = N (a + b). Z sinay + b. z Br-cos ay, (3.49)
! k=0 k=0 ]

olarak yazilabilir.

Palalarin bir referans ¢izgisine gore yaptiklart oy agilarmin toplam cosiniisii ve

siniist daima sifirdir.

N-1 N-1
cos qy = sina, =0 (3.50)
k=0 k=0
Buradan;
N-1
—b
U = B sin ay, (3.51)
k=0
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2=

vG:

N-1
. Z By cos ay, (3.52)
k=0

denklemleri elde edilir [16]. Palalarin diizlem igi egilme hareketinden kaynakli
olarak yaptiklar1 8, agilart birbirlerine esitse; [ seri toplaminin disina ¢ekilebilir ve
denklem (3.50)’den yararlanilarak, denklem (3.51) ve (3.52) ifadelerinin sifir olacag
sOylenebilir. Bu durumda rotor sisteminin kiitle merkezinin yeri degismemektedir.
Bu durum palalarin miisterek hareketinden ayni miisterek titresim modundan baska
bir sey degildir ve helikopter govde serbestlik derecelerinin biri ile bile baglagimli
olmadigindan yer rezonansi probleminde incelenmesi gereksizdir. Rotor sisteminin
buna benzer incelenmesi gereksiz olan baska bir modu da makaslama modudur.Bu
diizlem igi titresim modlar1 yer rezonansi problemi i¢in olmasa da gii¢ iletim

sisteminin ve rotor gobeginin analizlerinde dnemli olabilmektedir(Sekil 3.6).

Sekil 3.8 : Diizlem i¢i miisterek (burulma) (listte) ve makaslama modlari (altta).
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Eger denklem (3.36) sin ay ile carpilir ve tiim palalar i¢in toplama islemi yapilirsa ;

Iy. Z Br.sinay + By,. Z Br.sinay + (K, + myp. b. a. w?). Z B sin a; +
k=0 k=0 k=0

(3.53)
N-1 N-1
my,.b <-x"p\ Z sin o +yR Z sin oy . cos ock> =0
k=0 k=0
N-1 N-1 N-1
Iy Z B sin ay +By,. Z By sin oy, +(Kp+my.b.a.w?). Z By sin oy, +
k=0 k=0 k=0
(3.54)
N-1 N-1
my.b <-X"R Z sin oy +yR Z sin oy . cos ock) =0
k=0 k=0
elde edilir. Denklem (3.51) ve (3.52) nin zamana gore tiirevleri alinirsa;
b N-1
Ug = N (ﬁk.sin ay + Pi-w.cos ak) (3.54)
k=0
b N-1
Ug = N (B sinay + 2. fy. w.cos ay — By w?.sinay ) (3.55)
k=0
N—
. _ b ; .
Ve =y Z (,Bk. cos ay — Py w.sin ak) (3.56)
k=0
b N-
=N Z (ﬁk cos ay — 2. By. w.sin ay — By. w?. cos ak) (3.57)
k=0
ifadeleri elde edilir. Buradan;
N-1 N N-1 N-1
z L. sinay = —Eu"a —2w. Z L. cos ay + w? Z Br-sin ay
k=0 k=0 k=0 (358)

= E(_ Up — 20V + w?ug)
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N-1 N-1
. N . N

Z By sin oy, =- 5 Ug-w. Z By.cos ay = 5 (-ug-w.vg) (3.59)

k=0 k=0

ifadeleri elde edilir.

N > 3 durumu i¢in ;

N-1
N
Z By sin? a;, = > (3.60)
k=0
N-1
sinay.cosay =0 (3.61)
k=0

ifadeleri de kullanilarak, denklem (3.58) den denklem (3.60)’a kadar olan
denklemler kullanilarak; denklem (3.53)e geri doniiliirse;

Iy (g + 2wv; — w?ug) + By(ug + w.vg) + (K + my.b.a. w?).ug

1 (3.62)
+=my. b2 %z =0

2
elde edilir. Denklem (3.36)’y1 bu sefer de cos ay, ile ¢arparak ve gerekli islemler
yapildiktan sonra;

Iy (Vg + 2wi; — w?vg) + B, (Vg + w.ug) + (K + mp. b. a. w?).v;
1 (3.63)

denklemi elde edilir. Palanin diizlem i¢i egilme mafsali ¢evresindeki hareketini u-v

eksen takiminda ifade etmeye yarayan denklem (3.62) ve (3.63)’iin birbirilerine

bagimli olduklar1 kolaylikla gortilebilir.

3.3.4 Paladan kaynaklanan kuvvetler

Palalardan kaynaklanan X;, ve Y}, kuvvetlerini (3.10) bulabilmek igin denklem (3.14)
ve (3.15)’1 hatirlanacak olursa;

Xp = my, (X + 1) (3.14)
Yp = my (Y + 9),) (3.15)
Bu denklemlerde uj, ve v}, ifadeleri denklem (3.26) ve (3.27) de elde edilmisti. Bu

ifadeler yerlerine konulursa k. palada P kiitlecigi tarafindan olusturulan kuvvetler;

Xp = myxp —m, (prw Br + (a + bp) wz) cos wt —
) (3.64)
m, (bp (B — w?Br) )sin wt

Yp = myyr —m, (pra) Br + (a + bp) wz) sin wt + (3.65)
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m, (bp (B — w?Br) ) cos wt
seklinde yazilabilir [16].

Bu kuvvetler, denklem (3.13) , (3.34) ve (3.35) kullanilarak, bir k. pala boyunca
toplanirsa;

X = mpxg —my(2b w B+ (a+ b ) 0?) cos ) —
m, (b (Br — w?By) )sin ay,

Ye = mpYr — mp(2b w i + (a+ b ) w?)sinay +

my, (b (Br — w?By) ) cos ay,

(3.66)

(3.67)

denklemleri elde edilir. Denklem (3.66) ve (3.67) sadece k. Palanin govdeye
aktardig1 kuvvetlerdir. Tiim rotor sistemi diisiliniiliirse bir seri toplami gerekmektedir.
Seri toplami1 yapilirken denklem (3.66) ve (3.67) de bulunan ilk terimler N.myxy ve
N.myyy olacaktir. Bu iki ifade toplam rotor kiitlesinin x ve y yoniindeki atalet
kuvvetleridir. Bu iki ifade denklem (3.9) da yer alan govde kiitle matrisinde M
(govde Kkiitlesi) parametresinin igerisinde oldugundan bu ifade tekrardan

hesaplanmamaktadir.

Boylece ortaya ¢ikan rotor kaynakli kuvvetler;

N-1
Xp = —my.b. Z [Zw. By cos ay + (,Bk - wzﬁk) sin ak] (3.68)
k=0
N-1
Y, = m,.b. Z [—2w. By sinay + (B — 0By ) cos ay] (3.69)
k=0

olarak belirtilebilir.
Denklem (3.55) ve (3.57) e dikkat edilirse, denklem (3.68) ve (3.69) su sekilde

yazilabilir;

Helikopterin yer rezonans1 modeli genellestirilmis koordinatlarda yazilirsa;

[T1{u} + [D]{u} + [ST{u} = 0 (3.72)
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olarak yazilabilir. Bu denklemde T, kiitle; D, soniim ve S,direngenlik matrislerini

tanimlamaktadir. Genellestirilmis koordinatlar;

()

\v;/

olarak belirtilir;

(3.73)

T, kiitle matrisi denklem (3.5), (3.9), (3.10), (3.11), (3.12), (3.62), (3.63), (3.70) ve

(3.71) kullanilarak;

[I]6x6
[T] =
1 1
Emb.bz 0 0 0 —Emb.bz
1
0 Emb.b2 0 =my.b%h 0
olarak yazilabilir.
0 0
0 0
[Blexe 0 0
0 0
b= 0 0
0 0
0 0 0 0 0 O By 2w
0 0 0 0 0 0 —-2lqw By
0
0
[K]6x6 0
0
S = 0
0
00 0 00 0 K,+(@mba—1I)
0 0 0 00 0 —-Byw

Nm,y 0
0 Nm,,
0 0
0 hNmy,
—hNm,, 0
0 0
0 Iy 0
0 0 Iy
0
0
0
0
0
0
Byw

Kb + (mb.b.a - IH).(A)Z_

(3.74)

(3.75)

(3.76)

Denklem (3.74), (3.75) ve (3.76) de bulunan [I]¢ye, [Blexer [Klexe alt matrisleri

govdenin kiitle, soniim ve direngenlik matrisleridir [16]. Bu alt matrisler helikopter
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govdesinin  dinamik  denklemlerinden  ¢ikarilabilecegi  gibi, altbilesenler

(substructure) teknigi kullanilarak da elde edilebilir.

3.4 Helikopter Direngenlik Soniim Ve Kiitle Matrisinin Olusturulmasi

Helikopterin direngenlik, soniim ve kiitle matrisleri gesitli yollarla olusturulabilir.
Bunlardan ilki dogrudan kinematik yaklagimlarla matrislerin elde edilmesidir[16].
Ikincisi ise altbilesen (substructure) tekniginin; sonuncusu da tesir katsayilari

yardimiyla direngenlik matrisinin bulunmasi seklindedir.

Yontemlerin tiimiinde smir sartlar1 zamana gore degismemektedir, c¢linkii
helikopterlerin operasyonel rotor devrine ulasana kadar miisterek rotor acisinin
degistirilmesi istenmez. Boylece fazla yiikke sahip olmayan motor, helikopter

rotorunu hizlica operasyonel devire getirir.

Helikopterlerin  bulundugu zemin 6zellikleri de helikopterlerin  direngenlik
matrislerini degistirebilmektedir. Yumusak ve sert zeminler ya da helikopter kizagi
ile siirtiinme katsayilar1 diisiik veya yiiksek olan yiizeyler, helikopterin direngenlik
matrislerini degistirebilir. Bunun onlenmesi i¢in birden ¢ok durum igin analiz

yapilmasi ve bir nevi giirbiizliik testi yapilmasi gereklidir.
3.4.1 Kinematik yaklasimla direngenlik matrisinin elde edilmesi

Bu yaklasim tekerlekli inis sistemlerine sahip helikopterlerlerin direngenlik

matrislerinin eldesinde kullanilmaktadir .

Sekil 3.9 : Tekerlekli inis takiminin sadece bir temas bdlgesinin modeli.
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Sekil 3.9°da gortldigi gibi, incelenmek istenen helikopterin agirlik merkezi O
noktasindadir. Helikopter govdesi, inis sistemine bir ka¢ bolgeden baglidir. Her
baglant1 bolgesinde X,y ve z serbestlik derecelerinde etkin olan direngenlik ve séniim

elemanlar1 bulunmaktadir.

Helikopterin direngenlik ve soniim matrisini kinematik iligkiler yoluyla elde etmek
icin, helikopter gévdesinin n adet baglanti ile tekerleklere baglandig: diiglinilmelidir.
Bu boliimde agiklanan yontemde, direngenlik ve soniim 6zelliklerinin tamamen
darbe emici (hidro-pnématik siispansiyon) tarafindan saglandigi unutulmamalidir.
Bagka bir degisle, darbe emicinin seri bagli oldugu tekerlegin direngenligi, darbe
emici sistemin direngenligine gore ¢ok daha biyiiktiir ve tekerlegin direngenligi
fiziksel modelde ihmal edilebilir. Her bir tekerlek baglanti bdlgesinde bulunan
bolgesel direngenlik elemanlari helikopterin agirlik merkezine gore kinematik

iligkiler yardimut ile yazilirsa;

L 0 0 0 kyiz; —kxiyi
0 kyi 0 _kini 0 kyixi
0 0 ki kv —k,ix; 0
K- = .
LKi] 0 —kyizi  kyyi kiniz + kyiyi? —kziX;y; —kyix;z; (3.77)
kyiz; 0 —kix; —kzix;y;i kyizi® + kyix;? —kyiyiz;
| —k.yi kyixi 0 _kyixizi —kyiyiz; kxiyi2 + kyixiz-

Ifadesi bulunabilir. Tiim tekerlek baglanti bolgelerinin, helikopter agirlik merkezine

gore yazilmasi durumunda;
[K] = [Ki] + [Ko] + [Ka] + -+ + [Ki] (3.78)

[fadesine gelinir.

Benzer bir ifade soniim elemanlari i¢in de elde edilebilir.

[ Cxi 0 0 0 CxiZi —CxiYi
O Cyi 0 _Cini 0 Cyix,:
0 0 Czi C2iYi —CyiX; 0
[Ci] = 0 —CyiZi  CziYi CiniZ + cuyi? —CziXiYi —CyiXiZ; (3.79)
CxiZi 0 —CziX; —CziXiYi CxiZi® + X —CxiYiZi
L= CxiYi  CyiXi 0 —CyiXiZ; —CxiYiZ; Cxi)’iz + Cyixiz-
[C]=[Ci] + [C] + [C5] + -+ [C] (3.80)
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Buraya kadar yazilan tiim direngenlik ve soniim matrisleri direngenlik ve soniim
elemaninin birbirlerine paralel bagli olarak kabul edildigi tekerlek baglanti bolgeleri
icin gecerlidir (Sekil 3.9). Eger baglanti bolgelerindeki direngenlik ve soniim
elemanlarinin fiziksel modeli, bu sozii edilen paralel bagli direngenlik-sonim
eleman1 modelinden farkli ise, esdeger soniim ve esdeger direngenlik tanimlarindan
bahsedilebilir (Boliim 3.4.5). Bu durum darbe emiciye seri olarak bagli ve ihmal
edilemeyecek oranda karsilagtirilabilir direngenlige sahip olan tekerlegin, fiziksel

modele eklenmesiyle olusturulabilir.
3.4.2 Altbilesen teknigi (substructure) ve dinamik indirgeme

Sonlu elemanlar yontemi kullanilarak modellenen bazi yapilar altbilesen
modellemesine tabi tutulabilirler. Bu islemdeki 6ncelikli amag, ¢esitli modellerde
veya bizzat mevcut model i¢inde bircok defa kullanilacak parcalarin tek bir parca
olarak saklanmasi (Bir tiirbin iizerinde bulunan kanatlar) olarak belirtilebilir. Boylece
altbilesenin sistem matrisleri bir kere hesaplandiktan sonra ana (master) modellerin
icinde kullanilabilmektedir(Sekil 3.11). Ayrica altbilesen siklikla diizenlenmesi
gereken bir parga ise bu yapi, ana yapidan ayri tutularak, ana yapinin ¢éziim agi

ozellikleri bozulmamis olmaktadir[33].

Altbilesen olusturma teknigi, altbilesen yapilacak sistemi serbestlik dereceleri
azaltilmis bicimde ana modele aktarmaktadir. Bdylece ¢Oziim siireleri bir hayli
azalmaktadir. Ayrica altbilesen istenildigi zaman, dis uzayla komsu halde bulunan

diigiim noktalarina indirgenmis kuvvetlerle ¢6ziimlenebilmektedir[34].

A r

Sekil 3.10 : B pargas1 A pargasinin altbilesenidir.

Altbilesen olusturma teknigi, ana modelin lineer ve nonlineer olan kisimlarinin
ayrilmasma olanak tanir. Boylece lineer teori kullanilarak olusturulan altbilesen
matrisleri her bir adim sonrasinda iterasyona tabi tutulmaz ve ana modelin ¢oziim

stiresi  azalir  [33].  Altbilesenler baz1t  durumlarda katman  katman
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olusturulabilmektedir. Boyle bir yapida biiyiik altbilesen de birden ¢ok kiigiik
altbilesenden olusabilmektedir.

3.4.2.1 Dinamik indirgeme(DI)

Stirekli sistemin, soniimsiiz serbest titresim hareket denklemi matris formunda

yazilirsa;

[1{0} + [K1{Q} = {0} (3.77)

elde edilir. Burada bazi diiglim noktalarinin, altbilesen olusturmak igin 6zel

secildigini diisiinerek, bu altbilesenlerle ilgili altvektor ve altmatrisler olusturursak;

Iya IAB] Qs Kaa KAB] {QA} 0
e+ = 3.78
Iga Ipgl Qg Kga Kppl(Qp {0} (3.78)
seklinde yazabiliriz. Burada;

{Q,} = Altbilesen yapilmak istenen parcadan atilacak serbestlik derecelerini
{Qg} = Altbilesen yapilmak istenen pargada birakilacak serbestlik derecelerini
gostermektedir.

Bu denklemde {Q RALC {QB} ivmelerinin sifira yakin oldugu (diistik frekans

incelemeleri) diisiiniiliirse [40] ;

Kaa KAB] {QA} 0

= g
Kgsa Kppl(Qp {0} (3.79)
elde edilmektedir.
Kpn.-Qa+ Kyp.Qp =0 (3.80)
Kpa-Qa + Kpp.Qp =0 (3.81)

Denklem (3.80) ve (3.81) beraberce ¢oziiliirse;

—[Kpal- [Kaal ' [Kapl{Qz} + [Kzgp]- {Q5} = {0} (3.82)

olarak bulunur. Denklem (3.82) su sekilde de yazilabilir;

[Kps"]. {Qp} = {0} (3.83)
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[Kss"] = —[Kpal- [Kaal ' [Kap] + [Kps] (3.84)

Denklem (3.84) ifadesi indirgenmis direngenlik matrisidir. Bu matris kullanilarak ve

denklem (3.83)’lin kars1 tarafinda tahrik kuvvetleri oldugu diisiiniilerek {QB} yer

degistirme vektdrii bulunabilir. Elde edilen {Q} ifadeleri kullanilarak;

{Qa} = —[Kaal ' [Kapl{Q5} (3.85)

atilan serbestlik dereceleri denklem.. yardimiyla bulunabilir.
Modal analiz i¢in altbilesenin indirgenmis kiitle matrisini de olusturmak gereklidir.

Bunun i¢in virtiiel isler prensibini kullanirsak;

6{Qs}" [Is5"1{Q5} = S[Q1"[11[Q] (3.86)
505 1155105} = 18(Qa)" 8(QY"1[[ 2] {%g%} (387)
B

denklem (3.85)’den;

6{Q4} = _[KAA]_l[KAB]6{QB} (3.88)
6{04} = —[Ksal " [K4516{05} (3.89)
elde edilir. Denklem (3.88) ve (3.89)’u, denklem (3.87)’ye konulursa;

[Iss"] = [Tp]"[1][T5] (3.90)

_ [~ [Kaal ™" [Kas]
(7 = |7 ] (391)

elde edilir. Burada denklem (3.90)‘da bulunan [IBB*] matrisi, [I] matrisi ile benzer
enerji 6zelligine sahiptir.Yani sistemin tiim enerjisi, altbilesende birakilan
genellestirilmis koordinatlara indirgenmistir[35]. [Ig] matrisi [I] matrisi boyutunda

olmaktadir ve birim matristir. Altbilesen yapildiktan sonra sistem matrisi [IBB*] ve

[KBB*] den olugsmaktadir. Matrislerin boyutlari, altbilesenin serbestlik derecesi

kadardir ve dogal olarak 6zdeger ¢6ziimiinde serbestlik derecesi kadar dogal frekans

bulunur.

Guyan indirgemesinin bu tezde kullanim amaci, helikopter inis kizaginin 6x6
boyutunda indirgenmis kiitle, direngenlik matrislerini elde etmektir. Helikopter inis
kizaginin altbilesen olarak diislinlildiigli bu ydntemde, indirgeme asamasinda
birakilan tek diiglim noktasi helikopter agirlik merkezidir. Helikopter agirlik

merkezi, kizak-govde baglanti noktalarina rijit kiris elemanlarla baglanmaktadir
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(Sekil 3.11). ANSYS 12 ortaminda kizaga Ongdriilen sartlara gore olusan sinir
sartlar1 uygulandiktan sonra, biitiinsel (global) kiitle ve direngenlik matrisleri elde
edilmektedir. Elde edilen matrisler MATLAB’de hazirlanan bir program yardimiyla
Guyan indirgemesine tabi tutulmaktadir. Helikopter govdesinin bir noktaya
indirgenmis tekil kiitle olarak ele alinmasi diislik frekansli gévde modlarinin elde

edilmesi i¢in yeterli olacaktir.

JAN 15 2010
11:56:52

Sekil 3.11 : Altparca analizi i¢in kurulan ANSYS modeli.
3.4.3 Tesir katsayilari(TK) yontemiyle direngenlik matrisinin elde edilmesi

Basitlestirilimis Modelin (BM) 6x6 boyutunda direngenlik matrisi, tesir katsayilar
yontemini kullanilarak elde edilmektedir(Sekil 3.12). Tesir katsayilari; noktasal
kiitleye tiim serbestlik derecelerinden teker teker uygulanacak birim kuvvet ve
momentlerle yapilan lineer statik analizin sonucunda elde edilen, agirlik merkezinin
alt1 serbestlik derecesindeki yer degistirmelerle bulunmaktadir .

Agirlik merkezinin herhangi bir dis yiik altindaki yer degistirmest,

{ulex1 = [a)oxe{F}ex1 (3.92)
Her bir analiz icin {F}4,, siitun vektoriiniin sadece bir serbestlik derecesinde birim
kuvvet veya moment olursa; ortaya ¢ikan yer degistirme vektorii ayn1 zamanda tesir

katsayisidir. Ornegin y dogrultusu igin;
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Sekil 3.12 : Basitlestirilmis Modelin (BM) tesir katsayilarinin elde edilmesi

(X\ ‘all alz a13 a}6‘ (0\
y az1 by
Z a
ot =|"" ; {8} (3.93)
6, | : | 1ol
y : 0
LHZ) Ae1 66 kOJ
x a2
( y\ o
Z a
O (= aiz (3.94)

0y LaszJ
92 Oe2
Olarak elde edilebilir. Tesir katsayilarinin bir 6zelligi olan Maxwell karsitlik teoremi

cergevesinde; a;; = aj; oldugundan [36],

12 21

a7 a7z

32 _ 23 (3.95)
225) A4 '

LaszJ Lasz
A2 A26
Tesir katsayilar1 matrisinin bir satir1 tamamen elde edilmektedir. Bu islem alti

serbetlik derecesi i¢in de tekrarlanarak tesir katsayilari matrisi elde edilir. Buradan

yola ¢ikarak direngenlik matrisi;

{Flex1 = [Klexe{U}6x1 (3.96)
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{ulex1 = [@]exe{F}ex1 (3.97)
[Kloxs = [ gy (3.98)
islemleriyle elde edilmektedir. Helikopterin yer rezonansi i¢in kritik olan diisiik
frekansli dinamiginde gerekli olan direngenlik matrisleri, tesir katsayilar

kullanilarak veya dinamik indirgeme yontemiyle elde edilmektedir.

Altparca yapilirken kullanilan dinamik indirgeme islemi i¢in kizagin nxn
boyutundaki direngenlik ve kiitle matrisi gereklidir. Bu iki matris, ANSYS programi
yardimiyla elde edilir ve kizagin bagh oldugu agirlik merkezindeki fiktif noktaya
6x6 boyutunda indirgenir. Cizelge 3.1’den goriildiigii gibi direngenlik matrisinin
dinamik indirgeme yontemiyle veya tesir katsayilariyla elde edilmesi arasindaki hata

cok kiiciik diizeydedir.

Benzer bi¢cimde; dinamik indirgeme yontemiyle elde edilmis kiitle matrisi ile
noktasal kiitlenin kabul edilen kiitle matrisiyle karsilastirilirsa, 6zellikle diyagonal

terimlerde ortaya ¢ikan hata oraninin ¢ok diisiik oldugu goriilmektedir(Cizelge 3.2).

Dinamik indirgeme yontemiyle elde edilen kiitle matrisi ¢carpim atalet momentleri
icermektedir. Bunun temel sebebi, kiitlesi ihmal edilen kizagin etkileridir. Ancak
gercekte, carpim atalet momentinin dogal frekanslar {izerindeki etkisi
onemsenmeyecek oranda azdir. Iki yontemle elde edilen direngenlik ve kiitle matrisi
kullanilarak yapilan 6zdeger analizinde frekanslarin birbiriyle uyum i¢inde oldugu

goriilebilir.

Dinamik indirgeme yontemi kizak sistemlerinde rahatlikla uygulanabilir ancak kizak
sisteminde olas1 Lagrange carpani ile modellenebilecek mafsal veya elastomer gibi
ayrintilarin varligi direngenlik ve kiitle matrisine ek terimler getirdiginden dinamik
indirgeme teknigini uygulamak miimkiin olmamaktadir. Bu sebeple bu tezin
genelinde tesir katsayilar1 yardimiyla elde edilecek direngenlik matrisleri

kullanilacaktir.
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Cizelge 3.1 : TK ve DI yontemiyle elde edilen matrisler.

7381,80 688,63 6237,78 -2,09E+06 -4,82E+06 5,56E+06
688,63 2152,43 490,23 2,08E+06 -6,19E+05 8,70E+05
6237,78 490,23 9750,15 2,59E+06 -3,55E+06 2,55E+06
-2,09E+06 2,08E+06 2,59E+06 1,19E+10 3,27E+09 -5,67E+09
-4,82E+06 -6,19E+05 -3,55E+06 3,27E+09 8,05E+09 -6,16E+09
5,56E+06  8,70E+05 2,55E+06 -5,67E+09 -6,16E+09 1,07E+10

Dinamik indirgeme yoluyla 1804 SD’li modelden elde edilen 6x6 boyutunda
direngenlik matrisi

7369,483 686,5467 6248,386 -2,10E+06 -4,81E+06 5,54E+06
686,5467 2068,551 492,3435 2,05E+06 -6,18E+05 8,71E+05
6248,386 492,3435 9662,231 2,67E+06 -3,56E+06 2,56E+06
-2,10E+06 2,05E+06 2,67E+06 1,18E+10 3,27E+09 -5,67E+09
-4,81E+06 -6,18E+05 -3,56E+06 3,27E+09 8,04E+09 -6,15E+09
5,54E+06 8,71E+05 2,56E+06 -5,67E+09 -6,15E+09 1,07E+10

Tesir katsayilar1 kullanilarak elde edilen 6x6 boyutunda direngenlik matrisi

0,17 0,30 0,17 0,30 0,21 0,28
0,30 3,90 0,43 1,58 0,21 0,07
0,17 0,43 0,90 3,29 0,19 0,27
0,30 1,58 3,29 0,81 0,12 0,00
0,21 0,21 0,19 0,12 0,13 0,19
0,28 0,07 0,27 0,00 0,19 0,12

Dinamik indirgeme yontemiyle ve tesir katsayilar1 kullanilarak elde edilen
direngenlik matrislerinin bagil hatas1 (%)

3.4.4 Kizak soniimii
Helikopter kizagindaki toplam soniim,;

e Yapisal soniim (Baglanti elemani siirtiinmeleri, malzeme i¢i sonlimii, temas

stirtlinme sonimii)

e Yapay olarak eklenmis (Elastomerik veya hidrolik soniimleyiciler) soniimden

kaynaklanmaktadir.
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Cizelge 3.2 : DI ve (3.9)’la bulunan kiitle matrisleri.

Dinamik indirgeme yontemiyle elde edilen kiitle matrisi

1,950 0,000 -0,008 -0,934 -22,430 2,619
0,000 1,934 0,000 10,833 0,128 -0,832
-0,008 0,000 1,939 2,312 3,828 0,622
-0,934 10,833 2,312 3746516 -804,887 4402,407
-22,430 0,128 3,828 -804,887 1682426 -6153,115

2,619 -0,832 0,622 4402,407 -6153,115 2825874

Kabul edilen kiitle matrisi

1,923 0 0 0 0 0
0 1,923 0 0 0 0
0 0 1,923 0 0 0
0 0 0 3721844 0 0
0 0 0 0 1659784 0
0 0 0 0 0 2800421

Cizelge 3.3 : DI ve TK yontemiyle bulunan matrislerle yapilan 6zdeger sonuglari.

Dinamik indirgeme (Hz) | Tesir katsayilar1 (Hz) | Bagil hata (%)
2,55 2,51 1.53
4,12 411 0,15
6,11 6,10 0,11
7,14 7,09 0,63
11,80 11,84 0,32
17,20 17,33 0,75

Yapay soniim, tekerlekli inig takimina sahip helikpterlerde denklem.. de hesaplandig:
gibi elde edilebilir. Yapisal soniim ise oransal (Rayleigh) soniim prensibine gore

olusturulacaktir. Bunun ig¢in ;

[Bo] = elI] + [K] (3.99)

olarak yazilabilir.
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Burada € ve T katsayilar1 her sistem igin farklilik géstermektedir ve deneysel olarak
hesaplanan bir takim degerlerdir. Oransal soniimlii sistemlerde kiitle matrisinin € ile
carpilmasy; siirtinme kaynakli (baglanti bolgeleri) sonlimleri modellerken,

direngenlik matrisi ile carpilan T degeri yapisal soniimii modellemektedir. [37]

Oransal soniime sahip bir sisteme modal doniisiim uygulandiginda;

(j=5—a+57T (3.100)

ifadesi yazilabilir [38]. Analiz edilen sisteme, deneysel modal analiz uygulandiginda
en az iki modun soéniim orani ile € ve T katsayilarina ulagsmak miimkiindiir. Bu iKi
Oonemli parametre, 6zdeger analizi yapilan sistemden elde edilen soniim oranlarina
gore de bulunabilir. Bu tezde, tiim sonlimleyici elemanlarin sonlu elemanlar
modeline yerlestirilmesi ve ardindan 6zdeger analizi yapilmasi suretiyle elde edilen

modal soniim oranlar1 kullanilarak € ve T katsayilari elde edilecektir.
3.4.5 Tekerlekli inis sistemlerinde esdeger soniim ve esdeger direngenlik

Tekerlekli inis sistemlerine sahip olan helikopterlerde; tekerlekler, govdeye
soniimleyici elemanlarla baglanmaktadir. Fiziksel model olarak; paralel bagli yay-
soniim eleman1 grubuna seri olarak baglanmis bir yay elemani, helikopterin
direngenlik ve soniim parametrelerini temsil etmektedir (Sekil 3.11a). Burada paralel
bagl yay-séniim elemani grubu soniimleyiciyi; bunlara seri olarak baglanan yay da
tekerlegi temsil etmektedir [16]. Boylelikle elde edilen gevseyen tip(relaxation)
sonlimleyicinin modellenebilmesi i¢in paralel bagli esdeger direngenlik ve esdeger

sonlim katsayilarikullanilmak durumundadir.

Ayrica, tekerlekli inis sistemlerine sahip olan helikopterlerde, tekerleklerin yanal
direngenlikleri de tekerlegin doniis devrine gore degismektedir. Bu durum pistten
hizlanarak kalkis yapmak zorunda kalan helikopterde incelenmesi gereken ayri bir

parametre olmakla beraber bu ¢aligmada incelenmeyecektir[20].

Eger esdeger sistemin iki ucu birbirine gore izafi hareket yaparsa ve hareketin

periyodik oldugu diisiiniiliirse , ortaya ¢ikan kuvvet;
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eq

Sekil 3.13 : Solda: Tekerlekli inis sistemine sahip helikopterlerin direngenlik-soniim
elemant modeli , Sagda: Esdeger direngenlik-soniim elamani modeli.

F = kesx + begX
X=lw.x

F = (kes+iw.be)x
gibi yazilabilir.

Bu ifadede dinamik direngenlik,

F .
i (ke$ + i w. bes)
ve mekanik empedans;

, _F__F  (kes + i w.beg) ke
X Lwx lw ~ e T
Gibi yazilabilir.

Tekerlekli inis sistemi modelini gosteren Sekil 3.13’{in esdeger empedanst;

Zy1.Z,
Zsistem = Z _I_ZZ)
1

Z, : Paralel bagl direngenlik-soniim eleman1 grubunun mekanik empedansi

Z, : Tekerlek direngenliginin mekanik empedansi

gibi ifade edilebilir.

Zes = Zsistem

oldugundan,
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key (b - ‘%)(“%) (3.110)

es
@ b —lﬁ—i&
W W
ky.ky. (ky + ky) + ky. b2 w?
= 1-ka. (kq 2) 2 w (3.111)
’ b%. w? + (ky + k;)?
) k,%.b (3.112)

S 7 b2 w? + (kg + ky)?

Gibi yazilabilir. (3.111) ve (3.112) ifadelerine dikkat edilirse, esdeger direngenlik ve
sonlim katsayilarinin frekansa bagli oldugu goriiliir.
Sontlimsiiz bir durum i¢in ( b=0 );

ky. ks

fes = (k1 + k)

(3.113)

Ifadesi elde edilir ki, bu ifade seri bagh iki yaymn esdeger direngenligidir. Eger
soniim katsayis1 ¢ok biiylikse Keg = K, oldugu goriiliir ( b=c0 ). Bu durum, paralel
bagli grubun calisamadigini ve bu nedenle sadece tekerlek direngenliginin etkili

oldugunu gosterir. A = Kk, /K, ifadesi kullanilirsa denklem (3.111) ve (3.112) ;

b.w\*
ke _/1.(1+/1)+/1.(—k1 ) 110
ki (b.w)zﬂlﬂ)z '
kq
bes A2
b b.w (3.115)

(k—1)2 +(1+ )2

Ifadesine gelinir.

(3.114) ve (3.115) ifadeleri (b.w /k;) ifadesi ve A direngenlik orani parametresine
gore cizilirse; Sekil 3.14 ve Sekil 3.15’de goriildiigli gibi A parametresi kiigiildiik¢e
esdeger soniim ve direngenlik azalmakta; A parametresi biiyiidiik¢ce esdeger soniim
ve direngenlik artmakdadir. Buradan yola ¢ikarak; hidro-pnomatik sontimleyicilerin
altinda bulunan tekerleklerin gereginden az basinca sahip olmasi durumunda,

soniimleyici elemanlarin etkin bir sekilde calisamayacagi sonucuna varilabilir.
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Esdeger direngenlik
9 T
VA,
o 105 ARADBAE
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Sekil 3.14 : Esdeger direngenligin A ve bw/k; ile degisimi.

Esdeger sonum

0.9 T
O A0.5
A
0.8 1% o a1 [
& o a2
B :
O.7f~,:b t+ M5 ]
- A
" N A 10

b /bl

Sekil 3.15 : Esdeger sonlimiin A ve bw/k; ile degisimi.
3.5 Ozdeger Analizi

Sekiz serbestlik dereceli yer rezonansi problemi i¢in bulunan denklem takimlari en

genel halde (3.116)’deki gibi yazilabilir.
[Tlii+ [D]u+ [S]Ju=0 (3.116)

Denklem takimini durum uzay1 formunda yazildiginda; ikinci dereceden diferansiyel

denklem takimi birinci dereceden diferansiyel takimi haline gelir.
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{fu} = {x} (3.117)

{u} = {x2} (3.118)

degisken doniisiimii yapilirsa (3.116) denklem takimu, iki ayr1 birinci mertebeden

diferansiyel denklem takimina donmektedir.

{x1} = {x;} (3.119)
{2} = =TI [SHoc} — [T D]z} (3.120)
denklem (3.119) ve (3.120) matrisyel formda yazilirsa;

X _[ o] [1] X

Gl = Lot —[T]—l[D]Lnxzn - (3.121)
veya;

{t}anx1 = [Alanxzn {*}2nxa (3.122)
seklinde yazilabilir.

Ustel ¢oziim kabuliinden ;

{x(D}anx1 = X anx1e™* (3.123)
gibi bir ¢6ziim aranmaktadir.

(3.123) ‘deki ¢6ziim kabuliiniin, (3.124)’deki denkleme konulmasiyla, standart
6zdeger problemine gelinir.

[Al{X} = A{X} (3.124)

(3.124)’iin ¢dziilmesi sonucunda elde edilen A; degerleri, [A] matrisi ile tanimlanmig
dinamik sistemin Ozdegerleridir. A; degerleri kompleks formdadir ve biribirine

esleniktir. Ozdegerler sistem dogal frekanslarini ve modal séniim oranmi iginde

barindirir [38].

A=—(w; F i<wj /1 - (,-2) j=123..,n (3.126)

(3.120) ifadesinde
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W= /8]-2+u,-2 §=-8 / [87+p? (3.127)

(3.127) ifadeleri j. modun soniimsiiz dogal frekansi ve soniim oranidir.

3.6 Gerekli Soniimiin Belirlenmesi

Yer rezonansi diizlem i¢i egilme serbestlik derecesiyle, olasi bir govde serbestlik
derecesinin ¢akismasi sonucu meydana geldiginden, kararsizligin yok edilmesi igin
bu serbestlik derecelerine soniim saglayacak mekanizmalarin yerlestirilmesi
gereklidir. Coleman ve Feingold’un caligmalarinda da gosterildigi gibi diizlem igi
egilme ve govde serbestlik derecesinin soniim oranlari ¢arpimi belli bir degerin
tistiinde olmalidir [14]. S6niimiin sadece diizlem igi veya govde serbestlik derecesine
konulmasi kararsizligi 6nlemede yeterli olmamaktadir.

Yer rezonansi analizinde, kararsizlik bolgelerinin belirlenmesinde; dort serbestlik
dereceli yer rezonansi modeli literatiirde sik¢a kullanilmaktadir (Sekil 3.16)
[3,13,39]. Dort serbestlik dereceli modelde; iki serbestlik derecesi govdenin agirlik
merkezini, kalan iki serbestlik derecesi ise palalarin rotor doniis ekseninden sapmis
agirhk merkezini x ve 'y gellestirilmis kordinatlarinda tanimlamak igin

kullanilmaktadir.

Sekil 3.16 : Dort serbestlik dereceli yer rezonansi modeli [3].

Yer rezonansi modeli olarak dort serbestlik dereceli model kullanildiginda, elde
edilen kiitle,direngenlik ve sonlim matrislerinin;

—[Iw? + [Bliw + [K] = 0 (3.128)
seklinde toplanmas1 ve sistemin karakteristik denklemlerinin ¢ikartilmasi sonucunda

sistemin kararlilik sinirlar1 gesitli yontemlerle incelenebilir. Bu noktada amacin ,
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literatiirde belirtildigi gibi govde ve diizlem i¢i soniim degerlerinin ¢arpiminin belli
bir degerin iistiinde oldugunu gostermek olarak belirlenmistir.

Oyleyse sistemin kararsizliga maruz kalacagi bolgenin ortaya konulmasi ve bu
noktadaki minimum soniim gereksiniminin bulunmas1 gereklidir. Sistemin
kararsizliga girdigi bolge gerileyen diizlem i¢i egilme titresim frekansiyla, gdvdenin
herhangi bir dogal frekansinin ¢akistig1 bolge oldugu diisiiniilebilir.

O halde denklem (3.128)’deki tim w degerlerinin w = wy = Q(l —UB) olarak
belirtilmesi sistemin x yoniindeki dogal frekansinin, gerileyen diizlem i¢i egilme

titresim frekansiyla ¢akismig oldugunu gostermektedir. Benzer bir durum w = w, =
Q(l - Uﬁ) icin yazilabilir. Ik durum icin wy # wy kosulu ortaya atilirsa ve

w = wy = Q(1 —vg) durumu incelenirse;

N(l — Uﬁ)(t)x

2
0, S (3.129)

CxCe >

oldugu goriiliir. (3.129), Coleman Kararlilik Kriteri veya Deutsch Kararlilik Kriteri
olarak adlandirilmaktadir ve y serbestlik derecesi i¢in de benzer sekilde yazilabilir.

Govdenin dogal frekansin artmasi veya palanin birincil kiitlesel atalet momentinin
artmastyla, minimum soniim gereksinimi artmaktadir. Palanin donen diizlem ici
egilme titresim frekansi artikga soniim gereksinimi diismektedir. Burada palanin

donen diizlem i¢i egilme titresim frekansini veren denklemi tekrardan yazarsak;

K aS

2 B
= +——
VT2,

(3.130)

elde edilir.
vg degeri, mafsalli rotorlar igin sabitken; mentesesiz ve yataksiz rotorlarda rotor
devri boyunca degismektedir.

Basit bir mafsalli rotor sistemi i¢in (Sekil 3.17) vg;
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Sekil 3.17 : Esdeger mafsal mesafesi olan mafsalli rotor palasi.

Iy = my.r? S=my.b (3.131)
_amp.b a a )
A b Ry-—a (3.132)

olarak yazilabilir. Gorildiigi gibi ¢ mesafesi artikga vg artmakta ve sonim
gereksinimi diismektedir (Reg sabittir). Etkin mafsal mesafesi (a) degerinin artmasi,
diizlem i¢i egilme hareketine katilan pala ataletinin azaltmasindan dolay1 gerekli
sOoniim ihtiyaci diigmektedir.

Diizlem i¢i yumusak yataksiz ve mentesesiz rotorlarda goriilen vg , ancak Q=co
oldugu durumda, mafsalli rotorun vg degerine yaklasilmaktadir (Sekil 3.18)(Req: 5.5
[m] , my: 21 [kg], a: 0.5[m]). Bu tiir rotorlarda bulunan statik direngenlik degerleri
palalara bir direng getirdiginden daha kararli olmasi beklenir. Ger¢ekten de diizlem
ici yumusak rotor sistemlerinde gerekli olan soniim miktari, aymi kiitlesel ve
geometrik Ozelliklere sahip mafsalli rotordan ¢ok daha azdir. Bu denklem
(3.130)’dan de rahatlikla gériilebilir. Ayrica diizlem igi sert rotorlarda vg degeri
caligma araligi boyunca vg >1 degerini sagladigindan, herhangi bir soniim
gereksinimi olmamaktadir.

Diizlem i¢i yumusak yataksiz, diizlem i¢i yumusak mentesesiz veya mafsalli rotor
sistemine ait olabilecek, vg = 0.6 , 0.4 , 0.2 degerlerinde denklem (3.123)
cizilebilir(Sekil 3.20). Serbestlik derecelerinden yanlizca birine soniim elemani
koymanin sistemi kararsizliktan kurtarmadigr da Sekil 3.20°den acikga goriilebilir (¢
# o0).

Coleman soniim oranlarinin ¢arpimi hakkinda bilgi sunsada soniim oranlarinin
birbirlerine olan oranimnin da ¢ok Onemli oldugunu gosteren arastirmaci Hooper

olmustur [40]. Hooper uygunsuz olarak se¢ilen ancak Coleman-Deutsch kararlilik
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Yataksiz ve mafsalli rotorun, rotor dewrine gore v, degisimi
S

24 : : : :
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Sekil 3.18 : vg degerinin, mafsalli ve diizlem igi yumusak yataksiz rotorda degisimi.

kriterini saglayacak soniim orani ¢iftinin, gercekte kararliligi tamamen yok etmedigi,
hatta kararsizlik bolgesini cakigsma bdlgesinin de disina ¢ikardigini gézlemlemistir.
Oyle ki uygunsuz bir séniim ¢iftinde, kararsizlik ana rotorun burulma kritik hizindan
baslaylp Q=co degerine kadar goriilebilir(Sekil 3.19). Sekil 3.19°da yatay eksen
helikopter operasyonel devrine gore normalize edilmistir ve rotor doniis devrini
gostermektedir. Dikey eksen palanin viskoz soniim oranini gostermektedir. Sekil
3.17°deki grafikler ¢esitli govde soniim oranlarina gore kararsizligin hangi rotor
devri arahiginda olacagini gostermektedir. Ornegin, %5 pala, %5 gdvde soniim
oraninda; hesaplanan modelin 0.85Q - 1Q arasinda yer rezonansi tehlikesinin oldugu
goriilebilir. Eger gdvde sonlim oran1 %50, pala soniim orani %0.5 oldugu durumda;
bir evvelki 6rnege gore ayni sOniim orani ¢arpimi olmasina ragmen, kararsizlik
araliginin neredeyse 0.2 QQ - >2 Q oldugu goriilebilir. Secilen parametrelerle yapilan
analizlerde 0.2 Q ana rotorun burulma kritik hizidir ve gévde séniim oraninin, pala
sonlim oranina gore ¢ok biiylik oldugu degerlerde kararsizligin rotorun burulma
frekansindan baslamasi beklenen bir durumdur. Bu bakimdan, Coleman-Deutsch
kararlilik kriteri eger pala ve govde soniim oranlar1 birbirleriyle karsilastirilabilir
mertebelerde oldugu siirece gegerlidir[41]. Bu sebeple, formulasyonun dogrudan
kullanilmast miimkiin degildir.

Bunun yerine, bilgisayarlarin hesaplama kabiliyetlerinden de yararlanarak, seg¢ilen
govde ve pala soniimii ¢iftiyle Ozdeger analizini her bir rotor devri igin
gerceklestirilmesi ve her rotor devrinde ortaya c¢ikan koklerden birinin bile gergel

kismi pozitif yar1 diizlemde ise bu kokiin kararsizlik olusturdugunun bilinmesinden
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Sekil 3.19 : Kararsizlik araliginin gévde ve pala sonlim oranlarina gore degisimi.

dolay1 sistemin, bu sec¢ilen sonlim ¢iftiyle, rotor devri boyunca kararliligin saglanip
saglanmayacagi incelenebilir. Boylece farkli soniim ¢iftleri taranarak, g¢esitli soniim
¢ifti garpiminin veya sonlim ¢ifti oraninin etkisi dogrudan sayisal olarak belirlenmis
olur.

Bu tezde, ITU-HTH igin ¢ikartilacak olan kararlilik grafigi sekiz serbestlik derecesini
icerecektir. Govdenin direngenlik matrisi tesir katsayilari yontemiyle bulunacak ve
Rayleigh soniimii yardimi ile soniim matrisleri elde edilecektir. Kiitle matrisi,
noktasal kiitle yaklagimina uygun olarak (3.9)’daki gibi ancak sadece diyagonal

elemanlar1 barindiracak sekilde olusturulacaktir.
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Sekil 3.20 : vg degerinin, gerekli olan séniim minimum séniim ¢arpimi ihtiyacina
olan etkisi.
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4. YER REZONANSI ANALIZLERI

ITU-HTH’nin SEM (Sonlu Elemanlar Modeli) yaklasik 667480 adet eleman
modellenmistir ve toplamda 4576486 serbestlik derecesine sahiptir [42]. Bu
modelde, helikopter i¢cindeki yapisal olmayan (yapisal elemanlara ait olmayan) kiitle
ve atalet momentleri, kinematik kaplinlerle [33] yapisal elemanlara baglanmaktadir.
Bu kiitleler; helikopterin her hangi bir kalkis agirligin1 da sembolize edebilmek i¢in
modelin igerisinden istenildigi zaman kaldirilabilmektedir.

SEM, bircok yapisal analizde kullanildigi gibi; yer rezonansindaki kritik govde
frekanslarinin belirlenmesi i¢in de kullanilmaktadir. Bu noktada helikopterin kizak-
zemin arasindaki smir sartlari; helikopterin kritik gévde frekanslarini ciddi oranda
etkiledigi tahmin edilebilecek bir durumdur.

SEM’in ¢0ziimii sonucunda elde edilen dogal frekanslarin yalmizea kiiglik
titresimlerde gecerli oldugu unutulmamalidir. Biiyiik titresimlerde, sinir sarti
degisikliginden dolayi kritik gévde frekanslarinin degismesi kaginilmazdir.

Bu ¢alismada, kiiclik titresimlerdeki yer rezonansi problemi i¢in gecerli olabilecek
kritik govde frekanslarinin belirlenmesi i¢in deneysel olarak da dogrulanan sinir
sartlar1 kullanilmistir (Sekil 4.1) [42]. ITU-HTH 391 kg toplam agirliga sahipken
yapilan modal testler; benzer kiitle degeriyle SEM’de tekrarlanmis ve modal

analizlerle karsilagtirilmistir.

Sekil 4.1 : SEM modeli ve sinir sartlari.
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SEM’in bir kez daha kontrol edilmesi i¢in ITU-HTH nin gii¢ aktarma organlari, rotor
gobegi ve palalar, noktasal kiitlelerle temsil edilecek sekilde, [42] kaynaginda
dogrulanmis olan SEM’e eklenerek, helikopterin SEM’1 giincellenmis ve deneysel
sonuglar SEM sonuglariyla da karsilastirilmistir (Sekil 4.2)[43]. Sekil 4.2’de sonlu

elemanlar modeli ile deneysel modelin karsilastirilmasi verilmistir.

SEM Frekansi = 3.38Hz SEM Frekansi = 4.51Hz
Olciim Frekansi = 3.68 Hz Olciim Frekansi = 4.38 Hz
(a) (b)

Sekil 4.2 : SEM modelin analiz ve test sonuglar1 a) yunuslama modu b)
yuvarlanma modu.

Ivme verileri helikopterin farkli yerlerine yerlestirilen birden ¢ok ivmedlgerle
toplanmistir. Bdylece mod sekillerinin de kontrol edilmistir. Olgiimler sonucunda ilk
modun yunuslama (Pitch) ikinci modun da yuvarlanma(Roll) modu oldugu
sOylenebilir. Gergekte de SEM’in ¢oziimilyle benzer mod sekilleri goriilmektedir.
ITU-HTH’nin pala 6zellikleri ve bazi geometrik o6zellikleri analizler agisindan
onemli olmaktadir. Bunlarin basinda esdeger mafsal mesafesi, bu mafsala gore
ortaya ¢ikan pala diizlem i¢i egilme kiitlesel atalet momenti gelmektedir(Cizelge

4.1). Geri kalan ozellikler Cizelge 4.2°de verilmistir.

4.1 SEM’in , Basitlestirilmis Model (BM) ile Karsilastiriimasi

Basitlestirilmis model, tim helikopter govde kiitlesinin ve atalet momentlerinin tek
bir agirlik merkezine noktasal kiitle kabuliine dayanarak ortaya atilan bir modelleme
yontemidir. Diislik frekansh titresimlerde helikopter gdvdesinin bir biitiin olarak
hareket etmesinden dolay1 helikopterin tiim kiitlesel 6zelligi tek bir noktasal kiitleye

indirgenebilmektedir[41].
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Cizelge 4.1 : Esdeger mafsal mesafesi ve kiitlesel atalet momenti.

Rotor Hiz1 Diizlem i¢i mod Esdeger Esdeger Diizlem i¢i
(P=33,33rad/s frekansi[Hz] Mafsal Kiitlesel direngenlik
n) Mesafesi [m] Atalet [Nm/rad]
[kg.m’]

oP 0,93 0,573 167,336 5713
0,1P 0,97 0,573 167,336 6215
0,2P 1,02 0,573 167,336 6873
0,3P 1,11 0,568 167,774 8160
0,4P 1,23 0,555 168,916 10088
0,5P 1,36 0,543 170 12413
0,6P 1,50 0,530 171,125 15200
0,7P 1,65 0,518 172,192 18507
0,8P 1,79 0,505 173,352 21927
0,9P 1,94 0,493 174,428 25916
1P 2,08 0,481 175,507 29976
1,1P 2,23 0,470 176,501 34651
1,2P 2,37 0,455 177,861 39440

Cizelge 4.2 : ITU-HTH nin YR modeli igin gerekli olan temel parametreler.

Parametre Deger
Pala adedi (N) 4
Pala kiitlesi (mp) [Kg] 14,5
Pala diizlem i¢i direngenligi (K,) [Nm/rad] Bkn. Cizelge 4.1
Pala diizlem i¢i soniimii (By) [Nms/rad] Degisken
Pala diizlem ici kiitlesel atalet momenti (Iy) [kgm?] Bkn. Cizelge 4.1
Esdeger mafsal mesafesi (a) [m] Bkn. Cizelge 4.1
Diizlem i¢i mafsalindan agirlik merkezine olan mesafe (b)
[m] 3.000-a
Rotor merkeziyle helikopter agirlik merkezi arasindaki Dolu: 1.905
mesafe (h) [m] Bos:1.517

Sekil 4.3 : SEM ve BM modelin karsilastirilmasi.
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Herhangi bir kalkis agirligina sahip SEM’in analizi yapildiktan sonra, SEM ile ayni
kiitlesel ozelliklere ve agirlik merkezi konumuna sahip olan BM model ayni sinir
sartlar1 i¢in ¢oziildiigiinde, diisiik frekansli modlarda, iki modelin 6zdegerlerinin ve
mod sekillerinin birbirlerine yakin oldugu goriilmektedir(Cizelge 4.3 , Sekil 4.3).
Eger kizaklarda bulunan sinir sartlart artirilirsa -6rnegin ankastre veya pin baglanti —
kizaklarin direngenlesecegi agiktir. Bu durumda SEM ile BM 6zdegerleri arasindaki
hata miktar1 artacaktir (Cizelge 4.4). Ancak en direngen durumda bile (ankastre
baglanti) yer rezonansi bakimindan kritik olan ilk iki modun frekanslar1 SEM ve BM
modelde birbirine yakindir. Bu bir hata olmakla beraber, gerekli olan soniim
miktarin1 azaltmamakta aksine bir miktar artirmaktadir. Bunun temel sebebi daha
direngen olan alt1 serbestlik dereceli sistemin tahmin ettigi frekanslarin herzaman

daha yiiksek olmasidir.

Cizelge 4.3 : SEM ve BM modelin frekanslarinin karsilastirilmasi.
SEM [Hz] BM[Hz] Bagil Hata (%)

2,39 2,47 3,20
3,64 3,94 8,32
5,76 5,96 3,55
6,82 6,94 1,76
7,48 11,11 48,63
8,06 17,05 111,54

Cizelge 4.4 : Sinir sartlarina géore SEM ve BM arasindaki 6zdeger farkliliklari.

X-y-z tutulu Tiim SD’ler tutulu
SEM [Hz] BM[Hz] Bagil Hata (%) SEM [Hz] BM [Hz] Bagil Hata (%)

3,80 4,19 9,60 4,65 5,38 15,51
5,75 5,48 4,73 6,06 6,34 4,69

6,94 7,45 7,34 7,40 10,80 46,01
743 9,58 28,90 7,49 11,89 58,69
8,13 13,63 48,63 8,31 15,07 81,20
8,29 20,92 152,1 9,09 30,82 238,90

Elde edilen direngenlik ve kiitle matrisleri kullanilarak, MATLAB programi
yardimiyla ¢6ziilen 6zdeger probleminin sonucunda serbestlik derecesi sayisi1 kadar
dogal frekanst bulunmaktadir. ABAQUS programinda BM’mn modal analizi
sonuglarinin ilk alt1 dogal frekansi ile, MATLAB programiyla elde edilen dogal
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frekanslarin; en biliyligi %1 olan bagil hata ile birbirlerine ¢ok yakin oldugu
belirlenmistir (Cizelge 4.5). Ayrica her iki analiz sonucunda ortaya c¢ikan

ozvektorlerde birbirlerine ¢ok yakindir (Cizelge 4.6)

Cizelge 4.5 : MATLAB ve ABAQUS modal analizlerinin karsilastirilmas.
MATLAB [Hz] ABAQUS [Hz] Bagil Hata (%)

2,47 2,48 0,38
3,94 3,96 0,55
5,96 5,98 0,26
6,94 6,97 0,45
11,11 11,16 0,39
17,05 17,22 0,95

Cizelge 4.5 ve Cizelge 4.6’dan goriildiigl gibi tesir katsayilar1 yontemiyle elde edilen
direngenlik matrisleri ve noktasal kiitle kabulii ile elde edilen kiitle matrisleri glivenle
kullanilabilir. Helikopter farkli gorev isterlerine gore; farkl kiitlelere, kiitlesel atalet
momentlerine ve farkli kiitle merkezi konumuna sahiptir [32]. Tiim bu veriler; yer
rezonansi icin kritik olan gdvde dogal frekanslarinin degerlerini degistirmektedir.
Ayrica rotor gobegi ile kiitle merkezinin arasindaki mesafe de kararlilik agisindan
onemli oldugundan (Cizelge 4.2), farkli ylikleme durumlarina gore yer rezonansi

analizlerinin tekrarlanmasi ¢ok 6nemlidir.

Cizelge 4.6 : MATLAB ve ABAQUS mod bi¢imlerinin karsilastirilmasi.

1.Mod 2.Mod 3.Mod 4.Mod 5.Mod 6.Mod

x -1 0,68 -1 1 0,19 0,09

y 0,69 1 -0,68 -0,48 0,22 1 g
z -0,63 -0,50 0,20 -0,65 1 0,89 ,35
0, -666E-05 -542E-06 -0,00201 -0,00096 0,000282  -0,0012 S
6, 0,00058 -0,00019  -0,00019 0,000716 0,000703  -0,00026

6, 0,000143 -0,00066 -0,00144 0,000285 -0,00043 0,000764

1.Mod 2.Mod 3.Mod 4.Mod 5.Mod 6.Mod

x 1 0,66 1 1 -0,20 0,09

y -0,69 1 0,68 -0,47 -0,22 1 ;§>
z 0,62 -0,50 -0,18 -0,65 -1 0,86 ,:i
0, 654E-05 -8,18E-07 0,002049 -0,00095 -0,00028  -0,00121 g
6, -0,00058 -0,00019  0,000188 0,000715  -0,0007 -0,00026

7] -0,00014  -0,00065 0,001465 0,000288 0,000428 0,000756

N
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Cizelge 4.7 : Kiitle merkezi konumu, toplam kiitle ve kiitlesel atalet momentleri.

Yiikleme Durumu m (kg) x (mm) y (mm) z (mm)
Minimum 1079,00 4,56 5172,61 3694,95
Maksimum 2095,94 2,37 4997,14 3306,07
Yukleme Durumu Ly Iy, I,, Liyyz Lz 2x Iyz 2y
lkem’  [kgm?  [kem’l  [kgm?  [kem?] [kgm?]
Minimum 4381,981 1488,879 4102,430 -27,405  -1,774  -447,317
Maksimum 5852,236 2129,367 5244,479 -28,809 -4,751 -512,995

Helikopter maksimum kalkis agirligindayken sahip oldugu kiitlesel 6zellikler BM’a
eklenmis ve sonrasinda da tesir katsayilar1 yontemiyle direngenlik matrisini bulma
yoluna gidilmistir. Ardindan mevcut kiitle matrisi yaklasimiyla yer rezonansi
problemi ¢oziimlenmis ve sistemin Coleman grafigi ile modal soniim grafikleri elde

edilmistir(Sekil 4.4).
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Sekil 4.4 : Normal kizak, maksimum kalkis agirlikli BM modelin Coleman (iistte)
ve modal soniim grafikleri (altta).
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Sekil 4.4’den yer rezonansmin goriilebilecegi ilk cakisma araliginin yaklasik 24
rad/sn degerindeki rolanti devri ve ikinci ¢akismanin da yaklasik 33 rad/sn olan
kalkis devrinde oldugu goriilmektedir. Bu kararsizlik bolgelerinin giderilmemesi
durumunda; rolanti devrindeki kararsizligin  bir hayli tehlikeli olabilecegi
diistiniilmektedir. Ayrica, modal soniim grafiginden, ikinci kararsizlik bdlgesinin
sonlimlenebilmesi i¢in birinci kararsizlik bolgesine gore daha az soniim gerektirdigi
goriilmektedir. Palalarin diizlem dis1 serbestlik derecesindeki hareketlerini ihmal
eden yer rezonansi probleminde; gdvdenin rotor eksenindeki hareketleri veya bu
eksendeki doniisii kararsizlik yaratmamaktadir. Bu sebeple kararsizlik yaratan
serbestlik derecelerinde daha biiyiik 6zvektdre sahip olan titresim modu, diger
titresim modlarina gore daha kararsiz olmaktadir. Bu durum, maksimum kalkis

agirligindaki BM’1n modal matrisleriyle de goriilebilir(Cizelge 4.5).

Cizelge 4.8 : Normal kizak, maksimum agirlikli BM modelin ilk iki 6zvektorii.

SD 1.Mod 2.Mod
X -1,00 0,43

y 0,69 1,00

z -0,67 -0,54
0, -6,7E-05 -1,7E-04
0, 6,3E-04 -14E-04
0, 19E-04 -7,9E-04

Cizelge 4.8’den goriildiigli gibi, yer rezonansi bakiminda daha kararsiz olan ilk tabi
modun, pala diizlem i¢i hareketi ile dinamik bagli olan serbestlik derecelerinde daha
fazla hareket etmeye egilimli oldugu goriilebilmektedir. Bu noktada; literatiirde
siklikla kullanilan bir model olan ii¢ serbestlik dereceli yer rezonansi modeli ile bu
tezde kullanilan sekiz serbestlik dereceli modelin karsilagtirilmasi i¢in, normal
kizakli ve maksimum kalkis agirligina sahip BM’1n hem ii¢ hemde sekiz serbestlik
dereceli olarak 6zdeger analizi yapilmistir. Analiz sonucunda ortaya ¢ikan Coleman
ve modal soniim grafikleri (Sekil 4.5); ozellikle ikinci kararsizlik bolgesinde, ¢
serbestlik dereceli modelin kararliliga ulasabilmesi ic¢in sekiz serbestlik dereceli

modelin sonuglarindan daha fazla sonlime ihtiya¢ duydugunu gostermektedir.
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Sekil 4.5 : Sekiz ve {i¢ SD’li yer rezonans1 modellerinin kargilagtiritlmas: Coleman
grafigi (listte), Modal sontim grafigi (altta) (Siyah:8SD,Kirmiz1:SD)

Bu durumun asil sebebi, ikinci kararsizlik bolgesinin 6zvektoriinde aranmalidir. Zira
ikinci kararsizlik bolgesindeki mod bi¢imine bakildiginda bu modun bir ¢ok
serbestlik derecesine dagildigi goriilmektedir. Bu durum yer rezonansi bakimindan,
helikopter rotorunun diizlem i¢indeki agirlik merkezi hareketi ile dinamik bagh
olmayan serbestlik derecelerine de, titresim esnasindaki kinetik enerjinin
aktarilmasina ve bundan dolay1 kararsizligin tahmin edilenden daha az olmasina
sebep olmaktadir. Ug serbestlik dereceli modelde, helikopterin yer rezonansi
bakimindan kritik titresim modlarinin sadece yunuslama ve yuvarlanma mod sekline
sahip oldugu diisiniilmektedir [3,39]. Burada karsilastirilan iki model, yer rezonansi
bakimindan kritik olan mod bi¢imlerinin karmasik olmadigi durumlarda benzer

sOniim orani tahmini agisindan birbirlerine yaklagabilmektedir.

62



BM maksimum kalkis agirhi§indayken, ilk iki modun kararsizlik yaratmamasi i¢in
gerekli olan diizlem i¢i ve govde soniim oranlari Boliim 3.6’da agiklandigi gibi

yapilmustir (Sekil 4.6, Sekil 4.7).

Kararlilik Grafigi
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Sekil 4.6 : Birinci modun soéniimlenmesi i¢in gerekli soniim oranlari.
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Sekil 4.7 : Ikinci modun soniimlenmesi igin gerekli séniim oranlar.

Ikinci modun soéniim isterinin, birinci moda gére daha az oldugu grafiklerden kolayca
tespit edilebilir. Ornegin pala diizlem ici sdéniim oran1 %4 ise; ilk mod icin %14,
ikinci mod icin %4 séniim oram ihtiyact bulunmaktadir. Ozellikle ikinci modun
kararlilik grafigine (Sekil 4.7) yaklasik %3.5 pala soniimiinde bir asimtot oldugu
gozlemlenebilir. Normal sartlarda gézlemlenmemesi gereken bu durum, ikinci mod
ile tliglincii modun etkilesimiyle ilgilidir.

Kararlilik grafigi olusturulurken, daha 6nceden de bahsedildigi gibi (Boliim 3.6) bir
pala-govde soniim orani ¢ifti alinarak, ilgilenilen hiz araliginda 6zdeger analizi

yapilmakta ve gercel koklerin isaretlerine bakilarak kararli veya kararsiz olarak ele
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alinmaktaydi. Govde soniim oran1t modeli Rayleigh prensibine dayandigindan ve bu
prensipte yalnizca iki adet modun s6niim orani hatasiz olarak girilebileceginden
(Boliim 3.4.5), soniimiin etkin olmasini istemedigimiz modlara da belli miktarlarda
soniim hatali olarak eklenmektedir (Sekil 4.8). Herhangi bir kararsizlik bolgesindeki
govde soniim orani ile pala soniim oranmin oranmi biiyiik degerlerde oldugunda
kararsizlik tepesi diismekte ancak kararsizlik bolgesinin genisligi artmaktadir(Sekil
3.19). Sekil 4.9°da goriildiigii gibi asir1 gévde soniimiine sahip tglincii modun
kararsizlik bolgesi, ikinci modun kararsizlik bolgesiyle birleserek, birinci ve ikinci
modun %50 sOniim oranina sahip oldugu durumda bile kararsizlik durumu
stirmektedir(0-40 rad/sn arasinda analiz yapilmaktadir)(Sekil 4.9).

Rayleigh sonum yaklasimi
14 T T

—%— 1. ve 2. mod %20| |
—%— 1. ve 2. mod %50|

-
N
T

-
T

e
@
T

o
o
T

Viskos s6niim orani

i i i i i i
2 4 6 8 10 12 14 16
Frekans [Hz]

Sekil 4.8 : Rayleigh soniimii ve ortaya ¢ikan hata.
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Sekil 4.9 : Asir1 govde sonlim oranlarinda modal séniim grafigi.
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Iste tiim bu sebeplerden dolay1; pala soniim oraninin %3.5 civarinda oldugu
durumda, gévde soniim orani ne olursa olsun kararlilik saglanamamaktadir (Sekil
4.7). Ugiincii moda hatal1 olarak eklenen séniim orani(Sekil 4.8) sonucunda olustugu
distiniilebilecek bu durum gergekte, kizak sistemindeki soniimleyicilerin etkilerine
ve olusturduklar1 soniim matrisine gore goriilebilecek bir etkidir. Sontimleyici
elemanlarin her titresim moduna belli bir modal séniim olusturacag: agiktir. Boyle
bir durumda, birlesmesi istenmeyen kararsizlik bolgelerine karsilik gelen titresim
modlarinin modal séniim oranlarina dikkat edilmelidir. Kullanilan soniimleyiciler
bazi modlara daha yiiksek soniim oranlarinin olugmasina sebep olabilir (Yiiksek
frekansli modlar daha fazla soniim oranina sahiptir). Gerekirse soniim elemanlarinin
optimizasyonu, belli modlara maksimum modal soniim eklemeyi hedeflenerek
yapilmalidir.

Helikopter minimum kalkis agirligindayken yapilan analizlerde frekanslarin
yiikseldigi acgikga goriilmektedir. Ayrica; her iki modun da modal kiitlesi
diistiigiinden, minimum kalkis agirligindaki kararsizliklarin yer rezonansi olusturma
thtimali, maksimum kalkis agirligina sahip sisteme gore daha fazladir (Sekil 4.10).
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Sekil 4.10 : Normal kizak, minimum kalkig agirlikli BM modelin Coleman (iistte)
ve modal soniim grafikleri(altta).
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Minimum kalkis agirligindaki BM’da; ikinci mod herhangi bir kararsizlik yaratamaz.

Ciinki helikopter 33 rad/sn civarindaki sabit rotor devrinde havalanmaktadir.

BM minimum kalkis agirhigindayken, ilk modun kararsizlik yaratmamasi i¢in icin
gerekli olan diizlem i¢i ve govde sonlim oranlar1 Bolim 3.6’da agiklandigi gibi

yapilmistir(Sekil 4.11).

Kararlilik Grafigi
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Sekil 4.11 : Birinci modun soniimlenmesi i¢in gerekli sontiim oranlart.

Analiz sonuglarindan gorildiigii gibi, kararsizligin tamamen yok edilmesi ig¢in
gerekli olan soniim orani garpmmi, kiitlenin azalmasiyla beraber artmaktadir. ITU-
HTH’de pala diizlem i¢i serbestlik derecelerinin sonlim oranlart %3-%35 arast 6n
goriilmektedir (Soniimleyici dahil). Helikopterin sonlim orani gereksiniminin en
biiyiik degeri aldigi minimum kalkis agirlikli senaryoda; kararlilif1 saglayacak ilk
modun sonlim oraninin %20°nin tizerinde oldugu kesindir ve bu degeri pratik olarak

elde etmek cok giictiir.

Kararliligi saglamak i¢in gereken govde sonliim oranlarmi pratik  olarak
gerceklestirilebilir  seviyelere getirmek icin, kizak tasariminda degisiklikler
diistiniilmiistiir. Gerekli soniim oranlarin1 azaltmak temelde; pala ve govde
parametrelerine baghdir (Bolim 3.6). Ancak pala parametreleri degisemez
oldugundan; kullanilabilecek tek yontemin bir gdvde parametresi olan, kizak

direngenligi azaltmak oldugu diistiniilmelidir.

66



4.2 Kizak Tasariminin Yer Rezonansi Problemine Etkisi

Bu boliimde cesitli kizak tasarimlarinin etkinligi tartisilacaktir. Kizak tasarimlar
cesitli kisaltmalarla anilacaktir. Kizak-ATB modelinde, helikopter govdesi arka
capraz kirisin tam ortasindan ve 6n ¢apraz kirisin de mevcut baglant1 noktalarindan

baglanmistir (Sekil 4.12).

Sekil 4.12 : Kizak-ATB Modeli.

Arka c¢apraz kirisin tam ortasindan yapilan baglanti kizak direngenligini
degistireceginden dolay1, kararlilik icin gerekli olan soniim oranlarinin da
diisiiriilmesi  6ngoriilmektedir. Ancak arka capraz kiristeki baglanti sayisi
azalacagindan, olas1 bir acil inis durumunda kizak bdlgesindeki gerilme degerleri
artacaktir. Ayrica dort noktadan kizaga baglanmasi hedeflenerek iiretilen ITU-HTH
govdesi, li¢ noktadan baglanacagi zaman govdenin arka kismina yerlestirilecek olan
ara par¢anin da acil inis durumu dikkate alinarak tasariminin yapilmas: gereklidir.
Kizak-ATB modelinin  BM’a eklenmesi sonucunda yapilan yer rezonansi

analizlerinde, ilk i¢ modun kararsizlik yaratabilecegi goriilmektedir (Sekil 4.13).

Modlarin birbirlerine yakin olusu da olasi bir yer rezonansinin yikici sonug¢lanmasina
sebep verebilmektedir. Ozellikle minimum yiiklii durumda goriilen modlarin i ige

gecmesi durumu yer rezonansi bakimindan istenmeyen bir durumdur (Sekil 4.15).

Ayrica kararsizligin yok edilmesi igin gerekli olan soniim oranlarinin da pratik olarak
uygulanamaz oldugu minimum kalkis agirlikli sistemin modal soniim grafiginden
goriilebilir (Sekil 4.15). Ciinkii yaklasik 1.3 degerinde pozitif gercel kok goriilen
ikinci kararsizlik bolgesinde(Sekil 4.15), minimum kalkis agirligina sahip normal
kizakli yapidan daha fazla miktarda govde ve diizlem i¢i sOniim oram

gerektirmektedir(Sekil 4.11).
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Sekil 4.13 :

Kizak-ATB maksimum(a) ve minimum(b)
Coleman grafikleri.
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kalkis agirlikli BM modelin

Sekil 4.14 : Kizak-ATB maksimum kalkis agirlikli BM modelin modal séniim

grafigi.
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Sekil 4.15 : Kizak-ATB minimum kalkis agirlikli BM modelin modal séniim

grafigi.
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Kararlilik icin gerekli olan soniim orani degerlerini diislirmeyi hedefleyerek
diistiniilmiis olan Kizak-ATB modeli, hem 6zvektér dagilimmin yer rezonansi
bakimindan kolaylikla tetiklenebilecek bicimde olusmasindan hem de yer rezonansi
bakimindan kritik olan gévde frekanslarinin birbirlerine ¢cok yaklasmasindan sebep,
uygulanabilir bir konstriiksiyon olarak ele alinmamstir. Kizak-OTB modeli, Kizak-
ATB modeli gibi ii¢ noktadan baglant1 saglayan ve bu yolla gerekli olan séniim orani

miktarini diistirmeyi hedefleyen bir konstriiksiyondur (Sekil 4.16).

Sekil 4.16 : Kizak OTB modeli.

Kizak-OTB modelinde, helikopter gévdesi 6n ¢apraz kirise bir noktadan; arka capraz
kirise iki noktadan bagldir. Kizak-OTB modeli de Kizak-ATB modeli gibi, acil inis
esnasinda gerilmelerin daha biiyiik olmasina sebep verecektir. Ayrica, Kizak-OTB
modelinde de, iki adet govde baglantisin1 bir adete diislirecek bir ara parcanin
bulunmasi gereklidir. Kizak-OTB modelinin BM’a eklenmesi sonucunda yapilan yer
rezonans1 analizlerinde, ilk iki modun kararsizlik yaratabilecegi goriilmektedir.
Analizlerde helikopterin kalkis agirligina gore, ikinci kararsizlik bolgesinin kalkig
devrinden gegctigi goriilebilir. Ayrica ylikleme durumuna bagli olarak, birinci

kararsizlik bolgesi de rolanti devrine yaklagsmaktadir (Sekil 4.17,Sekil 4.18).

Kizak-OTB modelinin modal séniim grafigine bakildiginda, en yiiksek soniim
ithtiyacinin; yaklasik 0.8 degerinde pozitif gercel koke sahip, rolanti devrine yakin
olan kararsizlik bolgesinde olusacagi kolaylikla gortilebilir (Sekil 4.18).

Kizak-Iz modelinde; kizak ile govde baglant1 bolgeleri arasina sadece tek serbestlik
derecesinde (rotor doniis ekseni dogrultusunda-z) ¢alisan elastik elemanlar
konulmustur (Sekil 4.19). Bu elemanlarin, kizaklara eklenebilecek izolatorleri
modelledigi diisliniilmiistiir. Gergekte, kullanilacak izolatorlerin tiim oteleme ve

donme yonlerinde direngenliklerinin olacagi unutulmamalidir. BM’1in maksimum ve
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Sekil 4.17 : Kizak OTB ,maksimum(a) ve minimum(b) kalkis agirlikli BM modelin
Coleman grafigi.

Modd Somam Modsl Scrum

o ) )

Sekil 4.18 : Kizak OTB ,maksimum(a) ve minimum(b) kalkis agirlikli BM modelin
modal soniim grafigi.

minimum kiitleli analizlerinde 6000, 4000, 2000 ve 1000 N/mm’lik izolatorler
kullanilarak analizler gerceklestirilmistir(Sekil 4.20). Analiz sonuglarindan sadece
modal sonlim  grafigi, g¢esitli izolatér direngenligine sahip modellerin

karsilastirilabilmesini miimkiin kilmaktadir.

BM maksimum kalkis agirligina sahipken yapilan analizlerde; izolatoér direngenligi
diistikge ilk modun yarattig1 kararsizlik miktarmin distiigii ancak ikinci modun
kararsizlik miktarimin artigt  goriilmiistiir. Ayrica izolatorlerin - direngenlikleri
diistiikge, modlar birbirlerine yaklastiklarindan (Sekil 4.21) {igiincii ve dordiincti

modun yarattig1 kararsizlik bolgeleri i¢ ige girmektedir.
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Sekil 4.19 : Kizak-1z modeli.

Modal Sonum
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Sekil 4.20 : Maksimum kalkis agirlikli Kizak-1z modelinin gesitli elastomer
direngenliklerine gére modal soniim grafikleri.

Izolator digengenligi---Frekans
15

T 13 13
—&— Rijit
—&— 6000 N/mm |
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=
0

1 1.5 2 25 3 3.5 4 45
Titresim Modu
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Sekil 4.21 : Izolator direngenligine gore frekanslarin degisimi (Yatay eksen titresim
modlarin1 géstermektedir).
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Modal Sonum
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Sekil 4.22 : Minimum kalkis agirlikli Kizak-I1z modelinin ¢esitli elastomer
direngenliklerine gore modal soniim grafikleri.

BM’1in minimum kalkis agirligina sahipken yapilan analizlerde, kararsizlik miktarlari
beklendigi gibi her mod i¢in artmaktadir. Ayrica ikinci titresim modunda, kizak
direngenliginin azalmasi ile kararsizligin artmasi durumu da gézlemlenebilmektedir
(Sekil 4.22). Ikinci titresim modunda kararsizligin artmasindaki en onemli neden,
kullanilan izolatérlerin esdeger 6zellikte(izotropik) olmasindan dolayi, ikinci modun
Ozvektoriiniin de daha belirgin bir yuvarlanma mod bigimine sebep vermesidir.
Bagka bir sdylemle; helikopterin karmasik bir mod bi¢imi ortaya koymasina sebep
verek kizak tasarimi, kizak baglanti bolgelerine seri olarak baglanan izolatorler
sonucunda giderek daha izotropik kizak baglanti bolgelerine doniismekte ve bu
durum helikopterde goriilen modun saf ve belirgin olarak bazi yonlerde olmasina
sebep olmaktadir. izolatérsiiz kizakta(normal kizakta) ikinci mod, yuvarlanma modu

olarak ele alinmasina ragmen hayli karmasik bir 6zvektor icermektedir(Cizelge 4.8).

Kizak, Kizak-ATB, Kizak-OTB, Kizak-Iz 6000 ve Kizak-lz 2000 modellerinin
karsilagtirilmasi i¢in; yer rezonansi problemi bakimindan énemli parametreler olarak
diistintilebilecek pozitif gergel koklerin mertebesi ve bu pozitif gercel koklerin
bulundugu hiz araliklart ele alinmistir. BM modelin maksimum kalkisg
agirhgindayken yapilan analizlerde; en iyi kizak konstriiksiyonunun Kizak OTB
modeli oldugu goriilmiistiir (Sekil 4.23). Kizak OTB modeli en kiigiik pozitif gercel

kok tepe degerlerini olusturmaktadir.

72



Modal Sonum
2 ,,,,,,,,,,,,,,, e
1.8} | Siyah----—--- Normal Kizak ; AR ERE A
Pembe--—---| Kizak ATB : : : /
1.6 L -| Acik Mavi-—Kizak OTB AU I IR
Mavi-—-=-mn-—v| Kizak-1z 6000 s
Kirmizy----—-- Kizak-1z 1000
14 [ SRR RS
1.2 ,,,,, e o
o RS TR E R N B
g 1 | 1 1 N
08r - IR R [\".5 —————— .
: : : : : EE L
06 | SRR AT
‘ ‘ A
04r - S . N S R R
| | oo o
02 R TS .,i,,,'-,‘ ..:., Sy ".".
i i i . 1 . ° 1 Pt i
0 5 10 15 20 25 30 35
Rotor Hizi: Q [rad/sn]

Sekil 4.23 : Kizak modellerinin maksimum kalkig agirlikli durumdaki modal
sontimleri.
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Sekil 4.24 : Kizak modellerinin minimum kalkis agirliklt durumdaki modal
soOntimleri.

BM modelin minimum kalkis agirhigindayken yapilan analizlerde de Kizak OTB
modeli ile en diisiik pozitif gercel kokler elde edilmistir (Sekil4.24).

Baglant1 bigimi olarak Kizak-OTB modelinde kararlilik igin gerekli olan séniim
oranlar1 en diisiik degerlerindedir. Ancak gerek, ITU-HTH’ nin 6n capraz Kkirisle

baglant1 noktasinin iki adet olmasindan dolay1 gerekli olan ara parga, gerekse on
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capraz kiristeki bolgesel gerilmelerin artis ihtimalinden dolay1; bu tiirden bir kizak

baglant1 sekli ITU-HTH’ de diisiiniilmemistir.

Inis kizaginda; iki kizak tiipii arasindaki mesafeyi artirmak, yer rezonansi igin kritik
olan dogal frekanslar1 diisiirmektedir. Kizak tiipleri arasindaki mesafeyle, helikopter
yiiksekligi arasindaki iligkiyi temel bir 6n tasarim parametresi olarak ele alindiginda;
ITU-HTH nin kizak tiipleri arasindaki mesafenin olmas1 gerekenden daha az oldugu

goriilmektedir (Sekil 4.25) [44].
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Sekil 4.25 : Kizak genisligi-Helikopter yiiksekligi iliskisi (Fy, kizak genisligi, Fy
govde yiiksekligidir ve her ikisi de rotor ¢apina bagl parametrelerdir,
birbiri cinsinden yazilabilir) [44].
Kizak tiipleri aralifinin agilmasi ve ¢apraz kirislerin tasarimlarmin degistirilmesiyle
elde edilen Kizak-KT modelinin(Sekil 4.26); basitlestirilmis modele (BM) eklenmesi

sonucunda sistemin yer rezonansi analizleri hem minimum hem de maksimum kalkis

agirliklarinda tekrar edilmistir(Sekil 4.27).

Kizak-KT modelinde; ilk kararsizlik bolgesinin helikopterin kalkis agirligina gore
21-24 rad/sn arasinda olacagi goriilebilmektedir(Sekil 4.28). Ik Kkararsizlik
bolgesinin, gercel 6zdegerine bakilirsa, cok kiigiik bir kararsizligin varligi kolayca

tespit edilebilir(Sekil 4.28).

Kizak KT modelinde, helikopter minimum kalkis agirligindayken ikinci kararsizlik

bolgesinde goriilen yaklasik 0.9 degerindeki pozitif gercel kokii, helikopterin bir
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Sekil 4.26 : Kizak KT modeli.
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Sekil 4.27 : Kizak KT ,maksimum(iist) ve minimum(alt) kalkis agirlikli BM
modelin Coleman grafigi.

miktar yliklenmesiyle, azalarak kalkis devrine gelebilir. Bu sebeple kararliligi
saglayacak soniim oranlarinin hesabinda, helikopterin minimum kiitlesindeki ikinci

kararsizlik bolgesi dikkate alinmasi gereklidir.
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Sekil 4.28 : Kizak KT ,maksimum (a) ve minimum (b) kalkis agirlikli BM modelin
modal soniim grafigi.

4.3 Soniimleyicili Kizagin Genel Tasarimi

Helikopterin YR kararliliginin saglanabilmesi icin gelistirilen sontimleyicili kizak,
Kizak-KT modeline bir takim soniimleyicilerin yerlestirilmesiyle elde edilmistir.
Soniimleyicili kizak, 4 adet elastomer izolator ve 4 adet hidrolik soniimleyici
silindirler kullanmaktadir (Sekil 4.29) Kullanilan soniimleyici elemanlar hem gévde
frekanslarin1 diistirmekte hem de gerekli olan govde soniimlerini saglayabilmektedir.
Yer rezonansi i¢in tasarlanan bu yapmnin olast bir acil inig sonrasinda da

caligabilirligi 6nemlidir.
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Sekil 4.29 : Sonlimleyicili kizak.

Kizakta, Barry Control firmasinin 22005-11 Tube Mounts isimli elastomer izolatorii
kullamilmaktadir. izolatdr, firmanin &nerdigi ince metal pargalarin(rondela)
kullanilmast durumunda bozulmaya kars1 giirblizdiir(fail-safe)(Sekil 4.30). Boylece

acil inis gibi durumlarda bile izolatorler zarar gdrmesine ragmen, helikopter ile kizak

76




arasindaki baglant: siirdiiriilmektedir. Elastomer izolatorlerin, kizaga baglanabilmesi
icin ek ara parcalar tasarlanmistir. Bdylece kizagin biitliinliigli bozulmadan,
izolatorlerin sisteme eklenmsi miimkiin olmustur. Bu ara pargalarin ilki izolator
tutucusudur ve kizakta 4 adet bulunur (Sekil 4.30). Diger bir ara parga ise arka CK
ara parcasidir. Bu parga arka CK’nin govdeye bagli oldugu bdlgenin izolatdr

tutucusuna baglanabilmesi i¢in kullanilmaktadir (Sekil 4.32).

4. izolatér sikma —_— 7-Govde baglant civatas:
somunu
= 5-Ustrondela

6-Alt rondela p TR 3. lzolatdr

/ 2- Ara parga

1-Krzak sikigtirma
parcas:

Sekil 4.30 : izolator tutucusu.

Izolatorlerle kullanilacak olan rondelallarin kalinligi igin belli smirlandirmalar
bulunmaktadir. Buna gore; kullanilacak rondelalarin kalinligt 31,75 (1,25 ing)
olmalidir [45]. Ust rondelanin igerisinde kanallar bulundugundan, alt rondeladan
biraz daha kalindir. Bu kanallara girecek olan silindirik bash civatalarla gévde

baglantis1 gergeklestirilecektir (Sekil 4.31) .

Kizakta kullanilmas:1 diisliniilen elastomer izolatér, 2056 N/mm’lik dikey
direngenlige ve yine ayni mertebede radyal direngenlige sahiptir (1:1 direngenlik
orani) [45]. Elastomerin dikey direngenligi calisma bélgesi iginde lineerdir. izolatdr
maksimum 1800 kg’a kadar ¢alisabilmektedir (Sekil 4.33).
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Sekil 4.32 : Arka CK ara parcasi. a) Tlim ara parga, b) Arka CK ara parga, c)Ara
parca kesidi.
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Sekil 4.33 : Izolatoriin kuvvet-yer degisimi iliskisi.

Yapilan analizlerde elastisite modiiliiniin 4 Mpa oldugu goriilmiis ve literatiirdeki
benzer ¢alismalarla uyumlu oldugu anlasilmustir [47,48]. Izolatoriin her iki ydndeki
(O, By) egilme direngenligi de 4 Mpa degerindeki elastisite modiilii kullanilarak elde
edilmistir. Izolatoriin kendi eksen dogrultusundaki doniisii (burulmasi) esnasinddaki
direngenlik izolatoriin rondela ile siirtinme durumuna gore degisiklik gosterdiginden
detayl hesaplanabilmesi zordur. Ayrica olasi yer rezonansi
modlarinda(yuvarlanma,yunuslama), elastomer izolatoriin burulma direngenliginin
onemi yoktur. Ozdeger analizlerinde ve ¢arpisma analizlerinde kullanilan elastomer

izolator direngenlikleri Cizelge 4.9°da listelenmistir.

Cizelge 4.9 : 1zolatoriin direngenlik degerleri.

kx ky kZ kex key sz

2056 N/mm 2056 N/mm 2056 N/mm 2659500 2659500 0
Nmm/rad Nmm/rad Nmm/rad

Elastomer izolatorlerin rezonans anindaki biiyiitme faktorii 8 olarak verilmistir [45].
Buradan hareketle izolatoriin %12,5 yapisal soniim oranina sahip olmasi gerektigi

hesaplanabilir.

Abaqus programinda, izolatoriin soniimii viskoz s6niimle modellenmistir. Bunun i¢in

esdeger viskoz sonlim katsayisi;

k.
Ces = jn (4.1)
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formiili kullanilarak elde edilebilir. Bu formiilde k, herhangi bir serbestlik
derecesindeki direngenligi; n kayip faktoriinii ve o titresim frekansini ifade

etmektedir.

Denklem 4.1°e¢ gore izolatoriin her frekanstaki soniim katsayisinin farkli olmasi
gerekir ve vyiiksek frekanslarda esdeger viskoz soniim katsayisi azalmaktadir.
Gerileyen diizlem igi titresim moduyla kesiserek kararsizlik yaratacak en biiyiik
govde frekansi 3,2 Hz civarindadir. Bu durum disiiniilerek yapilan hesaplamalar

sonucu elde edilen soniim katsayilar1 Cizelge 4.10°de gosterilmektedir.

Cizelge 4.10 : izolatoriin séniim degerleri.

Cx Cy C; Cox Cey Coz

12,7 N.s/mm 12,7 N.s/mm 12,7 N.s/mm 16539 16539 0
N.mm/rad N.mm/rad N.mm.s/rad

Yapilan ilk 6zdeger analizlerinde gdvdenin soniim oranlari istenilen seviyelerde
olmadigindan, govde ile kizak arasina ek soniimleyici elemanlar konulmustur. Bunun
icin Stabilus firmasmin Stab-O-Shocta TA20 hidrolik damperleri kullanilmistir
[49](Sekil 4.34). Hidrolik damperin pistonuna 20 mm genlik ve 0,82 Hz frekansa
sahip harmonik hareket uygulandiginda, hidrolik damper basma ve c¢ekme
dogrultularinda esit ve 1000 N degerinde kuvvet {iretmistir [49]. Hidrolik damperin

sisteme uygulayabilecegi maksimum soniimleme kuvveti 9000N degerindedir [49].

Sekil 4.34 : Stab-O-Shocta TA20 hidrolik damperi.

Hidrolik damperler kizak-govde arasina; govdenin yanlarina ve kizaga konulacak bir

takim tutucu aparatlarla baglanmaktadir (Sekil 4.35)(Mavi: Hidrolik damper).
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Sekil 4.35 : Hidrolik damperin baglant1 detay1.

Hidrolik damperin govdeye baglanacagi nokta ile kizaga baglanacagi nokta
arasindaki bagil hizin biiyiik olmasi, sonlimleyicinin sistemden daha fazla kinetik
enerjiyi sogurabilecegi anlamina gelmektedir. Bu sebeple, hidrolik damperin
govdeye ve kizaga baglandigi noktalar 6nemlidir. Ayrica Boliim 3.4.5°te belirtildigi
gibi, baglanti boélgelerinin direngenliklerinin diigsilk olmasi damperin etkinligini
azaltabilmektedir. Bu sebeple de damper miimkiin oldugunca direngen bolgeler

arasina yerlestirilmelidir.

Damper en fazla 9000N’luk soniimleme kuvveti iiretebildiginden, olasi bir yer
rezonansi aninda bozulmadan ¢alisabilecegi maksimum rotor gébegi yer degistirmesi
bulunabilir. Ornegin yer rezonansmin gerceklesebilecegi maksimum frekans 3,2 Hz
olarak ele alinirsa; damper, damper dogrultusunda maksimum 447 mm genligine

kadar calisabilir.
4.3.1 Yer rezonansi analizleri

Sontimleyicili kizagin minimum ve maksimum kiitleli durumuna ait SEM 6zdeger
analizleri sonucunda ortaya c¢ikan yer rezonansi i¢in Onemli olan modlarin;
frekans,mod sekli ve soniim oranina iligskin bilgiler Cizelge 4.11 ve Cizelge 4.12’de

verilmistir.
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Cizelge 4.11 : 929 kg (minimum kiitle).

Dogal frekans [Hz]  Mod bigimi ~ Viskoz soniim orani (%)
2,11 Yunuslama 19
3,26 Yuvarlanma 19

Cizelge 4.12 : 1923 kg (maksimum Kkiitle).

Dogal frekans [Hz]  Mod bigimi ~ Viskoz soniim orani (%)

1,74 Yunuslama 17
2,51 Yuvarlanma 15

Soniimleyicili kizakli helikopterin minimum ve maksimum kiitleli durumdaki yer
rezonansi analizleri sonucunda ortaya ¢ikan pozitif gercel kokler Sekil 4.36 ve Sekil
4.37°de gorilmektedir. Analizlerde diizlem dis1 pala dinamiginin etkisi de ele
alinmigtir [39]. Buna gore; siyah renkli grafik pala ve govdede higbir soniim
bulunmadigr durumu yansitmaktadir. Bu grafiklerde birincil kararsizlik bolgesi
gerileyen diizlem dist titresim moduyla, govde modlarmin cakismasi sonucu
olugsmaktadir. Mavi renkli grafik sadece aerodinamik soniimlerin etkileri sonucunda
elde edilen pozitif gercel kokleri gostermektedir. Kirmizi renkli grafik govde ve
palaya konulan yapay soniimlerin de hesaba katilmasiyla elde edilmektedir. Yapay
soniim olarak palaya %4, govdeye de Cizelge 4.11 ve 4.12°te belirtilen s6niim orani
eklenmistir. Her 1ki grafikte de goriildiigii gibi kararsizlik tiim calisma bolgesinde
giderilememesine ragmen, yaklasik 23-24 rad/sn arasinda bulunan rdlanti devrinde

kararsizlik goriilmemektedir.

0.2 A : e

0 i N\ i j

5 10 15 20 25 30 35 40
RotorHizi: Q [HZ]

Sekil 4.36 : Minimum kiitleli durumda ortaya ¢ikan pozitif gercel kokler.
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. f i i |
5 10 15 20 25 30 35 40
Rotor Hizi: Q [HZ]

Sekil 4.37 : Maksimum kiitleli durumda ortaya ¢ikan pozitif gercel kokler.

4.3.2 Acil inis analizleri

Helikopterin yer rezonansi kararsizligini azaltmak ic¢in tasarlanan soniimleyicili
kizagin, JAR 27 [8] standardinda 6n goriilen yiiklemelere dayanmasi beklenmelidir.
JAR 27 standartina gore; helikopter tam yiiklii halde ve rotor ekseni dogrultusunda
asagiya dogru 2,43 m/sn hizla rijit bir ylizeye ¢arptirilmahidir (Sekil 4.38).

2,43 misn

Sekil 4.38 : JAR 27’nin 6nerdigi en temel ¢arpisma analizi.

Bu carpigsma esnasinda kizakta sadece elastik deformasyonlar goriilmelidir. Carpigma
analizlerinde, yiizeylerin siirtinme 6zellikleri i¢in [28] kaynagindan alinan degerler

kullanilmaktadir (Cizelge 4.13).
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Cizelge 4.13 : Yiizey siirtiinme 6zellikleri.

Parametre Deger
Statik stirtlinme katsayist yg 0.5
Dinamik stirtiinme katsayisi p 0.35
Ustel azalim katsayis1 8 0.05

Abaqus programinin hesaplamalarda kullandig1 es deger siirtiinme katsayist Denklem

4.2°de gosterilmistir. Buna gore esdeger siirtiinme katsayisinin bagil hiza bagl olarak

fes = ta + (s — pug)e P1Vel (4.2)

degisimi (Sekil 4.39)’dan gbzlemlenebilir.
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Sekil 4.39 : Esdeger siirtiinme katsayisi.

Helikopterin soniimleyicili kizakla gerceklestirilmesi gereken carpigsma analizleri
i¢in, tiim elastomer izolatorler gerekli direngenlik ve soniim degerleri ile modele
eklenmistir (Sekil 4.40). Ara parcalar kaynak(weld) elemanlarla olusturulmustur.
Carpisma analizi  explicit(agik) olarak  ¢ozdiriilmiistir.  Explicit ¢6ziim
implicit(kapali) ¢6ziime gore daha hizli bir sonu¢ sunmasima karsin, dogrulugu
mutlaka implicit analizlerle kontrol edilmelidir. Tasarlanmis olan soniimleyicili
kizakla, normal kizagin; siiriikklemeli ¢arpisma analizi (Sekil 4.34) sonuclarinin
karsilagtirilmasi Cizelge 4.14°te verilmistir. Carpisma analizi 0,25 sn siirmekte ve bu

siire igerisinde 800 ornek alinmaktadir.
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Sekil 4.40 : Soniimleyicili kizaga sahip HTH nin ¢arpisma modeli (solda), [zolator
tutucu ve izolatoriin modellenmesi (sagda).
Ornekleme frekansi, gerilme degerlerinin bir nceki analize gére degismedigi degere
getirilerek segilmistir. Iki kizak arasindaki en belirgin fark, carpisma esnasinda,
helikopter agirlik merkezinde goriilen G degerleridir. Kizagin malzemesi Al 2024-
T3’tiir ve bu malzemenin akma dayanimi 345 MPa civarindadir [50]. Goriildiigi gibi
yeni kizakta acil inis esnasinda ortaya ¢ikan gerilmeler akma sinirlarinin iistiindedir.
Ancak; sonlimleyicili kizakta ortaya c¢ikan gerilmeler, normal kizaktaki gerilmelere

gore daha azdir.

Cizelge 4.14 : Normal kizak ve soniimleyicili kizagin ¢arpisma analiz sonuglart.

Kizak Tipi Dikey G Yatay G Maks. Gerilme
Normal Kizak 8,62 2,03 1385 MPa
Soniimleyicili Kizak 3,36 1 783 MPa

Analiz esnasinda, ara parcalar ve izolator tutucular iizerine gelecek tepki kuvvetleri
de elde edilmistir. Boylece bu pargalarin dayanmasi gereken kuvvetler elde
edilebilmis ve ara pargalara bu kuvvetler altinda statik analizler uygulanmistir.
Analiz esnasinda baglant1 bolgelerine gelen kuvvetler Sekil 4.41°de gosterilmektedir.

Maksimum kuvvetlerin tamami1 arka CK’da bulunan ara parcalarda goriilmektedir.

Tiim statik analizlerde, gerilme dagilimi ve emniyeti incelenecek parga detayli olarak
modellenmis, civatalar ve bu civatalarin 6n yliklemeleri modele eklenmis;
incelenecek parcalar ve civatalar haricindeki yapilarin tamami rijit olarak

modellenmistir.
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X : 35000 N
Y : 6000 N
Z :26000 N

Sekil 4.41 : Ara parca ve izolatdr tutucular ilizerlerine gelen maksimum kuvvetler.

Gergekte sonlu bir direngenlik degerine sahip olacak bu rijit pargalar, incelenen

parcalarin maksimum gerilme degerlerini diisiirecektir.

Arka CK’da bulunan ara parca iizerine gelen kuvvetler sonucu olusan gerilmeler
Sekil 4.42°de goriilmektedir. Analize gore en biiyiik gerilme 250 Mpa olarak temas
bolgesinde elde edilmistir. Malzeme olarak tiim ara pargalarda Aliminyum ( 300

Mpa akma dayanimi ) kullanilmaktadir.

Sekil 4.42 : Arka CK ara parga gerilme dagilimi; a) arka ara par¢a modeli ve rijit
elemanlar (beyaz) b) arka ara parcanin gerilme dagilima.

On CK ve arka CK’da bulunan izolatér tutucusu da benzer sekilde statik analize tabi

tutulmustur. Izolatér tutucusuna gelen maksimum kuvvet, arka CK’da bulunan ara

86



parcaya gelen kuvvettir. Analiz sonucunda izolatdr tutucu parcaya gozlemlenen

maksimum gerilme 290 MPa’dir (Sekil 4.43).

Sekil 4.43 : izolatér tutucu gerilme dagilimi a) Izolatér tutucu ve rijit boru b)
[zolator tutucusundaki gerilme dagilimlari.

Analizlerden de goriildiigii gibi, olast bir ¢arpisma durumunda izolatore gelecek
dikey kuvvetler dayanim sinirlarini astigindan tamamen kullanilamaz hale gelecektir.
Ancak sistemin hataya kars1 giirbliz tasarlanmasindan dolayi, kizakla goévde
arasindaki baglanti korunacaktir. Ayrica acil inig sirasinda sonlimleyici kizakta
goriilen gerilme degerleri, malzemenin 6n gordiigii akma dayanimini ge¢mektedir.
Normal kizaga gore daha iyi bir acil inis performansi gosteren soniimleyicili kizagin
carpisma analizlerinin daha detayli olarak yapilmasi gereklidir (farkli ¢arpisma

durumlari, stirtlinmenin etkisi, kabuk SEM ) .
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5. SONUC VE ONERILER

5.1 Genel Degerlendirme

Bu tezde, kizak tasariminin yer rezonansi problemine etkisini gérmek amaciyla;
helikopter govdesini diislik titresim frekanslarinda rijit kabul eden, aerodinamik
etkileri ve palalarin diizlem dis1 egilme dinamigini ihmal eden sekiz serbestlik
dereceli inceleme yapilmistir. Hareket denklemlerinin elde edildikten sonra ortaya
cikan matrislerle 6zdeger problemi ¢ozililmiis , Coleman ve modal soniim grafikleri
elde edilmistir. Yer rezonansi olusturabilecek kararsizlik bolgelerinin ortadan
kaldirilmas: igin gerekli olan govde ve pala soniim oranlar elde edilmis ve iic
serbestlik dereceli yer rezonansi modelinin sonuglariyla karsilastirilmistir(Cizelge
4.3). Analiz esnasinda ihtiyag duyulan pala direngenlig§i ABAQUS programinda
kurulan model yardimiyla elde edilmistir(Cizelge 4.1). Ayrica, diisiik frekansli govde
direngenligini temsil eden kizak direngenligi de tesir katsayilar1 kullanilarak elde

edilmistir(Boliim 3.4.3).

5.2 Sonuglar

Helikopterin diisiik frekanslh titresimlerinde; govdenin, kizaklara goére daha rijit
olmasi ve bunun sonucunda noktasal kiitle ile modellenebilmesi miimkiindiir. Ancak
kizaklarda kullanilan sinir sartlarinda kisitlanan serbestlik derecesi arttikga kizaklar
daha direngen olduklarinda, BM ve SEM arasindaki 6zdeger farkliliklar1 giderek
artmaktadir (Cizelge 4.4).

Helikopterin direngenlik matrisi tesir katsayilariyla belirlenmektedir. Elde edilen
direngenlik matrisleri ve kiitle matrisleriyle, MATLAB ortaminda yapilan 6zdeger
analizleri ile ABAQUS programinda model {izerinden yapilan 6zdeger analizleri
arasindaki fark ihmal edilebilecek diizeydedir (Cizelge 4.5). Tiim bu karsilastirmalar
hem tesir katsayilar1 kullanilarak elde edilen direngenlik matrisinin dogrulugunu,

hem de kabul edilen kiitle matrisinin dogrulugunu ortaya koymaktadir.
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Helikopter kizaginda bulunan simir sartlariin, 6zdeger probleminin ¢oziimiini
dogrudan etkiledigi bilinmektedir. Bu tezde kullanilan sinir sartlarinin, iki farkl
deneyle kontrol edilip dogrulugu ortaya konulmasina ragmen; helikopterin kalkis
agirhigl, govdenin titresim genligi, zemin Ozellikleri ve hatta kizagin imalat

kalitesiyle(kizagin makro egrilikleri) bile degisebilecegi diistintilmelidir.

Analizler ig¢in gerekli olan sOniim matrisi, Rayleigh soniim modeli ile elde
edilmektedir (Boliim 3.4.4). Cesitli soniimleyici elemanlar1 bulunan kizak tasarimlari
ABAQUS programinda modal analize tabi tutulmakta ve ortaya ¢ikan modal soniim
oranlariyla Rayleigh soniim modelinin  katsayilarin1  hesaplanarak, analitik
incelemeler igin gerekli olan soniim matrisi elde edilmektedir. Bilindigi gibi
Rayleigh soniim modeli yaklasimiyla ancak iki adet modun séniim oranlar1 dogru bir
sekilde modellenebilmektedir. Bunun sonucunda Rayleigh soniim modelindeki
katsayilarin belirlenmesi i¢in kullanilan iki titresim modu haricindeki titresim
modlarina hatali olabilecek soniim oranlar1 eklenmektedir (Sekil 4.8). Yapilan
analizlerde, kizak konstriikksiyonunun ortaya koydugu titresim modlarinin serbestlik
dereceleri bakimindan karmasik olmasinin yani baska bir degisle, titresim esnasinda
ortaya ¢ikan kinetik enerjinin ¢ok serbestlik derecesine dagilmis olmasinin yer
rezonansi tehlikesini azalttigimi gostemektedir. Bu bulgu, tasarimcilar icin inis
takimlar1 isterlerine eklenebilecek baska bir tasarim amaci olarak kabul edilebilir.
Kizaklarda elastomer soniimleyici kullanmak, yer rezonansi igin kritik olan gévde
modlarin1 diisiirerek gerekli olan sontimii genellikle azaltmakla beraber kimi govde
modlarinda, karmasik mod seklini saf ve belirgin bir mod sekline doniistiirmesinden
dolayr soniim gereksinimini artirabilmektedir (Sekil 4.23-4.24). Bunun sebebi,
kullanilan elastomerlerin benzer direngenliklere sahip olmasindan dolayr kizagi
giderek daha izotropik  direngenlikli bir yap1 haline  getirmesinden
kaynaklanmaktadir. Boylece gercek anlamda bir yuvarlanma veya yunuslama modu
baskin bir mod sekli olarak goriilmektedir. ITU-HTH’de kullanilan pala
direngenliginin bir hayli diisiik olmasi, kararlilik i¢in gerekli olan séniim degerlerini
yiikseltmektedir. Elde edilen kararlilik grafiginde, palaya eklenebilecek sontiim
oraninin %3-%5 civarinda olacagi ongoriildiigiinden [39], govdeye yiiksek soniim
oranlar1 eklemek gerekmektedir. Bu sozii edilen yiiksek gdvde soniim oranlarinin
hem yapilabilirligi tartigma konusu olmakta hem de gdvde sonliim oranmi ile pala

sOnlim oraninin birbirine orani ¢ok biiyiidiigiinden; kararsizlik miktar1 azaltilmasina
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ragmen kararsizlik bolgesinin genislemesinden dolay1 birden ¢ok modun kararsizlik
bolgesinin birlesmesine ve sonucunda genis bir hiz araliginda kararsiz olan bir
sistemin elde edilmesine sebep olmaktadir (Sekil 3.19). Ozellikle, helikopterin
yerdeki tabi titresim modlarinin birbirlerine yakin olmasma sebep olan kizak
tasarimlarinda, bu so6zii edilen durum daha da kontrol altina alinamayan bir hal
almaktadir (Sekil 4.7). Kizak tasarimlar1 bakimindan en uygun konstriiksiyonun, iKi
kizak tiipli arasindaki mesafesi uzatilmis Kizak-KT(Sekil 4.26) oldugu
anlasilmaktadir. Bu konstriiksiyonun uygunlugu, helikopterin gévde frekanslarini
diisiirmesi ve yer rezonansi i¢in kritik olabilecek titresim modlarinin bir hayli karigik
modlar olmasindan dolayidir. Helikopterin yer rezonansi bakimindan kararl
olabilmesi i¢in gelistirilen Soniimleyicili Kizagin yer rezonansi kararsizligim
tamamen ortadan kaldirmamasina ragmen, rélanti devrinde herhangi bir kararsizlik
goriilmemektedir. Ayrica acil inig sirasinda soniimleyici kizakta goriilen gerilme
degerleri, malzemenin 6n gordiigli akma dayanimini gegmektedir. Normal kizaga
gore daha iyi bir acil inis performansi gosteren soniimleyicili kizagin g¢arpisma
analizlerinin daha detayli olarak yapilmasi gereklidir (farkli ¢arpisma durumlari,

stirtlinmenin etkisi, kabuk SEM ) .
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