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OZET
Bu g¢alismada patent veri tabani analizi ile Diinyada énde gelen havacilik girketlerinin helikopter
pallerinde meydana gelen istenmeyen titresimlerin azaltimasina yénelik buluglar incelenerek bu
konudaki teknolojik egilimin tespit edilmesi ve, helikopter palleri tasarimindan sorumiu olan
mihendisler i¢cin konu hakkinda uygulanan ¢6zim ybdntemlerinin derlenerek bilgi aktariminin
saglanmasi amaclanmigtir. Patent veri tabani analizi yapilarak 6zellikle helikopter enddistrisindeki
sirketlerin helikopter pallerinde istenmeyen titresim problemini gidermek amaciyla odaklandiklari
¢Ozim ybéntemleri tespit edilmistir.

GiRiS
Helikopter govdesindeki titresimin temel kaynagdi rotorun Gzerinde bulunan pallerdir. Paller,
govdeye rotor gobegi ile baglandigindan dolayi, pallerin maruz kaldigi ylikler, helikopterin ugusu
sirasinda aerodinamik etkiler sonucu ortaya c¢ikan yukler pallerden rotora, rotor gdbedi Uzerinden
ise govdeye iletilir. S6z konusu titresimlerin frekanslarinin, iletildigi ekipmanlarin frekanslariile
cakigsmasi durumunda helikopterler igin son derece tehlikeli bir durum olan rezonans meydana
gelebilmektedir.

Rezonansa giren ekipmanlarin gittikge artan titresim seviyeleri sonucu ise bozulma, kiriima veya
calismalarinda problemler yaganabilmektedir. S6z konusu titresimin kismen veya tamamen
sonumlenmesiile hava araci ekipmanlarinin ve hava aracinin kullanim émrinun artmasindan,
bakim onarim faaliyetleri ihtiyacinin azalmasina, isletme maliyetlerini disirmeden, kaza kirim
olaylarinin 6nune gecilmesine kadar birgok teknik fayda saglanmaktadir.

1 Patent Milthendisi, E-posta: ozcan.somuncu@tai.com.tr
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HELIKOPTERLERE GENEL BAKIS VE HELIKOPTERLERDE TiTRESIM

Helikopterler, dlkey inis kalkis 6zellikleri ile sabit kanatl araglara gore birgok avantaja sahiptirler.
inis ya da kalkis icin bir havaalanina veya uzun diiz bir alana ihtiyag duymamalari, harbe hazrlik
oranlarinin ve personel tasima kabiliyetlerinin yliksek olmasi ve agdir taarruz helikopter modelleriile
muharebe alaninda askeri personele blyuk faydalar saglamasi bu avantajlarin sadece bazlaridir.
Helikopterlerin sabit kanath hava araclarina gore en blylk dezavantaji bagil olarak disik
seyreden hizlari olsa da, bu durum es eksenli ve itici pervane konsepti ile dedismektedir. Boeing-
Sikorsky SB-1 Defiant modeli bu konsepti kullanmaktadir. Havacilik otoriteleri tarafindan

bu konseptin, gelecegdin helikopterlerinde yaygin olarak kullanilacadi 6ngorulmektedir. Sistemde
kullanilan es eksenli ana rotorun titresim sorunlari helikopterin performansini sinirlandiran en
onemli etkenlerden biridir. Patentler incelendiginde Sikorsky firmasinin es eksenli ana rotor
kullanan helikopterlerdeki titresimin bastirimasina yénelik galismalar yapmasi da bu argiimani
destekler niteliktedir.

Ik basarisindan énce, rotorlu hava araglari, sabit kanatli hava araclarinin basitlikleri ile
karsilastirildidinda ugamayacak kadar karmasik kabul edildi. Ugaklardan daha karmasik olsa da,
helikopter statik ve disuk hizli ugusta birgok avantaj sunar ve bu avantajlar tek basina
tasarimcilarin helikopterlere gosterdikleri 6Gnemi agiklamaktadir. Helikopterin karmasikhgi, kaldirma
kuvvetinin olusturulma yénteminden kaynaklanir. Kaldirma kuvveti, dénen paller yoluyla
olusturulur, bu nedenle palin herradyal bolimu, ugaklardan farkli olarak farkl bir hizda doner. Ayni
zamanda helikopter ileri uguslarda iken, ters akis, ilerleyen tarafta sikistirilabilir akis ve geri gekilen
tarafta durma gibi baska fenomenler de meydana gelmektedir. Son olarak, disuk hizda, kanattan
gelen ydnlendirme, rotordan gegen akigla etkilesime girerek helikopterin ugtugu ortami oldukga
dlzensiz ve asimetrik hale getirir [Austruy, 2011].
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Sekil 1: lleri Ugusta Aerodinamik Cevre [Austruy, 2011].

Bdyle bir ortamda kararli ve kontrolll bir rotorlu aragtasariminin yapilmasi zorlu bir igtir. Basarih
bir helikopter tasarimi bir degis tokustur. Mekanik ve insan faktdrlerine bagli olarak titresim
seviyesini mumkun oldugunca dusuk, kabul edilebilir bir seviyede tutmak temel zorluktur. Mekanik
parcgalar Uzerindeki yorulma ve dolayisiyla bakim maliyetleri Gzerindeki etkileri nedeniyle titresim
yuklerinin sinirlandiriimasi gerekir. Ayrica titresim, marettebat ve yolcu konforu ve pilotun uzun
veya yogun uguslarda iyi performans gosterme ve dayanma becerisi i¢in de zararlidir. Cogu
titresimin kaynagi ana rotordur. Dinamik ve aerodinamik 6zellikleri nedeniyle rotor, dénme hizinin
harmonikleri olan byulk titresimli ylkler Uretir. Elde edilen rotor uyanmasi, Uzerlerindeki ve
gOvdedeki yukleri degistirerek titresimi pale iletir. Pal Gzerindeki aerodinamik yukler, rotor kuvvetleri
her dontuste ayarlandiginda olusur ve bu durum, palde salinimli ytkler olusturan periyodik kararsiz
akisa neden olur. Ayrica, rotor palleri, daha sonra kanat girdap etkilesimi (BVI) adi verilen
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asagidaki palle garpisan girdaplari serbestbirakir. Bu, rotordaki akis alanini degistirir ve pallerin
yuklenmesini periyodik olarak degistirerek paller Gizerinde daha fazla titresimli yiike neden olur.
Ayrica sikigtirilabilirlik etkisi fenomeni, akisi devir basina bir kez etkileyen ve kanatlarin déngusel
yuklne ekleyen bir ters akig bdlgesine ve durmaya neden olur. Kuvvetler daha sonra pal uzunlugu
boyunca entegre edilir ve her pal i¢cin merkezde toplanir, bu da gébek kuvvetlerine ve
momentlerine neden olur. Son olarak, referans gergcevesinin donen gcergeveden sabit cergeveye
degistiriimesiyle, rotordan sadece rotor RPM'inin bazi harmonikleri filtrelenir. Filtreleme, rotorun
sahip oldugu pal sayisina gore endekslenir. N palli bir rotorda, dénen ¢ergeveden sabit cergeveye
bir koordinat donlisumu yoluyla gévdeye iletilen ana pal yukleri, sabit bir kisimdir. Rotorun dénme
hizinin ilk harmonigi, 1 / devir (veya devir bagina bir, ayrica 1P) ve (N-1) /dev, N/ dev, (N+ 1)/
dev, (2N-1) / devir, 2N/ dev, (2N + 1) / dev vb kuvvetler olusur. Bu durum, sabit gébek ytkleri ve N
/ dev titresimli gébek yiklerinin harmonikleri ile sonuglanir. Bu durum yol boyunca titresim,
makinenin yorgunluguna ve goévdeye iletilen gdbek yuklerinin yani sira murettebat / yolcularin
tukenmesinden sorumludur. Helikopter yonlendirme niteliklerini etkiler, yapisal bilesenlerin
yorgunluguna katkida bulunur, yerlesik elektronik ekipmanin glvenilidigini azaltir ve askeri
ucaklarda hassasiyeti hedefleyen silahi etkiler. Titresim suriag konforunu etkiler, pilotlarin,
murettebatin ve yolcularin yorgunluguna katkida bulunur ve bakim suresini ve maliyetini artirir. Bir
helikopterin yasadigi yiksek titresim seviyeleri, birgok durumda aracin ileri hizi ve manevra
kabiliyetleri i¢in bir sinirlama olusturabilir [Austruy, 2011].
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Sekil 2: Titresim Azaltminin Helikopter isletme Maliyetlerini Diisiirme Potansiyeli [Welsh,2018].

Titresim yUkleri ana rotordan kaynaklanir ve pal gegisi olarak adlandirilan frekansta, yani rotor
donus hiz1 x pal sayisinda meydana gelir. Tipik olarak bu frekans 15 ila 25 Hz arasindadir. Genel
terminoloji, rotorun dénusu basina bir frekansta meydana gelen ylklerin ve hareketlerin "1P" ytkler
ve hareketler olarak adlandirimasidir. Benzer sekilde, yiksek harmoniklerde meydana gelen
yukler ve hareketler "2P, 3P, vb." olarak adlandirilir. Rotor gdbegdinde pal gegcis frekansi harig tim
frekanslardaki kuvvetler "iptal edilir". Ornegin, 4 kanatli bir helikopter igin, sonunda gévdeye ile tilen
tek pal yuka 3P, 4P ve 5P yikleridir, ancak bu "dénen sistem" yUklerinin G¢l de "dénmeyen”
govdede yalnizca 4P yUklerle sonuglanir. Bu durumda, 3P pal yukleri donen palden ve dénen
sistemden kaynaklanir. Bazi basit faz grafikleri, 4 kanadin timtnden gelen 3P yUklerinin
toplaminin, ancak fazin birbirinden 90 derece geciktigini, rotor dontsuyle ayniyonde agisal olarak
hareket eden ve ilerleyen tek bir 3P kuvveti (veya moment) vektoruyle sonuglandigini gosterebilir.
Doner gergevedeki bu ileri ilerlemenin bir sonucu olarak, her palden gelen bu ayni boyuttaki
kuvvet, gévdeye 3P + 1P = 4P yuk olarak iletilir. Benzer bir faz grafigi, 4 kanath bir rotorda 2P
yuklerinin "kendi kendine iptal" oldugunu gdsterir [Welsh,2018].

Bu titresim agisindan oldukga olumlu bir sonugtur ¢inkd dusuk yik harmonikleri tipik olarak ¢ok
bUylktir ve aksi takdirde potansiyel olarak hasar verici yiklere ve gévdeye iletilen ylksek titresime
neden olur. Bir diger durumise, ard arda gelen pal yuki harmoniklerinin artan frekansla da ha
kuguk hale gelmesidir, yani hi¢bir pal rezonansi pal tepkilerini agirlastirmazsa, 5P yukleri

3

Ulusal Havacilk ve Uzay Konferansi



SOMUNCU UHUK-2020-1173

neredeyse her zaman 2P yuklerinden daha kiguktir. Bu nedenle, 7 kanatli helikopterler 2 kanatl
helikopterlerden daha az sallanir; 7 kanatl helikopter durumunda, gévdeye iletilen tek ylklerdaha
yuksek frekanstan kaynaklanir, ancak 2 kanatl helikopter icin cok daha ylksek 1, 2 ve 3P
harmonik yUklerin aksine daha kuguk 6, 7 ve 8P pal yukleri kaynaklanir [Welsh,2018].

Sabit sistem Np yukleri, Sekil 3'te gosterildigi gibi altibagimsiz ylk, ¢ kuvvet ve i¢ moment olarak
gorulebilir. Bu alti yikten herhangi biri, istenmeyen govde titresimine neden olacak kadar buyuk
olabilir, ancak alti veya daha az pal varsa, helikopteri pratik olarak kullanigli hale getirmek icin
genellikle bir miktar titresim azaltma gerekir. Titresimli gobek yiklerini gorsellestirmenin alternatif
bir yolu Sekil 8'de gosterilmektedir. Ug kuvvet, ucu rotor gébeginde merkezlenmis bir elipsoidin
yorungesinde ddnen bir vektor olustururken, ¢ moment benzer ancak farkli sekilli bir elipsoid
olusturur. Her elipsoid, ugus durumuna gore sekil degistirir. [Welsh,2018]
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Sekil 3: Birincil Titresim Yolu, Titresime Yol Agan Alti Kuvveti Sasiye ileten Ana Digli Kutusu
[Welsh,2018]
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Sekil 4: Rotor Tarafindan Uretilen Titresime Sebep Olan Kuvvet ve Hareketler, Bir Elipsoit Takip
Edilmesi [Welsh,2018].

Rotor-uyarimli titresim, halen yolcu dostu helikopter kabinleri icin ana zorluklardan biridir. Bunun g
sebebi vardir: ilk olarak helikopterler, yiiksek titresim yiikleri ile sonuglanan yiiksek asimetrik,
tirbillansh aerodinamik cevreye maruz kalirlar. ikinci olarak, minimum agirlik igin tasarim
gereksinimleri esnek sasi elemanlarina, yuksek modal yogunluklu ve olduk¢a dinamik cevaplara
sebebiyet verir. Uglincli olarak, yolcu rahatsiz edici kaynaklara oldukga yakindir ve ilgilenilen
frekans araliginda yuksek algilama seviyesine sahiptir. 0.4g ivme seviyelerinden 0.05g seviyelerine
kadar titresimin disuridlmesi hedeflenmistir. Bu asamali dists, asadida yer alan teknolojik anahtar
kilometre taglariile saglanmaktadir:

- optimum ayarlama

- dinamik sénumleyiciler

- rotor izolasyonu

- aktif kontrol teknolojisi [Cranga, Konstanzer, 2002].
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Sekil 5: Helikopter Titresim Kontrol Teknolojisi Verimi

Ucus slresi ve bakim maliyetleri agisindan giderek daha siki gereksinimlere cevap vermek igin,
UTTAS (1965) ve AAH (1972) adli gelistirme programlari, 0.05 g seviyesini kabul edilebilir titresim
seviyesi olarak tanimlamistir. Blackhawk ve Apache gibi mevcut helikopterler dahi bu
gereksinimleri karsilayamamaktadir; bu nedenle programlar beklentilerini 0,1 g'ye dusurdu.
“Parizsiz jet surugu” elde etmek icin zorlu hedef, maksimum titresim seviyesi 0.02 g’ye karsilik
gelir. 0.05g seviyeleri olan jet plrtzsuz surus (jet smooth ride) seviyesi, Uretim tipi helikopterlericin
bugun halen erigilebilmis degildir [Austruy, 2011].

Elli yildan fazladir, bu hedefe ulagmak i¢in gok sayida cihaz gelistirilmistir. Bu cihazlar pasif ve aktif
cihazlar olarak siniflandirilabilirler. 1980'li yillara kadar arastirmacilar, basitlikleri icin pasif cihazlari
tercih ettiler ve nihayetinde birkag helikopterde basariyla uygulandi. O dénemde gelistirilen cihazlar
basarili olsalar da gunimuz endustrisinin gereksinimlerini karsilayamamaktadirlar. 1980'lerden
bugline kadar arastirmacilar, titresim azaltma cihazlari igin sisteme eklenecek fazZladan agirliga
gore cok daha faydali olacak, cok amacli ve adapte edilebilirlik yeteneklerinden dolayi aktif cihazlar
gelistirmek igin oldukga gaba harcadilar. Ugagin yaklasik % 1'i veya daha fazlasini veya pal
kitlesinin yaklasik % 10'u veya daha fazla agirlik katan bir sistem, oldukga agir olarak kabul edilir.
Son zamanlarda yapilan ¢alismalarin ¢odu, kiresel bir céziime ulasmak igin titresimi kaynaginda
azaltmayi amaclamaktadir [Austruy, 2011].

HELIKOPTERLERDE ROTORLA iLGILi YAPISAL PARGALAR

Helikopterler temel olarak asagdidaki sekilde gosterilen yapisal pargalardan olugmaktadirlar.
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Sekil 6 : Helikopter Ana Yapisal Pargalari [FAA, 2020].
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Egik Plaka (Swashplate) Sistemi

Swash plate sisteminin amaci pilottan gelen sabit kontrol kumandalarini rotor pallerine ya da
kontrol yuzeylerine baglanan doner kumandalara ¢evirmektir. Sekil 7°’de gdsterildigi Uzere, iki ana
parca icermektedir: sabit swash plate ve hareketli swashplate [FAA, 2020].

Sekil 7 : Sabit ve Hareketli Swashplate [FAA, 2020].

Sabit swashplate ana rotor diregi etrafinda montelenmigtir ve devirsel (cyclic) ve kolektif (collective)
kontrollere bir diz itki gubuklari ile baglanmistir. Hareket karsiti gubugu (anti-drive link) ile dénmesi
kisitlanmistir ancak her yonde egilebilir (tilt) ve dikey hareket edebilir. Doner swashplate, sabit
swashplate’e evrensel magon (uniball sleeve) ile baglanmistir. Direge tahrik gubuklar (drive links)
ile baglanmistir ve ana rotor diregiile sabit bir oranda dénmektedir. Her iki swashplate de egilebilir
ve tek bir Unite olarak yukariasagi kayabilir. Déner swashplate, yunuslama ¢ubuklariile
yunuslama borularina (pitch homs) baglanmistir [FAA, 2020].

Coklu Swashplateli Rotor Sistemleri: HHC'nin avantaji basitligidir. Bununla birlikte, IBC aynianda
birka¢ hedefi ele alma konusunda Ustlndir. Ancak, doner ¢ercevedeki ¢calistirma sistemleri teknik
bir risk tagir ve tim kavramlarin maliyetler, bakim ¢cabasi, dayaniklilik vb. gibi sorulara cevap
vermesi gerekir. Bu disunceler, ¢coklu swashplate diizenlemesi fikrine yol acti. Kontrol serbestlik
derecesi sayisi bigak sayisina esit oldugu surece, IBC mimkin olacaktir. Coklu swashplate
benzer prensibe dayanir. 3 veya daha az pal igin tek bir swashplate yeterlidir. 4 ile 6 arasi pal igin
ikinci bir esmerkezli swashplate eklenecektir. llk 2 veya 3 pal birinci swashplate’e, geri kalanlar ise
ikinciye baglanir. Boyle bir IBC konsepti, dinya ¢apindaki cogu uretim helikopterini kapsayacaktir.
Rotor, eyleyici entegrasyonundan kaynaklanan herhangi bir degisiklik olmadan her zamanki gibi
tasarlanabilir. Swashplate, kontrol sinyallerini sabitten dénen ¢erceveye aktarmak icin kanitlanmig
ve guvenilir bir aragtir. C6ziman teknik riski duguktir ve mevcut helikopterler igin iyilestirme
¢6zUmu olarak da uygun olabilir. Sekil 8’de goklu swashplate sematik resmi gosterilmistir [Kessler,
2011].

Es eksenli rotorlarin da bu konseptte oldugu, Boeing-Sikorsky SB-1 Defiant modelinin de bu
konseptte oldugu ve konseptin gelecek vaad ettigi gértlmektedir.
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Sekil 8 : Coklu Swashplate Elemanlari

Swashplatesiz Rotor Sistemleri: Helikopter gelistirmenin erken asamasinda swashplate, rotor
pallerinin kontrol problemini blylk dl¢iide azaltti. O zamandan beri neredeyse tum helikopterler bir
swashplate’e sahiptir. Bir alternatif, kontrol 6rimcegidir (6rnegin Lynx). Swashplate veya 6rimcek,
bir palin kontrol yasasini diger pallere baglar. Sadece fazkaydirmali sekilde her pal ayni seyi
yapar. Ek olarak, swashplate ve g¢esitli gubuklari ve kollari parazit siriklemesi olusturur. Bu,
kaporta (fairing) ile azaltilabilir. Bu fikrin bir sonucu olarak, HAL Dhruv'un Entegre Dinamik Sistemi
(IDS), genis capli bir rotor diregi ile tim kontrol sistemini kapsar. Ancak bu, yeni sorunlar ortaya
cikarir, 6rn. ugus ve bakimdan énce 6n kontrol gibi. Bu nedenle, aktif rotor kontrolinin
swashplate'i terk etmesi dnerilmistir. Salinimsiz helikopter konsepti dnerisi de bu nedenle
sunulmustur. Swashplate'in palleri birlestirerek ve tek déngusel (monocyclic) aralik varyasyonu
uygulayarak rotorun en siki sinirlamalarindan birini getirmektedir. Palin harici bir midahaleye karsi
koyma 6zgurligu mevcut degildir. Bu ylzden rotor gbbegine dayali bir galisma sunuldu.
Swashplate, egimli olmayan bir plaka ile degistirildi. Bu plakanin dis déner kenari 3 elektrohidrolik
eyleyici tasiyordu. Yag pompasi gébege entegre edildi ve hidrolik kayma halkalarindan kaginmak
icin mil tarafindan caligtirildi. Her bir eyleyici, digerlerinden bagimsiz olarak palin yunuslamasini
kontrol etti. Bu tasarim galigmalarinin nihai sonucu, Sekil 9'da gosterilen IBIS konseptiydi. Diger
swashplatesizrotor tasarimlarida Sekil 10 ve Sekil 11°de gosterilmistir [Kessler, 2011].
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Sekil 9: Swashplate’ten Bagimsiz Pal Kontrol Sistemi (IBIS)

(Individual Blade Control System Independent of a Swashplate) konsepti [Kessler,2011].
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Sekil 10: Helikopter igin Swashplate’siz Kontrol [Kessler, 2011].

8

Ulusal Havacilk ve Uzay Konferansi



SOMUNCU UHUK-2020-1173

Staggered blade root actuator provides:
=» collective indexing for optimum flap a8

operating condition /

=» contribution to cyclic in steady i

flight (3...5°)
= reconfigured primary control /
in case of flap failure //

// Multiple segment servo

‘ = flap provides:

3 P 1
;&» . =» cyclic maneuver margin

—~—

=» high bandwidth collective
/ 2 IBC
=» reconfiguration through
extended range primary

.I r control
Source: ZFL

Sekil 11: Swashplatesiz (Swashplateless) Rotor Kontrol Konsepti [Kessler, 2011].

Bununla birlikte, swashplate’in ¢gikariimasi parazit striklenmesini ve dolayisiyla gerekli giict
azaltir. Swashplatesiz helikopter fikri, her bir pali¢in pal kokl eyleyicileri veya indeksleme igin
yeterli bir kaldirac sistemine sahip merkezi bir eyleyici gerektirir. Sistem karmasikligindaki artig
onemli olacaktir. Son olarak, artan devir, gerekli artan rotor gliciniin maliyetinde ve maksimum pal
sapmalarinda azalma ortaya ¢ikardi. Devir sayisini artirmak da rotor gurultisunt artiracaktir. Bu
yuzden bu uygulama simdilik pratik gérinmemektedir [Kessler, 2011].

Eurocopter, ZFL ve DLR, kanatcik destekli swashplatesiz rotor kontrol konseptlerini
arastirmaktadir, bkz. Sekil 11. Bununla birlikte, dnceki galigmalarin aksine, pal koku eyleyicileri
sadece basit indeksleme degil, aynizamanda bir miktar dongusel kontrol de saglar. Kan atgik,
manevra marji saglar. IBC ve ylksek bant genisligine sahip toplu kontrol, diger kanatcik
uygulamalariolabilir. Her iki eyleyici de yeniden yapilandirma amaglariigin kullanilabilir. Rotor
tabanli bir kontrol sistemi gtivenli, dayanikl, guvenilir, bakimi kolay ve minimum agirl ik ve
surtinmeye sahip olmalidir, Swashplate, kanitlanmis ve givenilir bir sistemdir ve ucuzdur.
Swashplatesiz konseptler bununla rekabet etmelidir ve glvenlik garanti edilemiyorsa her fayda
daha akademik nitelikte kalmaktadir. Bu nedenle, genel kontrol semasina daha fazla kontrol
ylzeyinin entegre edilmesi yararli olmayabilir. Ve bdyle bir sistem, klasik kontrolcu, pasif
sonumleyiciler ve belki de IBC'yi iceren geleneksel bir sistemle karsilastirilabilir agirlikta olmalidir
[Kessler, 2011].

Helikopter Ana Rotor Yapisina Gore Cesitleri

Rotor sistemi, helikopterin kaldirma kuvveti treten déner pargasidir. Rotor; direk, gébek ve
palleriicerir. Direk, gévdeden yukaridogru uzanan, tahrik edilen ve bazen transmisyon tarafindan
desteklenen ici bos silindirik metal safttir. Diregdin Ust kisminda, rotor palleriigin takilan parga olan
gbbek bulunur. Rotor palleri birgok farkl metotla gébege takilir. Ana rotor sistemleri, ana rotor
pallerinin nasil takildigina ve ana rotor gobegine gore nasil hareket yaptklarina gére siniflandirilir.
Ug temel siniflandirma vardir: yari rijit (semirigid), rijit (rigid), ya da tamamen mafsalli

(fully articulated). Yataksiz (bearingless) rotor sistemleri gibi bazi modern rotor sistemleri, bu
tiplerin mihendislikge kombinasyonunu kullanmaktadir [FAA, 2020].

Yari Rijit Rotor Sistemleri: Yaririjit rotor sistemi ana rotor gébegine rijit bir sekilde baglanan iki
adet paligerir. Ana rotor gdbegi, bocalama (teetering) ya da kanat ¢irpma (flapping) mentesesi
olarak da bilinen ana rotor saftina gore egilebilir (tilt). Bu, pallerin hep birlikte kanat cirpmasina
(flap) izin verir. Bir pal yukaridogru kanat ¢irptiginda, digeri asagidogru kanat girpar. Dikey
surukleme mentesesi olmadigindan, ilerleme/gecikme (lead/ lag) kuvvetleri absorbe edilir ve
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pallerin egilmesi ile yatistirihr. Yari rijit rotor ayrica, palin yunuslama agisinin degisimi anlamina
gelen pal ayarlayigi (feathering) yapabilir. Bu pal ayarlayisi mentesesi (feathering hinge) ile
mUmkuanddar. Yaririjit rotor sistemi dingil altinda asili rotor (underslung rotor) ise, bu durum efektif
bir sekilde geometrik dengesizlikleri elimine eder [FAA, 2020].

Feathering hinge

Main rotor mast =2

Sekil 12 : Bocalama Mentesesi (Teetering Hinge) ve Pal Ayarlayisi Mentesesi (Feathering Hinge)
[FAA, 2020].

Bocalama mentesesi, ana rotor gébedinin egilmesine (tilt) izin verir ve pal ayarlayisi mentesesi,
pallerin yunuslama agilarinin degismesine olanak saglar. Dingil altinda asil rotor (underslung
rotor) sistemi, ilerleme/gecikme kuvvetlerini, palleri dénme dizleminin normaline gore birazdaha
asagi monte ederek yatistirir (mitigates), boylelikle ilerleme/gecikme kuvvetleri minimize edilir.
Paller dondlikce, kaldirma kuvveti ve merkezkacg kuvveti etkisi ile yukari konilesince, pallerin
basing merkez gdbek ile neredeyse aynidiuzlemde olur [FAA, 2020].

Rijit Rotor Sistemleri: Sekil 13’te gosterilen rijit rotor sistemi mekanik olarak basit, ancak yapisal
olarak karmasiktir ginku ugus yukleri menteseler yerine egilme ile absorbe edilmelidir. Bu
sistemde, pal kokleri rotor gdbegine rijit olarak baglidir. Rijit rotor sistemleri aerodinamik olarak
tamamen mafsalli (fully articulated) sistemler gibi davranmaya egilimlidirler, ancak kanat ¢irpma
(flapping) ya da ilerleme/gecikme menteseleri yoktur. Bunun yerine, paller bu hareketlere egilme
ile uyarlar. Kanat ¢irpamaz (flap) ya da ilerleme/gecikme yapamazlar, ancak kanat ayarayabilirler
(feathered). Helikopter aerodinamisi ve malzemelerdeki gelismeler devam ettikge, rijit rotor
sistemleri daha yaygin olabilir ginku sistem temel olarak daha kolay tasarlanabilir ve yaririjit ile
tam mafsalli (fully articulated) sistemlerin en iyi 6zelliklerini sunar [FAA, 2020].

Bu sistemin dezavantaijiise turbulansli ya da rizgarl havalardaki suris kalitesidir. Dahafazla
miktardaki yukleri absorbe edebilen menteseler oimadigiigin diger rotor basi (rotor head)
tasarimlarina gore titresimler kabinde ¢ok daha fazla hissedilir [FAA, 2020].
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Main rotor blades

\

Sekil 13 : Dort Palli Mentegesiz Rijit Ana Rotor [FAA, 2020]

Ug ana rotor bagi tasariminin gesitli varyasyonlari mevcuttur. Yataksiz rotor sistemi (bearingless
rotor system) mafsalli rotor sistemine (articulated rotor system) olduk¢a benzemektedir ancak
yatak ya da mentese bulunmaz. Bu tasarim paller ve gébegdin gerilmeleri absorbe etmesine
dayanmaktadir. Rijit rotor sistemi ile yataksiz sistem arasindaki ana fark, yataksiz sistemin

pal ayarlamasi yatagi (feathering bearing) olmamasidir. Mansonun (cuff) igindeki malzeme ve
yunuslama degisim kolu burulur (twisting). Neredeyse tum yataksiz rotor gébekleri fiber kompozit
malzemeden yapilmistir [FAA, 2020].

Tamamen Mafsalli Rotor Sistemleri: Tamamen mafsalli (fully articulated) rotor sistemleri, her bir
palin ilerleme/gecikmesine izin verir, kanat girpma (flapping) ve kanat diizeltmesi (feather) diger
pallerden bagimsiz olarak gergeklesir [Sekil 14,15]. Bu pal hareketlerinin her biri digerleri ile

alakalidir. Tamamen mafsalli rotor sistemleri ikiden fazla pali bulunan helikopterlerde bulunur
[FAA, 2020].

Pure Radial Position |

Leadsag hinge
Vi
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Sekil 14 : llerleme/Gecikme Mentesesi ve Rotor Paline Diiziemde ileri ve Geri Hareketine izin
Vermesinin Gosterimi [FAA, 2020].

Sekil 15 : Tamamen Mafsalli Kanat Cirpan Gobek [FAA, 2020].

Rotor déndikge, helikopter kontrolinin saglanabilmesi igin her pal, kontrol sisteminden girilen
girdilere cevap verir. Bu girdilere cevap olarak, yunuslama, yuvarlanma, ve bas yukari hareketi
etkilemek i¢in tim rotor sistemindeki kaldirma kuvveti merkezi yer degistirir. Bu kaldirma kuvvetinin
bayuklugu, kolektif girdiye bagh olarak tim pallerin ayni dogrultuda ve aynianda yunuslamasini
degistirir. Kaldirma kuvvetinin konumu, pilottan gelen yunuslama ve yuvarlanma komutlarina bagli
olarak degisir. Boylelikle, her bir palin kanat duzeltme agisi (feathering angle) rotorla birlikte
dondtkge degisir, bu ylizden adi donguisel kontroldir (cyclic control). Paldeki kaldirma kuvveti
arttikga, yukaridogru kanat girpma egilimi olur. Palin kanat ¢irpma mentesesi bu harekete izin verir
ve pali yatay dizlemde tutmaya calisan pal agirhginin merkezkag kuvveti tarafindan dengelenir,
bkz. Sekil 16 [FAA, 2020].

S
&P P
Y
&
X .
NS

Lead/lag or drag hinge

Sekil 16: Tamamen Mafsalli Kanat Cirpma Menteseli (Flapping Hinge) Rotor Pali [FAA, 2020].

Her iki durumda da, bazi hareketler uyum saglamalidir (accommodated). Merkezkag kuvveti
nominal olarak sabittir; ancak, kanat girpma kuvveti, tirmanma hiz, ileri yonla hiz gibi manevra
siddetinden ve hava araci brit agirhgindan (gross weight) etkilenir. Pal kanat ¢irptikga, agirlik
merkez degisir. Bu, palin rotor sistemine gore yerel atalet momentini degistirir ve diger pallere gore
hizini arttirir veya yavaslatir ve tim rotor sistemi de bunu yapar. Buna, sekil 17’de gdsterilen
ilerleme/gerileme (lead/lag) veya suriklenme mentesesi tarafindan uyum saglanir. Bu durum

“buz patencisinin etrafinda donmesi” érnegiyle rahatlikla anlasilabilir. Buz patencisi kollariniiceri
aldiginda, daha hizli déner ¢linkU ataleti degisir ama toplam enerjisi sabit kalir. Tam tersine,
kollarini uzattikga, dénusu yavaslar. Bu durum ayrica agisal momentumun korunumu olarak bilinir.
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Dlzlemsel damper (in-plane damper) tipik olarak ilerleme/gecikme hareketine uyum saglar
(moderates) [FAA, 2020].

s N\

Pitch change axis (feathering)

_Pitch horn

Flapping hinge

Drag hinge

. J

Sekil 17 : Struklenme Mentesesi (Drag Hinge) [FAA, 2020].

Notr pozisyonun baglangicinda bir palin déntsuni takiben, pal diizeltme arttikga kuvvet artar,

pal yukari kanat girpar ve ileri dogru hareket eder. Devam ettikge, asagi dogru kanat ¢irpar ve
arka yone dogru gecikir. Kuvvetin en az noktasinda, en dusik kanat girpma agisindadir ve ayrica
en ¢ok arkada oldugu gecikme pozisyonundadir. Rotor buyUk oldugu i¢in, doner kitle cayroskop
(gyroscope) gibi davranir. Bunun etkisi, 6nceki durum olan dénme eksenindeki kontrol kumandasi
degdisimine gore, kontrol girdisi genellikle baglanan gévdenin 90° pozisyonundaki degisime gore
olur. Rotor sisteminin kontrol girdisinin konumlandiriimasinda bu durum tasarimcilar tarafindan
dikkate alinir bdylelikle devrimsel kontrol gubugunun ileri kumandasi helikopterin nominal olarak
ileri hareketi ile sonuglanir. Etki pilot tarafindan fark edilmez [FAA, 2020].

Eski mentese tasarimlarinda metal yataklar kullanilirdi. Basit geometri olarak, kanat ¢cirpma

ve ilerleme/gecikme mentesesinin ¢gakismasini (coincident) imkansiz hale getirir ve tekrar tekrar
bakim gereksinimine sebep olurdu. Daha yeni rotor sistemleri elastomerik yataklar kullanmaktadr,
kaucuk ve celigin ayarlanmasi ile iki eksende harekete izin verilmis olur. Yukarida bahsedilen
kinematik problemleri gozmesinin yaninda, bu yataklar genellikle bas1yuku altindadir, rahatlikla
muayene edilebilir, ve metal yataklarin bakim gereksinimlerini elimine eder [FAA, 2020].

Elastomerik yataklar yapilari geregi bozulmaya dayaniklidirlar (fail-safe), ve yipranmasi (wear)
kademe kademe (gradual) ve gorunurddr. Daha eski metal yataklarin metal-metal temasive
yaglanmasi bu tasarimlarda elimine edilmistir [FAA, 2020].

Cesitli rotor sistemleri arasindaki avantaj ve dezavantaj kiyaslamalari Tablo 1’de 6zetlenmistir
[FAA, 2020].
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Sistem Tipi Av antajlar Dezavantajlar
) Yiksek aerodinamik
Mafsalli (Articulated) lyi kontrol cevabi suruklenme. Daha karmasik,
daha pahall.

Kontrol girdisine reaksiyonu,
mafsalli bas (articulated
head) kadar hizli degildir.
Titresim cok palli mafsalli

Yari rijit (Semirigid)

(Teetering, underslung, ya Basit, iki pal sayesinde

da see-saw) bakimi kolay sistemlere (multi-bladed
articulated systems) goére
daha fazla olabilir.
Mafsalli rotorlara (articulated
Rijit Basit tasarim, canl tepki rotor) gére daha fazla

titresim.

Tablo 1: Cesitli Rotor Sistemlerinin Avantaj ve Dezavantajlari [FAA, 2020].

KLASIK OLMAYAN ROTOR KONFiIGURASYONLARI VE BU KONFIGURASYONLARIN
KULLANILDIGI HELIKOPTER ORNEKLERI

Klasik helikopterlerde ana rotorun dénmesi sonucunda, agisal momentumun korunumu geregi
helikopter gdvdesi zit ydonde dénmek isteyecektir. Bundan dolayi kuyruk rotoru helikopterin dénmek
isteyecegi yone zit yonde itki uygulayarak toplam agisal momentumun sifira esitlenmesini ve
helikopter govdesinin ddnmemesini saglamaktadir. Bu durum klasik helikopter tasarimlarinin sabit
kanath hava araglarina gére daha yavas olmasina sebep olmaktadir glinku itki gictnun bir kismi
yalnizca helikopter gévdesinin ddnmesini engellemek igin kullaniimaktadir. Bu yuzden de farkh
rotor tasarimlari bu etkiyi elimine etmek ve daha hizli helikopterler gelistiriimesi igin klasik rotor
konfiglrasyonu digindaki rotor konfigirasyonlari denemiglerdir.

Es Eksenli (Coaxial) Rotor Konfigiirasyonu

Es eksenli rotor sistemi ayni safta monte edilen ancak zit yonlerde dénen rotor ¢iftidir. Bu tasarim
kuyruk rotoru ya da diger anti tork mekanizmalariihtiyacini elimine eder, ve paller zit yonlerde
dondukleriigin asimetrik kaldirma kuvveti etkileri ortadan kaldiriimis olur. Es eksenli rotorlarin ana
dezavantajiise rotor mekanik sisteminin artan karmasikhgidir. Kaman Ka-31 ve Ka-50 gibi ¢esitli
Rus helikopteri, Sikorsky deneysel Sikorsky X-2 gibi birgok platform es eksenli rotor
konfiglrasyonu kullanmaktadir.

Konvansiyonel kuyruk rotorlu tasarimda helikopterin savas alaninda kuyruktan vurulma intimali
fazladir, helikopter savas alaninda kuyruktan vurulursa gévde dénmeye baslar ve helikopterduser.
Helikopter tehdidine karsi Gretilen bir¢ok flize sistemi de bu gerceklige gore tasarlanir. Es eksenli
rotor konfiglirasyonunda ise bu ihtimal ortadan kaldirimaktadir. Ayrica es eksenli helikopterler
zorlu denizkosullarinda ylksek performans sergilerler.

S-69/XH-59-A Gelismis Pal Konsept Gostericisi, iki jet motorlu yardimci tahrikli es eksenli bir
helikopterle ylksek hizlarin mimkin oldugunu gdstermistir, ancak bu proje aynizamanda titresim
ve yakit tiketiminin de agiri oldugunu gostermisti. Bu yuzdendir ki Sikorsky’in es eksenli rotor
patentleri incelendiginde de bu konu Uzerine oldukga fazla ¢alistiklari gézlemlenmistir.

Es Eksenli Rotor Konfigiirasyonu Kullanan Helikopter Ornekleri

e Kamov Ka-25
e Kamov Ka-29/Ka-32
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Kamov Ka-31

Kamov Ka-50

Kamov Ka-52

Kamov Ka-226

Sikorsky X-2 Experimental — Sikorsky S-97
Sikorsky-Boeing SB-1 Defiant

Sekil 18: Es Eksenli Rotor ve itici Pervane Kullanan Sikorsky-Boeing SB-1 Defiant

Tandem Rotor Konfigiirasyonu

Tandem rotor -bazen ikili rotor (dual rotor) olarak anilir- helikopterleri iki blyuk yatay rotor sistemi
bulundurur; bir anarotor, ve bir kiglk kuyruk rotoru yerine ikiz (twin) rotor bulunduran sistemdir.
Tek rotor helikopterleri, bir blyuk rotor tarafindan tretilen agisal momentumu nétrlemek igin anti
tork sistemine ihtiya¢ duyarlar. Ancak tandem rotor helikopterleri, her biri digerinin torkunu iptal
eden zit dénen rotorlar kullanir, bdylelikle tandem rotorlu helikopterlerde motorlardan elde edilen
gug tamamen kaldirma kuvveti igin kullanilabilir. Zit donen rotor palleri, diger rotorun yoringesine
dogru esnerlerse birbirleri ile carpismaz ve birbirlerine zarar vermezler. Bu konfiglrasyon ayrica iki
blyuk ana pal seti olmasindan dolayi daha kisa pallerle daha ¢ok agirlik tagima avantajina
sahiptir. Bu konfiglrasyonun en tnli modellerinden olan Boeing CH-47 Chinook helikopteri
oldukga basarili bir platform olarak goérevlerini icra etmektedir.

Tandem Rotor Konifgiirasyonu Kullanan Helikopter Ornekleri
e Yakovlev Yak-24

CH-46 Sea Knight
e CH-47 Chinook

Sekil 19: Tandem Rotor Konfigurasyonu Kullanan Boeing CH-47 Chinook.
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i¢ ice Donen (Intermeshing) Rotor Konfigiirasyonu

ic ice donen rotor konfigiirsayonu, zit dogrultularda dénen iki rotor setinin her bir rotor direginin
helikoptere hafif bir aglyla monteli oldugu sistemdir, bdylelikle paller carpismadan ig ice
donebilirler. Bu tasarim ayrica anti tork sistemi gereksinimini elimine eder, kaldirma kuvvetiigin
daha fazla motor gicu kullanilmasini sadlar. Ancak, her bir rotorun verimini distren, bu sistemde
higbir rotorun dogrudan dikey kaldirma kuvveti uygulamiyor olugudur. Amerika Birlesik Devletleri
Hava Kuvvetleri USAF tarafindan yangin séndirme roliinde kullanilan Kaman HH-43 ve Kaman
K-MAX i¢ ice donen rotor konfiglirasyonu kullanan helikopter modeli 6rnekleridir.

i¢ ice Donen Rotor Konfigiirasyonu Kullanan Helikopterler Ornekleri
e SNCAC NC.2001 Abeille

¢ Kaman K-Max
e Kaman HH-43 Huskie

Sekil 20: i¢ ice Dénen Rotor Konfigiirasyonu Kullanan Kaman K-Max

Egilebilen Rotor (Tiltrotor) Sistemi

Egilebilen rotor konsepti, helikopterlerin dikey kalkis inis 6zellikleri ile sabit kanatli hava araglarinin
yuksek hiz ve menzl 6zelliklerini birlestiren bir konsepttir. Helikopter kalkis ve inig sirasinda gébegi
dikey dogrultuda, ileri ugus sirasinda ise gbébegi ileri dogrultuda olacak sekilde yénlendirir.

Egilebilen Rotor Sistemi Kullanan Helikopterler Ornekleri
e Agusta Westland AW609
e |Al Panther UAV
e Bell V-280 Valor
e Bell Boeing V-22 Osprey

Sekil 21: Egilebilen Rotor Sistemi Kullanan Bell - Boeing V-22 Osprey
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HELIKOPTERLERDE ANTi TORK SISTEMLERI iLE TITRESIM AZALTIMI

Helikopterlerde ana rotor dondikge helikopter gévdesi agisal momentumun korunumundan dolayi
rotorun dénds yonunin zit ydéninde ddnecektir. Bu durumu kompanze etmek ve helikopter
gobvdesinin donmesini engellemek icin helikopterin arka kisminda kuyruk rotoru kullanilir ve
buradan elde edilen itki ile net agisal momentum sifira esitlenmek suretiyle helikopter gévdesinin
doénusl engellenmis olur.

Tek ana rotorlu helikopter sistemleri ayri bir anti tork sistemine ihtiyag duyarlar. Bu daha ¢ok
degdisken yunuslama, anti tork rotor ya da kuyruk rotoru ile saglanir. Ana rotor torku degistikce pilot
anti tork sisteminin itkisini degistirerek helikopterin eksenel kontroltint saglar. Motorun devre digi
kalmasi durumunda ¢ogu helikopter kuyruk rotoru rotasyonunu (ve kontrollint) saglamak igin
transmisyondan tahrik edilen kuyruk rotoru saftini kullanir. Genellikle, negatif anti tork itkisi,
otorotasyon (autorotation) durumlarinda transmisyon s drtinmesini yenmek icin gerekir [FAA,
2020].

e roxanon To r
A\

Tail rotor thrust

o
/ Blade 02"
to compensate

l — for torque
\\ =7

Sekil 22 : Helikopterde Kuyruk Rotorunun Kullanimiile Helikopterin Agisal Momentumunun
Korunmasi [FAA, 2020].

Konvansiyonel kuyruk rotorlart motordan gelen gug ve disli sistemi ile tahrik edilir.

Main drive shaft with freewheeling unit Tail rotor

Input drives sun wheel

g

Tail rotor drive shaft Tail rator gearbox

Drive beltsm

Engine _._# ]:U:E Power and accessory gearbox

Main rotor gearbox

Sekil 23: Konvansiyonel Helikopterlerde Kuyruk Rotorunun Gug Aktarim Sematigi [FAA, 2020].
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Fenestron Kuyruk Rotoru

Anti tork sisteminin bir diger formu Fenestron ya da “fan-in-tail” tasarimidir. Bu sistem dikey kuyruk
icine yerlestirilmis bir dizi doner pal serisi kullanir. Paller dairesel kanal igerisinde yer aldigiigin,
pallerin insan ya da diger objeler ile temas ihtimali azalmaktadr.

Fenestron kuyruk rotoru titresim ve guriltlyU azaltir, manevra kabiliyetini arttirir. Ancak fenestron
kuyruk rotorunun dezavantaji olarak, daha fazla gti¢ gereksinimi gerekmektedir [FAA, 2020].

Sekil 24: Fenestron Kuyruk Rotoru ve Akis Analizi igin Ag (Mesh) Yapisi [FAA, 2020].

Fenestron Kuyruk Rotoru Kullanan Helikopter Ornekleri
AS 365 Dauphin

EC 120 Colibri

EC 135/EC 635

Ka-60 Kasatka

SA 341 Gazelle

Cabri G2

Z-19 Hei Xuan Feng

OH-1 Ninja

AS 565 Panther / Z-9

R ] Arr o—

Sekil 25: Fenestron Kuyruk Rotoru Kullanan OH-1 Ninja ve AS 565 Panther
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NOTAR (No Tail Rotor)

Helikopter aerodinamisinin dogal karakteristigini kullanarak, NOTAR® anti tork sistemi glivenli,
sessiz, tepkisel, yabanci cisim hasarina (FOD) karsi dayanikli eksenel kontrol saglar. Bakim
maliyetleri azalir. Kompozt kuyrugu (tailboom) basin¢landirmak icin, etrafi kapal degisken
yunuslama kompozit pal fani disuk basingli, yiksek hacimli atmosfer havasi saglar. Kuyruk
uzunlugu boyunca yer alan sag taraftaki iki kanaldan hava uzaklastirilir, Coanda etkisi olarak
adlandirilan sinir tabaka kontrolt saglanir. Sonug olarak kuyruk, asili durumda iken (hover) anti
tork gereksiniminin %60’ in1 Greten, rotor sisteminin bastirma etkili (downwash) ugan pal olmasini
saglar. Eksenel kontroliin dengesi déner dogrudan jet iticisi ile saglanir. lleri yonlii ugusta, dikey
dengeleyiciler anti torkun asil kismini saglar; ancak, eksenel kontrol, dogrudan jet iticisinin
fonksiyonu olarak kalir. NOTAR® anti tork sistemi kuyruk rotorunun; uzun tahrik saftlar, aski
yataklari (hanger bearings), ara digli kutulari (intermediate gearboxes) ve 90° disli kutulariniigeren
bazi mekanik dezavantajlarini elimine eder [FAA, 2020].

1970’lerin baslarinda Hughes Helicopters'teki mihendisler, Amerikan ordusu igin kuyruk rotorunu
elimine eden konsept tGzerinde galismaya basladilar. No Tail Rotor’un kisaltmalarindan olusan
NOTAR kisaltmasini kullandilar.1980’lerin baslarinda DARPA, No-Tail-Rotor (NOTAR) teknolojisi
ile ilgilenmis, bunun sonucu olarak da teknoloji, McDonnell Douglas Helicopter Systems (Hughes
Helicopters’ten kazanim olarak) tarafindan ilk kez gelistirilmistir. 1981 yilinda Hughes OH-6A'nin
NOTAR tasarimli versiyonu ile ilk ugusu gergeklestirmistir.

YUksek hizli kuyruk rotorunun sebep oldugu titresim seviyelerini disurerek yapisal pargalarinin
omrinu uzatir.

NOTAR sistemi konvansiyonel kuyruk rotoru sistemlerine gére daha pahalidir, ve dizugus suratini
(cruise speed) 10 knot civaridugtrmektedir. Aynizamanda brit agirhdi da (gross weight)
disUrmektedir. Bu gibi sebepler askeri platformlarin konvansiyonel kuyruk rotoru sisteminde
kalmasinin sebeplerinden bazilaridir.

1 Air intake 2 Variable pitch fan 3 Tail boom with Coanda Slots
4 Vertical stabilizers 5 Direct jet thruster 6 Downwash
7 Circulation control tailboom cross-section 8 Anti-torque lift

Sekil 26: Coanda Etkisi ve NOTAR Sisteminin Calisma Prensibi

19

Ulusal Havacilk ve Uzay Konferansi



SOMUNCU UHUK-2020-1173

Sekil 27: NOTAR Sisteminin Kuyruk Kirisi (tailboom) Kaldiriimis MD520N Modelinin Fan

Gordindmu

NOTAR Kuyruk Rotoru Kullanan Helikopter Ornekleri

Youngcopter Neo

OH-6 Cayuse / MD 500 Defender
McDonnell Douglas 520

MD Explorer

MD-902

Sekil 28: NOTAR Sistemi Kullanan MD 902 ve MD 969 NOTAR Sisteminin Yakindan Gorunuma

NOTAR ilk Patentleri

Helicopter Antitorque System Using Circulation Control
Patent Sahibi: Mcdonnell Douglas Helicopter Co.
Rughan Tarihi: 21/12/1977

Patent Ozeti: ilk orijinal NOTAR patentidir. NOTAR sisteminin ¢calismasi agiklanmaktadir.
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Sekil 29: “US4200252 — Helicopter Antitorque System Using Circulation Control” - NOTAR
Sisteminin Patentine Ait Gorseller

e US4948068 - Circulation Control Slots in Helicopter Yaw Control System
e Patent Sahibi: Mcdonnell Douglas Helicopter Corp
e Riichan Tarihi: 12/05/1988

e Patent Ozeti: NOTAR sisteminin kontroliiniin kanallar ile gelistirimesi tizerine bir patenttir.

o E o 2 2 0
LT VELIS/ TV (ANTS) a2

Sekil 30: “US4948068 — Circulation Control Slots in Helicopter Yaw Control System” — NOTAR
Sisteminin Kontrol Sisteminin Geligimi ile ilgili Patente Ait Gérseller

21

Ulusal Havacilk ve Uzay Konferansi



SOMUNCU UHUK-2020-1173

SEKTORDEKI FIRMALARIN HELIKOPTERLERINDE TITRESIMLERIN AZALTILMASI
iCiN KULLANDIGI TEKNOLOJILER

Sirket Izolasyon Sasi Bastirmasi Rotor Bastirmasi
Pasif Aktif Frahm Aktif Pasif Aktif
HHC
IBC
. Zero Vibe UH-60L,M
Sikorsky | - R&D UH-60L UH-60M Bifilar Aktif
kanatgik
R&D
Ana disli kutusu Eaerl:;:lhz
(MGB) arkagl
izolasyonu uzun Bell-430 Bell-525 sonu(;nlleylm
yaylar Aktif LIVE | B (pendular
Bell absorber) -
R&D Bell-429
. Bell-429
dikey ve (R&D) V-22
yuvarlanma igin sarkacl
LIVE arkagh
sonumleyici
CH-47 kendi HHC
CH-47’de zemin kendine
Boeing | izolasyonu - CH-47 ayarlanabilen | - Aktif
(LORD AVCS) (self-tuning) kanatgik
sonumleyici R&D
H125/H130/ H145
AS365 H135 (duzlem-digi | Aktif
(metalik plaka (ARIS sarkacli kanatcik
yerine elastomer | *.° ! H22 sonumleyici) | Blue
. Hidrolikle H125
Airbus dayanakli plaka) tahriklenen | H120 Pulse,
H130T2 H120
Tiger DAVI (didem-ici | IBC
prensibi) sarkacli R&D
NH-90 SARIB sonumleyici)

Tablo 2: Helikopter Endustrisinde Kullanilan Titregim Azaltici Sistemlerin Genel Gorunumu
[Welsh,2018].

PLATFORM BAZINDA TIiTRESIM AZALTILMASI ILE iLGIiLi BAZI ORNEKLER

e MBB BO105 - Sarkagli sontumleyici kullaniimistir.

e Hugues OH6A - Bifilar sontimleyici kullanilimigtir.

o Sikorsky H-60 -> Bifilar sarkagl sénumleyici kullaniimaktadir.

e UH-60 - Sarkagli sénumleyici kullaniimaktadir.

e S-92 Blackhawk 2> S-92 helikopteri rotor sistemiicin Lord firmasi tarafindan gelistirilen
Gobek Monteli Titresim Sontumleyici (HMVS) sistemi; hiz ve faz olarak kontrol edilen, iki
tane donen kutlenin kontroll ile saglanir. Bu sayede duzlem igi titresimler %90’a kadar

azaltilabilir. UH-60 platformu bu konuda temel alinmigtir. Bifilar sarkagli sénumleyici
kullanilmaktadir.
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AW109 - Titanyum ve kompozt malzeme agirlikli tretilen tam menteseli rotor ve pallere
sahip olan AW109, bu sayede dusuk titresim ve gurultiye neden olur.

S-76 - Vibration and noise reducing advanced rotor structure. Aktif titresim kontrol sistemi
(AVCS) ve Sessiz Alan (Quiet Zone™) aktarim teknolojisi ile kabinde dusuk titresim elde
edilir. Bifilar sarkacli sonumleyici kullaniimaktadir.

CH-47 Chinook = 9530 kilogram yukle 282 km/sa hiza ulagabilen F modellerinin

haddelenmis pal yapisi, titresimi azaltarak bakim masraflarini distrmektedir. Bifilar
sénumleyici kullaniimistir.

V-22 Osprey - Sarkacli sdonumleyiciler kullaniimigtir.

OH-6A - Yuksek harmonik kontrolt (HHC) kullanilmistir.

ROTORDA PASIF TITRESIM KONTROLU

Pasif cihazlarin uygulanmasinin basit ve gtivenilir oldugu gérilmustir. Ancak pasif cihazlar sayisiz
dezavantajlara sahiptir. Pasif cihazlar yalnizca titresim azaltmayi hedefler ve agirliklarinin
fazlahgindan dolayi helikopterin faydali yikinun azalmasina sebep olurlar. Sistemlerin gogunun
her ugus kosulu i¢in yeniden ayarlanabilmesi gerekir. Ve son olarak sarkagh sdnumleyiciler de bir
suruklenme cezasi ekler. Pasif cihazlarin aktif olarak ayarlanmasi, pasif cihazlarin da yeniden
ayarlanabilmesine izin verir. Bu, disuk yeniden ayarlama frekansinda dusuk eneriji tiketimi
nedeniyle aktif cihazlardan biraz daha gekicidir, ancak yine de bir gig¢ kaynagdi ve gesitli sensorler
gerektirmesi nedeniyle aktif sisteme gére dezavantajlidir [Austruy, 2011].

Sekil 31°de pasif titresim yontemleri gosterilmistir. Bu gcalismanin kapsami geregi bu bélimde
sadece bifilarlar ve sarkacli sonimleyiciler incelenmistir.

Pendulum Absorbers (BO105) Bifilars (UH-60)
out off plane in-plane

Transmission-Suspension
Anti Resonance Isolation System Nodal Beam isolation System

-
B Vertical Excitation
[]

mechanical

1 -
f ‘[I. * A\}\ z;draulic £=2— Transmission
~ %' - Node
A Tuning Weight
= Mass
- Fuselage Flexible Beam
. Cabin Absorber )
passive aktive: MOOG’s AVCS

Cabine
Structure

I - Flapping
Flexible Mass

Leaf

Sekil 31: Pasif Titresim Yontemleri [Kessler, 2011]
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Bifilar

Sekil 32’deki bifilar sarkig soniimleyici, tek yonlii bir sontimleyicidir. Klasik soéniimleyicilerde
kullanilan yay1 degistirmek i¢cin merkezka¢ kuvvetini geri yiikkleme kuvveti olarak kullanir. Sadece
bir frekansa ayarlanabilir. Sistem, kiitleyi kola tutan pimlerin boyutu ve kiitlenin kendisi
degistirilerek ayarlanir. Bifilar sarkagh sonlimleyicinin ayari bir ayar kiitlesi ile yapiir. N palli bir
rotor i¢cin, bu, pal agrhgmin yaklasik % 1'i kadar goz ardi edilemeyecek bir agirhk cezasi miktari
olan 2xN kiitlelerle sonuclanir. Bu cihaz ayn1 zamanda helikopterin profil siirikklenmesine de sebep
olur. Bu cihazlar Sikorsky H-60, S-76 ve S-92'de kullanilmaktadir [Austruy, 2011].

Tuning pins

lion of the rhass

Sekil 32: Bifilar Sénumleyici Konsept Tasviri [Austruy, 2011].

Sarkagli Sonumleyiciler (Pe ndulum Absorbers)

Sarkagi sonumleyicilerin temeli Hermann Frahm'’in icat ettigi bulusa dayanir. Bu ylizden bu bulusu
incelemek faydali olacaktir.

e US989958A - “Device for Damping Vibration of Bodies” — Hermann Frahm

Frahm cihaz temelde titresime zorlayan frekansa ayarlanan bir kitle ve yay sistemidir. Frahm’i
ayarlamak icin, yay hareket etmeyen bir gévdeye baglidir ve yay-kitle montaji mihendisin
sOnumle yapmak istedigi kuvvet frekansina tam olarak ayarlanir. Frahm ya da bu fikrin baz
cesitleri bircok helikopterde kullaniimaktadir [Welsh,2018].

Adli Patentine Ait Gorseller
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Bifilar

Nose Vertical ’ Stub Wing Forward Cabin Vertical
4P Absorber 4P Absorber 4P Absorber

Sekil 34: UH-60L Black Hawk Helikopterindeki Bifilar ve Frahm Sistemleri [Welsh,2018].

Rotordan yayilan titresim yuklerini ortadan kaldirmak igin, kuvvet ile benzer bir elipsoidal sekle
sahip ancak zit ydnde yikler Ureten cihazlar icat etmek ve daha sonra bu cihazlari rotorun Np yik
olusturma kaynaginin oldukga yakinina yani rotor basina yerlestirmek istenmektedir. Zit elipsoidi
uretebilen bu tur kargi kuvvet cihazlarihentiz mevcut degildir, ancak bunlara benzer baz
yaklagimlar kullanimdadir. Rotor basina takilan cihazlara bir 6rnek, bifilarlardir. Birgok Sikorsky
helikopteri, Sekil 36'da gdsterilen ve 1968 ve 1969'da Sikorsky'den William Paul ve Ken Mard
tarafindan icat edilen model gibi bir veya iki bifilara sahiptir. Bifilar, Frahm mekanik yaylarinin
"merkezkacg" yay ile degistirildigi bir tir Frahm veya sarkag¢ emicidir. "Yay" orani artik sabit degil,
rotor hiziyla orantili oldugundan, bifilar ve daha geleneksel adiyla sarkag emici, rotor hizi degigirse
otomatik olarak Np'ye ayarlanmis olma gibi oldukca faydali bir 6zellige sahiptir [Welsh,2018].

Pendular absorbers

Sekil 35: Bell 412 Helikopterindeki Sarkacli SGnumleyiciler [Welsh,2018]

Frahm sistemlerinin dezavantajiise agir sistem olmalaridir, bu adirlik sorunu da ugagin faydali
yukinun azalmasina sebep olmaktadir. Bu durum muhendisleri daha hafif gézimler bulmaya
yoneltmektedir. Benzer sekilde Frahm sistemleri degisen kosullara uyum bakimindan yetersiz
kalmaktadir [Welsh,2018].
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Pendulum locations
poii

!
29
,}4 iﬁ%’
i

Pendulumsupport .. ~a4

SR =

Sekil 36: A) Bell Boeing V-22 Gdbek Sarkigli SOnumleyiciler, B) V-22 Gébek Sarkigl
Sonumleyiciler [Welsh,2018].

Bir diger 6rnek ise Sekil 37°de Sikorsky S-92 helikopterinde kullanilan anti titresim kontrolt (AVC)
sistemi, titresim seviyelerini frahm sistemlerinden ayniveya daha dusuk seviyelere dugurur ve gok
daha etkindirler [Welsh,2018].

Bifilar ,
pendulum
absorber

computer

Sekil 37: Sikorsky S-92 Helikopterinde Bifilar, Sarkagli Sonumleyiciler ve $Sasi Tabanli Aktif
Titresim Sistemi (AVC) [Welsh,2018].

Sarkacli sonumleyiciler pallere asilan kitleler ile gerceklestirilir. DuzZlem digi sénimleme igin
kullanilir. Dikey basit sarkacli sonumleyiciler MBB BO105, Hugues OH6A ve Boeing CH47’de
kullanilmistir [Austruy, 2011].
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L e

Sekil 38: Merkezcil Sarka¢ Sénumleyici [Austruy, 2011].

Pal Tasarimi ile Titresimin Azaltilmasi

Uygun pal aerodinamigi tasarimiile helikopter pallerine etkiyen titresimin azaltimasi mumkandur.
Bu kapsamda literatlirde BERP ve Blue Edge ™ gibi ¢calismalar gerceklestirilmigstir.

BERP (British Experimental Rotor Programme) Rotor Tasarnimi: BERP rotor pali tasarimi, ingiliz
Deneysel Rotor Programi kapsaminda gelistirilmistir. ik BERP rotor palleri, 1970'lerin sonlarindan
1980'lerin ortalarina kadar Westland Helicopters ve Royal Aircraft Establishment (RAE) arasinda
ortak patent sahibi Profes6r Martin Lowson ile ortak girisim programi olarak gelistirildi. Hedef, yeni
tasarimlar ve malzemeler kullanarak helikoptererin kaldirma kabiliyetini ve maksimum hizini
artirmakti.

Programile ayni zamanda titresim ve gurultu seviyeleri de azaltimistir.

4 adet BERP
programi gerceklestirilmistir; BERP |, BERP II, BERP lll, BERP IV.

BERP pal ucuna ayni zamanda paddle tipi pal ucu da denir.

BERP IV, AgustaWestland ve Birlesik Krallik Savunma Bakanlidi tarafindan 50:50 finan se edilmis
bir programdir.

Simplified root and
section blends —__

Stiffener diffuser plies —_

16° twist L)
—— Offset ply joints

Lag stiffener —_ <5
T =~ Nose mass

Blended notch

25° anhedral tip —————

Sekil 39: BERP (British Experimental Rotor Programme) Rotor Pal Teknolgjisi
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BERP pali, ilerleyen pal Gzerindeki sikigtirilabilirlik etkilerini azaltarak ve geri ¢cekilen pal
durmasinin baglamasini geciktirerek her iki etkiden de en iyi sekilde yararlanmayi basarir. Net
sonu¢ operasyonel ugus zarfinda dnemli bir artistir. Ayrica pal kesit profili, olumlu performans
iyilestirmesine katkida bulunan Gg gelismis pal profili bdluma iceriyordu. Bu pal profili bélimleri
RAE 9615, RAE 9634 ve RAE 9648'dir. Pal uglarindaki sivrilme ve ok agllari, helikopter isterlerine
gore degistirilebilmektedir.

Blended Notch U Swept TIP Panel

Shock Suppressiorn
Maintained

- Gives Adequate Sweep

&g&-\ ..... T
< L.E. Modification
Suppresses Rounded Leading Edge
T T.E Separation ~ Reduced Chord and Notch Offset Maintains Effective Sweep
A E‘w Provides More Stable, Lower Drag Tip \
2 o |
\
Delayed Separation \
boss > Gradual Control Load Growth t | Streamwise Tip End
_ il & t I \ .
== 4 BERP IV Tips 25 deg Anhedral | Reduces Vortex Drag
Novel BERP IV : Developed from | f ===~ SRR Balanced PM and '\
Tip Shapes e BERP Il BERP-IV Aerofoils T Good Hover
ol Coptemporary - High Lift / Low Drag / Low Moment
Tip Shapes 'f\\
e T E e\
S e D ‘ Swept Trailing Edge
) | Maintains Effective Sweep

g,
"o

ROOT END r

R

: Fi6. 4
Sekil 41: BERP Rotor Teknolojisinin llk Patentine Ait Gérseller [Byham, Hawkings, Lowson, Perry,
1975].

BERP Rotorlu Helikopter Ornekleri

VH-71 Kestrel
AgustaWestland AW101
Sea Kings

Lynx

UH-60 Blackhawk
AH-64 Apache

Sekil 42: BERP Rotor Kullanan Helikopterlerden Boeing AH-64 Apache
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Blue Edge™ Pal Tasarimi: Eurocopter, yeni "Bluecopter” teknolojisi serisinin bir pargasi olarak
palleriifade eder. Blue Edge rotor, ERATO programi sirasinda ilk olarak ONERA ve Alman
Havacillk Merkezinde tasarlandi. Futaristik gorinimlt Blue Edge™ ana rotor pali, herhangi bir
helikopter palinin ucunda meydana gelen pal girdap etkilesimini (BVI) degistirmek igin gift
stupurmeli bir sekle sahiptir, tipik bir pal profili igin inig sirasinda olusturulan titresim ve gurulti
seviyelerini 6nemli dlglide azaltir. Pallerin sekli yakit verimliligini arttirir ve faydah yika 50 ila 100
kilogram arttirir [Kessler, 2011].

Bu olgunlasan gurlti azaltma teknolojisi, 2007'den beri EC155'te bes kanatli Blue Edge™ ana
rotor kullanilarak Eurocopter ugus denemelerinde onaylanmigtir ve inis sirasinda bir helikopterin
gurultd profilini etkili bir sekilde yariya indiren 3-4 dB'lik bir gurdlta azaltimi gdstermektedir. Blue
Edge ™ rotorlariile, rotor kanadinin ¢ift sGpurtlmis uglari, pal-girdap etkilesiminin uzunlugunu
azaltir ve bunu pallerin havaya goére en hizli hareket ettigi ugta yapar. Sonug, ugtaki uyanma
etkilesimi nedeniyle Uretilen seste bir azalmadir [Kessler, 2011].

Sekil 43: ERATO Pal Girdap Etkilesimi (BVI) ve Blue Edge™ Pal Tasarimi [Kessler, 2011].

Rotor Gobek Tasarimi ile Titregimin Azaltilmasi
Cesitli rotor gobek tasarimlari ile titresimlerde azalma saglanabilmektedir.

Esnek kiris (Flexbeam) (Yataksiz Rotor Tasarimi): BO105’in mentesesiz konseptinin basari
kaynagiolan ve hali hazirda kullanimda olan yataksiz ana rotor EC135, BK117, ve EC145'te
kullanilmaktadir. ATR olarak adlandirilan arastirma projesi, yataksizrotor teknolojisini agirlik,
maliyet ve kontrol ettirilebilirlik konularinda iyilestirmek icin baslatildi. Titresim tahrigi ile alakal
olarak iki ana hedef belirlendi. Arttirilmig rotor hizi aralii1 ¢gergcevesinde daha kolay dinamik pal
modifiye edilebilmesi ile yiksek aerodinamik tahrikte dugus sagladidiicin pal sayisi 5’e yukseltildi.
Ek olarak, moment taginabilirligindeki disus, esdeger mentese 6telenmesini (offset) olabildigince
dusuk tutmayi sagladi. 4-palli rotorla kiyaslandiginda titresime sebep olan gébek yuklerindeki
disusin 70% aralik igerisinde olmasi dngoruldi [Cranga, Konstanzer, 2002].

Esnek kiris (flexoeam) yataksiz rotorun kilit elemanidir (Sekil 44). Gébek bolgesindeki diiz kesit
kanat ¢girpan mentese gibi davranmaktadir. Daha digarida yer alan H-sekilli kiris burulmada gok
esnektir ve yunuslama yatagini ve ilerleme-gecikme mentesesini temsil eder. Pal yunuslamasi,
esnek kirisi gevreleyen manset (cuff) ile kontrol edilir. Yunuslama gubugdu ve kayma kisith yatak
iceri ug tarafta, duzenlilik sebepleriigin uygun yapisal sonimlemeyi saglayan elastomerik
ilerleme/gecikme sdntmleyicisi ile yer alir. Esnek kiris rotor gdébegine 5 civata ile baglanir.
EC135’in tek parga tasariminin aksine esnek kiris ve rotor pali bu durumda 5-palli rotorun
tamamen katlanabilmesine izin verecek sekilde ayridirlar [Cranga, Konstanzer, 2002].

29

Ulusal Havacilk ve Uzay Konferansi



SOMUNCU UHUK-2020-1173

Rotor Hub

Lead Lag Damper

Control Cuff
Blade
Attachment

Pitch

u .
Attach- Link

ment Fla_pping Lead Lag Rotor
Hinge Hinge Blade

Sekil 44: ATR’nin Gébek Tasarimi [Cranga, Konstanzer, 2002].

ROTORDA AKTIF TITRESIM KONTROLU

Aktif titresim kontrolU, Ust Uste binme ve yikici girisim ilkelerine dayanmaktadir. Sekil 45°teki gibi,
ayni kuvvetin uygulanmasiyla elde edilir, ancak rahatsiz edici titresime tam olarak ters fazda ve
ters yonde uygulanir. Sonug olarak titresimler birbirini iptal eder. [Miljkovi¢,2009]

Vibration 'Anti-vibration'

P S
! N \ / \\
,[ \ " \(‘zlm‘clluliml
\/ b

Sekil 45: Aktif Titresim KontrolU Titresimin Sonumlenmesi igin Temel Fikir [Miljkovic¢,2009].

Aktif titresim kontrolli (AVC), harici kuvvetin, titresime yol acan kuvvetlere esit ve zit bir sekilde aktif
olarak uygulanmasidir. Dlzgun ¢alisma, azaltiimis gerilmelere ve yorgunluga ve daha az gurultl
sagladigindan, cogu makine ve yapinin duguk titresim seviyelerinde galismasi gerekir. Titresim
genellikle birgok endustriyel sistemin performansini sinirlayici bir faktérdur. Pasif sonimleme
kullanimi daha yuksek frekanslarda etkilidir, ancak genellikle daha dusik frekanslarda oldukga az
kullanilir. Pasif titresim kontrol yontemleri, zaman iginde degisen rahatsizliklara veya yapisal
Ozelliklere uyum saglayamaz veya yeniden ayarlanamaz. Bu distuk frekans boglugunu doldurmak
icin uygun teknolojiler olarak aktif titresim kontrol sistemleri ortaya ¢cikmistir. Helikopter gibi agirliga
duyarh yapilar icin mimkin oldugunca azkilo artisina sebep olurlar [Miljkovi¢,2009].

Actively Controlled Flaps
Active Control
of Vibration

R- 1 Vibration
Vibration Contrel | Conirol on
in Fuselage Rotor |

HHC - Via

Active Twist Rotor

1 wn

Conventional IBC

Active Twist Actively | Conventional, |
Rotor Blades Controlled Pitch Link ‘

(ATR) Flaps (ACF) Actuated IBC

Sekil 46: Aktif Titresim Kontroli Genel Gorinimi [Chandrasekar, Friedmann, Liue, 2005].
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Blade Root Actuation

Trailing Edge Flap

Sekil 47: IBC Konseptleri [Kessler, 2011].

IBC, dénen gergevedeki eyleyicilere dayanir ve bu nedenle HHC'ye 6zgu sinirlandirmalarin
ustesinden gelir. IBC ile ilgili arastirmalar 1980'lerde basladi. Dénen gergevede eyleyicileri iceren
aktif kontrol konseptleri de 1960'larda kullanildi, ancak IBC olarak adlandirimadi. Hem riizgar
tiinelinde hem de ugusta birgok IBC konsepti tasarlanmis ve test edilmistir. ilk kavramlar, pal kokii
aktivasyonuna odaklandi. Hidrolik eyleyiciler, swashplate’i kontrol gubuklarinin yerini aldi. Gelismis
tasarimlar, palin firar kenarini stiren akilli galistirma ilkesini ele alir. Akilli ¢galistirmanin daha da
gelismis uygulamalari, rotor agikhid1 boyunca aktif burulma olusturmak icin dagitimis eyleyicileri
pale entegre eder. Diger kavramlar, hicum kenari kanatgidi (veya burun sarkmasi), Gurney
kanatciklari (veya yumusak firar kenarlari), coklu swashplate sistemleri ve benzerleridir. Aktif rotor
kontrold, 50 yil askin suredir sure gelen Ar-Ge galismalarina ragmen halen geligtiriimesi gereken
bir teknolojidir. Bu gercek, minimum sistem karmagikligi, yuksek guvenilirlik ve etkinlik, minimum
agrrlik, maliyetler ve son olarak kanatciklara etki eden yuksek yukler gibi zorlu gereksinimlere
atfedilir [Kessler, 2011].

Gurney Flap Leading Edge Flaps (= Nose Droop)
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Sekil 48: Diger IBC Konseptleri [Kessler, 2011]
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Yiiksek Harmonik Kontrol (HHC)

1952'de ilk teorik galigsmalar, tipik helikopter sorunlarini azaltmak i¢in Ylksek Harmonik Kontrol
(HHC) ilkesini ele almaya basladi. 1965'te Bell 212'de bir HHC sistemi olan ilk ugus yapildi. HHC,
swashplatein altina yerlestiriimis eyleyicilere dayanir, bdylece Ugten fazla kanadi olan rotorlar igin
doner ¢ergcevedeki uygulanabilir kontrol frekanslarini mekanik olarak sinirlandirir. HHC, pal girdap
etkilesiminin (BVI) neden oldugu titresimleri ve guriltiyu azaltma yeteneklerini gdstermesine
ragmen, diger aktif kontrol aracglari 1980'lerde giderek daha fazla arastirildi. HHC'nin ana
dezavantajl, belirli kontrol frekanslarinin sinirlandiriimasidir, gurtlti ve titresimlerin gogu zaman
ayni anda azaltlamamasi gergegidir [Kessler, 2011].

N-1, N and N+1/rev aerodynamic loads

P

/,,/i’/
e ———
Swashplate
3

| o o
N /rev actuation

Sekil 49: HHC Konsepti [Austruy, 2011].
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Sekil 50: HHC Konseptinin Genel Goérinumi [Chandrasekar, Friedmann, Liue, 2005].

Bagimsiz Pal Kontrolii (IBC)

HHC konseptindentiretilen bu teknik, daha yliksek harmonikler kullanir ancak bu sefer
algoritmasi, her bir palin davranisinibagimsiz olarak kontrol etmeyi amaclar. Konseptinilk
uygulanmasinda asil amag titregim azaltma degildi, ancak bu sistem sadece gébegi degistirme
yetenegine sahip olmamakla birlikte, aynizamanda titresimin kaynagi olan ytkleri dogrudan
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etkileyebilmektedir, bdylelikle titresim azaltimi gergeklestirilebilmektedir. IBC konsepti, dogrudan
palleri harekete gegcirerek titresimli ytikler Gzerindeki kontroli artirir [Austruy, 2011].

HHC'ye en umut verici alternatif, Bagimsiz Pal Kontroli’dur (IBC). IBC, dénen ¢ergevedeki
eyleyicilere dayanir ve bu nedenle muhendislere HHC'ye 6zgu sinirlarin Ustesinden gelme firsati
verir. IBC icin gesitli yaklagsimlar denenmistir [Kessler, 2011].

Pal K6ku Yunuslama Eyleyicili IBC: Sekil 51°de gosterilen, IBC konseptinin geleneksel tasarimi,
swashplate’in dénen kismi ile yunuslama ¢ubuklari arasinda pal koku yunuslamasi eylenmesidir.
Cihaz, glcun dénen gergeveye aktariimasina izin vermek igin gdbegin yeniden tasarlanmasini
gerektirir, bu da buyuk bir agirlik cezasina neden olur ve karmasikhgini blyuk élgtde artirir. Bu,
sonunda uc¢agin ugusa elverigliligini etkileyebilir [Austruy, 2011].

e,
R N-1, N and N+1/rev aerodynamic loads
\‘ o N - e ee— 0
e ———
/ N-1, N and N+1/rev actuation
< > Swashplate
‘ \

//

- /
rdrd

Sekil 51: IBC Pal Koku Eylenmesi Konsepti [Austruy, 2011].

Palde Aktif Kontrol Edilen Kanatgiklar (ACF): Sekil 52’deki ACF, minimum strok i¢in maksimum
yetki ve dolayisiyla minimum gug gereksinimleri saglamak icin genellikle rotor acikliginin dis
kismina yerlestirilir. Konsept, mekanik eyleyicilerden hidrolik eyleyicilere, servo kanatgiklar ve diz
kanatciklar ile test edilmigtir. Ancak yine de, her yontem fazla bir agirlik cezasi sunmaktadir. Ancak
son zamanlarda, bu teknolojiye dusik gu¢ ve dusuk agirlik saglayan piezoseramik eyleyicilerin
yukseltiimesiyle bayuk ilgi gdsterilmistir. Bununla birlikte, disa takilan motor konumu, daha yiksek
dinamik basing, dolayisiyla daha yuksek mentese momenti ve gl gereksinimini artiracak
calistirma nedeniyle profil suriklemesi anlamina gelir. Bazi galismalar, konseptin titresim
azaltmanin yani sira gu¢ gereksinimlerini ve gurultiyu de azaltma yetenegini gésterdi. Gelismis
titresim azaltma ve gok amacli yetenekleriigin birden fazla kanatgik olasiliyi da disunulmastur.
Cok etkili olmasina ragmen, ACF hareket ettirildiginde ihmal edilemeyecek ek profil siruklemesi
Olusturur [Austruy, 2011].

N-1, N and N+1/rev aerodynamic loads

E———
, N and N+1/re x/ , / |

actuation

/r/ _Trailing edge flap
A /

Sekil 52: Aktif Firar Kenari Kanatgigi Konsepti [Austruy, 2011].

Sekil 53’te, Eurocopter sirketinin Blue-Pulse ™ teknolojisi kapsaminda BK117 helikopterinde aktif
kontrol edilen kanatgiklar (ACF) denemesi igin tasarlanmis olan kanatg ik birimi montaji
gorulmektedir [Cranga, Konstanzer, 2002].
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Sekil 53: Eurocopter Aktif Kanatc¢ik Montaji [Cranga, Konstanzer, 2002].

Aktif Burulma Rotor Palleri (ATR): Sekil 54°’te gosterilen ATR konsepti, palin tim uzunlugu boyunca
dis yuzeyine eyleyicileri entegre eder ve bdylece palin entegre bir pargasi haline gelir. Kullanilan
akilli malzemeler aktif fiber kompozit, makro fiber kompozit veya piezoelektrik eyleyicilerdir. Bu
tasarim, titresimi kontrol etmek igin daha ylksek harmonik kararsiz aerodinamik yukler olusturmak
icin her bir palin bukilmesinin bagimsiz olarak harekete geciriimesine izin verir. Tasanm, profil
direncini gok fazla artirmamasi ve eyleyicinin oldukga basit olmasi anlaminda ACF sistemine karsi
daha avantali g6ziikmektedir. Ancak eyleyicinin etkinlestiriimesi icin daha fazla gli¢ gerekmektedir

[Austruy, 2011].
\N—l. N and N+1/rev aerodynamic loads

S

|

Active fiber composite

N-1, N and N+1/rev actuation

Sekil 54: Aktif Burulma Konsepti [Austruy, 2011].

Sekil 55'te Onera ve DLR’deki aktif burulma konseptine ait gizimler gosterilmektedir [Kessler,
2011].

Onera DLR
2 Technology 120mm
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Sekil 55: Onera ve DLR Aktif Burulma Rotor Palleri [Kessler, 2011].
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HELIKOPTER PALLERINDE iSTENMEYEN TITRESIMLERIN AZALTILMASINA
YONELIK PATENT VERIi TABANI ANALIZi

Avrupa Patent Ofisi'ne (EPO) gore, teknik bilginin %80’ine patentler araciligiyla ulasabilmek
mumkandur [Wretblad,2020].

Bu kapsamda, Ar-Ge igin ayrilan zaman ve insan gicunun Ar-Ge galismalarinin tekrarlanmamasini
ve sektorde lider, yenilikgi bir inovasyon sirketi olunabilmesi igin patent veri tabani analizi buyuk
onem arz etmektedir. Benzer sekilde sektordeki rakiplerininovasyon faaliyetieri patentler araciligi
ile takip edilebilmekte, teknoloji trend analizleri gerceklestirilebilmekte ve bu bilgiler i1siginda sirket
inovasyon stratejisi daha saglikli bir sekilde olusturulabilmektedir.

Havacilik ve daha da spesifik olarak helikopter sektori ytksek teknolgjili bir sektor oldugundan
dolayi patent-yogun bir sektdrdir. Bu kapsamda helikopterlerile ilgili yapilan bir calismada patent
veri tabani analizi yapilmadan bir degerlendirme yapilmasi digtunulemez.

Arastirma Stratejileri

Bu caligmada iki farkli arama stratejisi izienmistir. Birinci strateji; helikopter pallerinde istenmeyen
titresimlerin azaltimasina yonelik genel sektdr trend analizi Uzerine gercgeklestirilen arama
stratejisi, ikinci strateji ise; sektorinde 6ncu firmalarin gérece yeni patentlerinin teker teker
incelenerek gergeklegtiriimesine dayali bir arama stratejisidir.

Sektér Trend Analizi icin Gergeklestirilen Arama Stratejisi: Patent arama ve teknoloji trend analizi
yapabilen paket yazilimi [Derwent Innovation Tool] ile helikopter pallerinde istenmeyen titresimlerin
azaltimasi

konusunda gérece yeni patent basvurulari arastiriimis olup, yapilan patent arastirmasinda
kullanilan kelime ve patent sinifi kombinasyonlariasagida verilmistir. S6z konusu patentlerin
bulunabilecegi siniflar incelenmis ve bu siniflarda helikopter pallerinde titresim azaltiimasi konusu
ile ilgili olanlar asagida yer alan kombinasyonlar Gzerinden arastirma gercgeklestirilmigstir.

[(helicopter*) AND (vibrat*)]
[(B64C0027001) OR (B64C0027008) OR (B64C002704) OR (B64C002751) OR (B64C0027615)
OR (B64C0027625) OR (B64C0027635) OR (B64C002768) OR (B64C002772)]

Patent siniflari agiklamalari Tablo 3’te verilmigtir.

Patent Sinifi Sinif Agiklamasi
B64C27 Rotorlu araglar; buna 6zgu rotorlar
B64C27001 Rotorlarda titresim sonumleme cihazlari
F16F7 Titresim damperleri amortisorler
B64C2704 Eyleyici gibi aktif sistemlerle titresim
sonumleme
B64C27615 Pallere monte edilen yapilar
B64C27625 Doénen kutleler veya servo motorlar
B64C27635 Pal hareketlerinin kontrolu
B64C2768 Pallerde elektrik enerjisi veya elektrikli alet
kullanimi
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B64C2751 Pal hareketlerinin sonumlenmesi

F16F1522 Damperlerin ve yaylarin birlikte kullanilarak
sistemlerde titresimlerin bastirimasi

B6C2772 Pallere etki eden mekanizmalar

B0O6B116 Ddéner dengesiz kutleleriiceren sistemlerin
calismasi

B64C2708 Rotor dengeleme cihazlari

Tablo 3: Patent siniflari agiklamalari

Tek Tek incelenerek Gergeklestirilen Patent Veri Tabani Analizi icin Arama Stratejisi: Yapilacak
olan patent veri tabani analizinin tek tek incelemeye uygun genislikte olmasiicin asagida verilen
anahtar kelimeler ve siniflarin gesitli kombinasyonlarinda, gérece yeni patent basgvurulari olacak
sekilde arastirma gerceklestirilmistir.

e (helicopter AND rotor AND (blade OR impeller) AND (reduc* OR decreas*) AND vibrat*)

o (flex*) AND (rotor) AND (blade*) AND (helicopter* OR rotorcraft*)

o (flex*) (morph*) (Tl=rotor*) ((helicopter*) OR (rotorcraft*) OR (aircraft*) OR (air NEAR3
vehicle*))

e ((compliant) OR (resilient) OR (deformable) OR (self ? adaptive))

e vibrat* AND (rotor OR blade)

¢ active AND (flap OR (twist OR torsion) OR tip OR root)

e adapt* AND blade

e ((multi OR plurality) NEAR3 swashplate)

¢ swashplateless AND rotor

e individual AND blade AND control

Patent Sinifi Sinif Agiklamasi
B64C27/04 Helikopterler
B64C27/463 Rotorlu araclar - rotorlar-> paller-> Pal
uglari
Pal ayarlanmasi kontrolu ya da rotor basina
gore bagil hareket icin mekanizmalar, érn.
B64C27/615 ilerleme/gecikme hareketi=>tasinma,
iletim—-> mekanik-> pallere monte edilen
kanatciklar
Pal ayarlanmasi kontroll ya da rotor basina
B64C27/64 gore bagil hareket icin mekanizmalar, 6rn.

ilerleme/gecikme hareketi>tasinma,
iletim-> mekanik-> sivi basinci kullanimi
Pal ayarlanmasi kontroll ya da rotor basina
B64C27/68 gt')re bagil he_lreket icin me_kanizmalar, orn.
ilerleme/gecikme hareketi>tasinma,
iletim—> mekanik—> elektrik enerjisi kullanimi
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Rotorlu araglar - rotorlar- pal ayarlanmasi
kontroll ya da rotor basina gore bagil
B64C27/72 hareket icin mekanizmalar, érn.
ilerleme/gecikme hareketi-> pal Uzerine
etkimesi

Tablo 4: Patent veri tabani analizi igin kullanilan siniflar ve sinif agiklamalari listesi

Sektor Trend Analizi

Gerceklestirilen arastirma neticesinde 563 basvuru, 253 patent ailesi elde edilmistir. S6z konusu
patent ailelerinin topografik haritasiise Sekil 56’da sunulmustur. Topografik harita elde edilen
patent basvurularinin teknik alanlarina gére dagilimini géstermektedir.

-

Sekil 56: Topografik Harita

Elde edilen topografik haritaya gore “Force-Generator, Anti-Vibration, Anti-Moment”, “Viscosity,
Fluid, Material”,“ Sensor, Hydraulic, LIVEe”, “Fluid Inertia Isolator, Piston” konu basliklarinda yogun
bir sekilde basvuru yapildigi gérulmektedir.

Arastirma sonucunda elde edilen veriler Uzerinden 2010 yilindan giinumuze pallerde titresimlerin
azaltimasi konusunda galigan ve en ¢ok bagvuru sahibi 10 firma ve bagvuru sayilari Sekil 57°de
sunulmustur.

a0
© BELL HELICOPTER TEXTRON INC 354

(a4) a1
® SIKORSKY AIRCRAFT CORP (20) 264
® LORD CORP (23) 22
® AIRBUS HELICOPTERS (14) 18
® BOEING CO (11) 12+

8.8
4.4

@ [unspecified] (8)

@ EUROCOPTER DEUTSCHLAND (7)
0.0-

%,
%,

Sekil 57: Bagvuru Sahibi Firmalar
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Grafikten elde edilen veriler neticesinde Textron Bell Helicopter, Sikorsky Aircraft Corp. , Lord
Corp, ve Airbus Helicopter’in en ¢ok patent basvurusu sahibi firmalar olduklari tespit edilmistir.

United States

France
EP
¥
Germany n

Korea, Republic of

China ] ‘.
United Kingdom j
Japan

wo
Denmark

32 10 30

Sekil 58: Patent Bagvurularinin Bolgesel Dagilimi

Arama sonucunda elde edilen patent bagvurularinin orijinlerinin bélgesel dagilimlari Sekil 58’te
sunulan haritadadir. Haritaya gore en ¢ok basvuruyu Amerika, Fransave Almanya Patent Ofisleri
almistir.

Patent Siniflarinin Dagilimi

B64C002700
M F16F000710
W B64C002704
W B64C002751
M F16F001522

F16F001502
W B64C002772
W B64D002700
W B64C002708
M B06B000116

Sekil 59: Patent Siniflarinin Dagilimi Grafigi

Elde edilen sonugclar dogrultusunda ilgili patentler B64C002700, F16F000710 ve B64C002704
siniflarinda yogunluktadir. Grafikte yer alan siniflar ve siniflarin agiklamalari asagida bulunan
Tablo 5'te yer almaktadr.

Patent Sinifi Sinif Agiklamasi
B64C27 Rotorlu araglar; buna 6zgu rotorlar
F16F7 Titresim damperleri amortisérler
B64C2704 Aktuator gibi aktif sistemlerle titresim
sonumleme
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B64C2751 Pal hareketlerinin sonumlenmesi

F16F1522 Damperlerin ve yaylarin birlikte kullanilarak
sistemlerde titresimlerin bastirimasi

B6C2772 Pallere etki eden mekanizmalar

B0O6B116 Ddéner dengesizkutleleri iceren sistemlerin
calismasi

B64C2708 Rotor dengeleme cihazlari

Tablo 5: Patent Siniflari Agiklamalari

Patent arama ve teknoloji trend analizi yapabilen paket yazilimi [Derwent Innovation Tool,2020]ile
yapilan arastirma sonucunda, basvuru yapan sirketlerden elde edilen sonuglar ¢gergevesinde
patent basvuru yaptiklari patent siniflariincelenip teknik odaklan analiz edilmistir.

y S - DAMPER, SHOCK ABSORBER, VIBRATION,
SPRING, FLYWHEEL, TORSIONAL
31% IPC: F16F
31%‘ 13% i) 25%‘ i X
| SHOCK ABSORBER, SUSPENSION DAMPER, GAS SPRING
10% IPC: FI6F0009
BELL SIKORSKY LORD CORP
HELICOPTER AIRCRAFT
TEXTRON INC CORP PENDULUM, DAMPER, TORSIONAL VIBRATION, FLYWHEEL,
TORQUE CONVERTER, POWERTRAIN, CLUTCH
10% " 15% M 20%’ 9% IPC: F16F0015

MASS DAMPER, SHOCK ABSORBER, PENDULUM

AIRBUS BOEING CO EUROCOPTER ~ ~
HELICOPTERS DEUTSCHLAND 9% IPC: F16F000T

VIBRATION ISOLATOR, LIQUID SEALED, ENGINE MOUNT,
18%‘ 23%’ 22%’ DAMPER, ANTIVIBRATION, GAS SPRING, SHOCK ABSORBER

3% IPC: FI6F0013

EUROCOPTER SWANSON BLACK PAULR
FRANCE DOUGA

0%

ZAHNRADFABRIK
FRIEDRICHSHAFEN

Sekil 60: Teknik Alanlarin Sirketler Bazinda Dagilimi

2010 yiindan bu yana titresim sdntmleme ile ilgili yaptiklari basvurularda Bell Helicopter Inc.
bagvurularinin %31’i, Sikorsky Corp. bagvurularinin %13’u, Lord Corp. bagvurularinin ise %25’i
sonumleyiciler, titresim, yay ve burulma agirlikh konularinin yer aldig1 F16F sinifi Gzerinedir ve

dagilimlar Sekil 52’de goérulmektedir.

Yapilan arastirma sonucunda en ¢ok bagvuru yapan 3 firmanin bagvurularinin analizisonucunda
son yillarda basvuru yaptiklarialanlar incelenmistir. Yapilan arastirma sonucunda tim firmalarin
calisma odaklarihavacilik sektoéri olmasi sebebiyle yapilan basvurularin ortak noktasi B64C sinifi
(hava araglari) en ¢ok bagvuru yapilan patent sinifioldugu goértlmustir. Analizyorumlari bu sinif

haricinde olan diger siniflar icindir. Bu analizsonucunda asagidaki ¢iktilar elde edilmistir;
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Sekil 61: Bell — Textron Firmasinin Bagvurularinin Yillara ve Konulara Gére Dagilimi

Arama sonucunda elde edilen, 2010 yilindan gunimuize kadar yapilan 253 patentbasvurusunun
58’ine Bell- Textron Inc. firmasinin sahip oldugu goérilmektedir. Sok emiciler, titresim gibi mekanik
unsurlariigeren siniflar Gzerine yaptiklari basvurular 2010 yilindan glinimuze en ¢gok basvuru

yapilan sinif olarak gorulmektedir.

Legend A

UNMANNED AERIAL VEHICLE, 74
DRONE, UAV

DAMPER, SHOCK ABSORBER,
VIBRATION, SPRING, FLYWHEEL,
TORSIONAL

® TESTING, TIRE, SENSOR,
MONITORING, ENGINE, DETECTING 27

® GAS TURBINE ENGINE, AIRFOIL,
TURBOMACHINE

20‘14 ZC‘WS 20’1'5 2-3‘17 20‘18 20‘19
© WIND TURBINE

Sekil 62: Sikorsky Helicopter Firmasinin Bagvurularinin Yillara ve Konulara Gére Dagilimi

Arama sonucunda elde edilen 2010 yiindan giinimuize kadar yapilan 253 patent basvurusunun
34’Une Sikorsky Aircraft Corp. firmasinin sahip oldugu goérulmektedir. Sok emiciler, titresim gibi
mekanik unsurlariigeren siniflar Gzerine yaptiklaribagvurular arasinda en ¢ok basvuru yapilan
sinif olarak goérulmektedir fakat yillik yaptiklari basvuru sayisinda dikkat ¢ekici bir degisim
gorulmemektedir. Sensor teknolojilerinin yogun oldugu alanlara (GO1M sinifi) yaptiklaribasvurular
ile titresimin 6lgulmesi/belirlenmesi konularina 2014 yilindan itibaren basvuru yapmaya basladiklari

gorulmektedir.
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Sekil 63: Lord Co. Firmasinin Bagvurularinin Yillara ve Konulara Gére Dagilimi

Arama sonucunda elde edilen 2010 yiindan giinimuize kadar yapilan 253 patent bagvurusunun

22’sine Lord Corp. firmasinin sahip oldugu gorulmektedir. Sok emiciler, titresim gibi mekanik

unsurlariiceren siniflar Gzerine yaptiklaribagvurular arasinda en ¢ok basvuru yapilan sinif (F16F)

olarak gorulmektedir. 2016 yilindan itibaren basvuru sayillarinda disus gorulmektedir. Bu alanda

guncel bir teknolojiye koruma saglamak igin son yillarda basvuru yapmadiklari gérilmektedir.

Helikopter Pallerinde istenmeyen Titregimlerin Azaltilmasi Patent Veri Tabani Analizi

Basik/ | sirket | Riighan | Bulus Ozeti Gorseller
Bulus, pal ylzeylerinin akis
dinamigi karakteristigini T -
iyilestirmeyi amaclamaktadir. — =
Helikopter capraz akisa maruz FIG- aa
kaldiginda kaldirma kuvveti

Déner kanat azalmasi, titresim artmasi gibi repmmnse

aktif akis p.ro.blemler olu§mgktad|r. Bg

kontrolii igin gibi problemleri gidermek igin . .

yontemve bylps, basingli hava kullanimi

sistem gibi karmasik ve alan R

) gereksinimi olan sistemler o S
yerine, atmosfer havasinin _ e ESTSR

3310302064 Boeing 2015 rotordan pal kokleri vasitasi ile | FIG. 4B
pal icerisine gonderilip, rotorun il

. donmesi ile olugan merkezkacg

l[DCIBn gl\;In:I?ari kuvvetiile olusan pasmg 3M\‘

M. L.’ R graannlarl sayesinde, pal " 1 "

2015] ' icerisine bo_ylu boyunca Iy / m - [ W
yerlestirilmis ¢ikiglari [/ Ll
kullanarak hava tahliyesini L/ / M -__
gergeklestirir. Girig ve / / -
cikislarda kontrol valfleri yer |
almakta, bu valflerin kontroll
saglanarak titresim kontrol(
saglanmaktadr.
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Degisken
ylizey
konturlarini
n uyumiu Bu bulus ile doner eleman,
yapl krank mekanizmasi,
tasarimi bad o
aglastiricilar (coupler), cesitli

! FlexSys mekanik baglanti ve mesnetler
US8418966B 2006 : y
5 Inc ile yagmur daml_asml_n

degisken aerodinamik

: durumlara adapte olmasi e
[Ervin F. G., o
Hetrick A. J., saglanmaktadr.
Kota S.,
2006] iy ._ SLIDING JOINT
ot e e
FIG. 284
take-off / landing condition

Bu bulusta, basing uyumilu /

(pressure adaptive) bigim
Basing degistirebilen yapilardan
adaptif sekil bahsedilmektedir. Altigen birim
degistiren hicreler ve pndmatik FIG. 264
yapiigin eyleyiciler kullaniimaktadir. fsed longitudinal spars metafcomposite sandwich skin
yontemve Yapi, bal petedinden
aparat (honeycomb) olugmaktadir. R — ——
/ University 2009 Hicrelerin her biri, hiicre : chemélic pressure adzptive honeycomb
US8366057B | of Kansas mUkemmel bir altigen
2 olusturdugunda dairesel bir tip

olusturan ve esnek olmayan bir .
[Barrett M. torba (pouch), (veya mesane) | el stons ciply e canatie hanee
R.,Vos R,, (bladder) igerir. Hiicre - i adaptieskin with metalf
2009] diferansiyel basincini (CDP) composte sctural components

degistirerek petek sertligi

degigtirilebilir.

Bulus ile, ici bos bir kirigin
Aktif uzunlamasina ekseni boyunca
burulma bos aralikl dénme buikilmesini
kirig sistemi aktif olarak kontrol eden bir
/US8246303 sistem saglanmaktadir.
B2 uS Duzenekte eyleyici, mekanik

Secretary | 2008 sikistirma bloklari ile

[O’Brien J. of Navy doénusumll olarak ¢cok sayida
M., Pogue R. termal genlesme materyali
W., Thomas bloklari mevcuttur; termal
P. J.,2008] genlesme materyali bloklari,

uzunlamasina boylamasina
yonde genlesmeye neden
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olacak sekilde isitilir. Diger
alternatif eyleyiciler arasinda
disli vida, piezoelektrik veya
manyetostriktif bloklar, bir
hidrolik aktiator veya bir
pndématik akttator gibi bir

AFPLIED LINEAR VitRP DISPLACEMENT

—=
CASE | {MIC-SPAN)

FIG. 23A

Titresim
toplanmasi,
degisken-
rijitlik
sistemive
yontemi
/1U8821006573 Boeing Co
[FelkerJ.C.,
SuntsovaA.
S., 2015]

2015

doner eyleyici bulunur. Kati e
termal genlesme bloklari —
(expansion blocks) ile temas FIG. 238
halinde olan bir elektrik direng
bobini I(;e ren elektrik APPLIED ENG TORQUE
rezistansli isitici sistemde yer —<
almaktadir. Termal genlesme FIG.23C
bloklari ve Mekanik sikistirma
bloklari polietilen icerir. N

e

FIG. 23D

Bulus, tasitin titresim enerjisini
kullanarak bir tagit yapisinin R 2 41

rijitligini degistirmek igin bir
sistemdir. Yapi sunlari
icermektedir: yik taslyacak
sekilde yapilandirimis bir
yapisal eleman; ve yapisal
pargaya bagl bir sertlik
ayarlama cihaz olup, sertlik
ayarlama cihazi sunlariigerir:
elektrikle calisan degisken
sertlik katmani; degisken
sertlik katmanina baglanmig bir
doénlisim katmani.

Donugsum katmani, bir mezopo
piezoelektrik nanojenerator
(mezoporous piezoelectric
nanogenerator) (MPN) filmidir.
Degisken rijitlik katmani SMP
(shape memory polymer) ya da
RSVMM (redox stimulated
variable modulus material)
malzeme olabilir.

48
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Bu bulusta, hidrolik déngusel e 9’,‘”90,,,,. 916
kontrollu (cyclic control) #o 4
bagimsiz kanat kontrol 7 7
sisteminden bahsedilmektedir. PN SysTEN
Bulusun teknik avantajlarindan \ =Py
birisi, bagimsiz pal kontrolii VY T
icin enerjinin korunmasidir. | = | ‘ ]ﬁ%H

Hidrolik Eirinci ve ikinci sivilar degisken B Q¢ FIEEQ

déngiisel asinglara, uguncu siviise \ 1 B 19

K ) hemen hemen sabit basinca | RETLRN

Orv]trol ile sahiptir T . LDt
Egg;?:j'z pal Bell Bir kam ve kam icerisinde N - \\\

: - - dairesel olarak uzanan iy Y o7
sistemi He|ICOpter 2012 piStonlal’ 904d'—" 911" 904c 911c ,\
{3U288973864 ;Ir'f(::xtron Birinci lineer kontrol gifti, kami FIG. 13L 915 N}

birinci eksen boyunca yeniden
[Femmy A 'kc.Jnu.rr)Iandlrlr; o }w ;pu
C., 2012] ' !k!nc! lineer kontrol gifti, kgml
" ikinci eksen boyunca yeniden
konumlandirir; Gglincl lineer
kontrol gifti, kamin Gglncl
eksen boyunca hareketine
kargi koyar.
Bulus ile bagka bir avantaj
olarak, durum goruntileme
sistemleri ve ikincil kuvvet
yoklarina gerek olmaz. -
. Bu bulus ile, helikopterin
it,",?rlrl l;gg,t-i:( yunuslama_ gk;e_r_\i hareketinin 1 %
(leaf) gerceklestirildigi |tK| gubl.JkIa.n.
kaldirag (pushrods), kuvvet!n etki ettigi ‘
kolu ZE _ noktanin ve kuvvetin NI ,L LAY fo4
IDE1020162 Friedrichs | 2016 mes_netlfandig_i pivot noktayive MU3 0w 6
20609B4 hafen AG birbirlerine gore konum ve \ /]
acllarini degistirerek sisteme
[Hartmann etkjyen .kuvvgt ve mom(.antl'eri
S., 2016] degistirir ve titresim etkilerini
" kompanze eder. .
‘\\ 8
: b
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Rotor pal .
sisteminde Bu bulus ile, pallerin
titresimya yunuslama ekseni etrafindaki .
da hareket igin gerekli hareketi
gerilmeleri saglayan kontrol gubuklari ,
azaltmak ZF (control rod) elektromekanik
icin sistem | Friedrichs | 2015 olarak kontrol edilmektedir. Bir Fio. 1
/US2017015 | hafen AG birinci devre ve bir ikinci devre, R e
8317A1 kontrol gubuklarinidevreye 100 ‘
almak, devreden cikarmak ve e [ TR [[]ﬁ ‘
[Hausberg hareketlerini kontrol etmek icin D[ LD |
A., Steffen bulunmaktadir a—P 8 H o '
H., 2015] z— || ;T @DD
2 A 2 35 41 40 45 50
Bu bulus ile, ¢cok palli rotorlarin
Cok palli takibi ve dengelenmesi
rotorpun gergeklestirilebilmektedir.
takip ve Bulus, degistirilebilir burglar
q pve Airbus araciligi ile yunuslama agisinin
engesinin . N
Helicopter kontrolliind saglayan
ayarlanmasi 2
S 2016 yunuslama baglanti kolunun
/EP3296198 . -
B2 Deutschla palin uzunlamasina ekseniile
nd GmbH onceden belirlenmis olan
[Biising M., mesafesmln Qeg|§tlrllme3| ile
pallerin takibi ve
2016] o
dengelenmesini
gergeklestirmektedir.
Bu bulusta, ¢calisma sirasinda
- ayarlanabilir pal
Ayarlanabilir bahsedilmektedir. Sistemde;
pal aktif dengeleme agirligi
/IFR3045714 . S
B1 _ ,meka_nlk avans aqlrllgl
Ratier (flyweight), aktlator ve kargi
[Andrzejews Figeac 2015 agirlik bulundurmaktadir. Palin
. J1EWS | sag agirhk merkezinin konumuna
ki A., Haloui = “
E A gore, agrrliklar muhafaza
o icerisinde hareket etmekte ve
SeminelB., al agirlik merkez olmasi
2015] pa’ag

gereken konuma
getirilmektedir.
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Tekrar
yapilandirila
bilir rotor
pali
/US8876036
B2

[McCollough
M.J.,
Wasikowski
M., 2011]

Textron
Innovation
s Inc

2011

Bu bulus, yeniden
yapilandirilabilir bir rotor
kanadi sistemini anlatmaktadir.
Rotor kanadinda kanat agikligi
boyunca burulma bikimu
(spanwise torsional twist)
uretmek Uzere gevrilecek
sekilde yapilandirimis bir i¢
kitle sistemde bulunmaktadir.
Bir akttator, rotorkanadinin
kltle merkezinin yerini
degistirmek icin kitleyi segici
olarak cevirecek sekilde
yapilandirimistir.

Bulus, kontrol sisteminin
ucakta titresimi azaltmak,
akustik imzayi degistirmek,
kaldirma kuvvetini degistirmek
gibi amaglar icin rotor
kanadinda ¢aprazbir bukulme
saglamak Uzere i¢ kutleyi
otomatik olarak ¢evirecek
sekilde yapilandirildigi
sistemdir.

137

I 509
~— 507

I~— s0s

f 137

— 505

— 509

FIG. 6 107
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Statik
ve/veya
dinamik
olarak rotor
araci kuyruk

Bu bulus ile, rotorlu bir aracin
kuyruk rotorunu statik ve / veya
dinamik olarak dengeleme
yontemi gergeklestiriimektedir.
Bulusg, dengeleme agirligi,
mekanik avans agirhgi
(flyweight), kompanze agirligi
ve agirliklarin bagh oldugu
mesnetler icermektedir. Agirhk
merkezinin olmasi gerektigi

rotorunu .
dengeleme | Airbus n(_?ktaya ve ana ate}Iet eksenine
. . . gore bahsedilen agirliklar
yontemi Helicopter
/US1047949 | s SAS 2014 | Uygunkonumiara uygun
4B2 aglrllklgr olacak sekilde takilr
ve yeniden ayarlanir.

: Kompanze agirhgi deforme
[CertainB., edilebilir kisim igermektedir ve
JouveJ., P duzlemi igerisinde hareket
2014] 16 K

etmektedir. Deforme olabilir
bélim 0.05 mila 0.09 m
arasinda bir uzunluga sahiptir.
Ug rotor 100 gila200 g
arasinda bir agirhga sahiptir.
Bu bulusta, ayarlanabilir pal
denge modulu yer almaktadir.
Sistemde, ayar vidasi, ayar
vidasi ile temas halinde olan
digli mili ve disli mili ile temas
Ayarlanabilir halinde olan kutle icerir. Ayar
pal vidasli, kademeli olarak palin
dengeleme dis ylzeyinden erigilebilen bir
modiili Textron ayar kadrani (adjustment dial)
/US1054984 | Innovation | 2017 ile kontrol edilir.
0B2 s Inc Kutle, digli agikhgin iginden
uzanan ayar vidasinin disli
[Haldeman miline sahiptir, bdylece digli
P. A, 2017] milin déndsu, katlenin disli

milin uzunlugu boyunca
hareket etmesine neden olur
ve kutle agirhk merkezinin
istenen konumuna gore yer
degistirir.

Fig.1
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Pal momenti
ayarlama
sistemi
/US2019034
4882A1

Sikorsky
Aircraft
Corp

[Dunn E.,
2018]

2018

Bu bulusta, pal momenti ayar
sisteminden bahsedilmektedir.
Sistem, hava araci paline
monte edilmis bir agirlikli
tertibat icerir. Agirlikh tertibat,
rotor pali ddnme ekseni
etrafinda donduraldiginde
rotor kanadi duzeneginin
momentini ayarlamak icin bir
kitleyi hareket ettiren bir
aktuator icerir.

Agirlikli dizenek ayrica kitleye
bagli bir etkileme (biasing)
mekanizmasi igerir.

Etkileme mekanizmasi, rotor
palidéonme ekseni etrafinda
doénduraldtgunde kitle Gzerine
etki eden merkezkag kuvvetine
karsi koyacak sekilde
konumlandirimistir.

Goreve
adaptif rotor
pali
/US9505492
B2

Sikorsky
Aircraft
Corp

[Scott W. M.,
2012]

2012

Bu bulusta, gérev uyumlu
(mission adaptable) rotor
palinden bahsedilmektedir.
Sistem; ¢ok sayida rotor
palinin bir veya daha fazla
rotor pali boyunca uzanan bir
seyyar hava kanall, rotor
palinin birinci kenarina
yerlestirilmis en az bir girise ve
rotorun ikinci karsit kenarina
yerlestirilmis en az bir ¢cikis ve
giris cikislardaki akisi kontrol
eden valfler icermektedir. Pal
ucunda gikis yer
alabilmektedir. Gerekli
ayarlamalar ile bir gérevde
daha ¢ok kaldirma kuvveti elde
edilebilirken, bir diger gorevde
daha az guraltu
saglanabilmektedir.
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Azaltilmig
pal girdap
etkilesimi
/US2018029
7692A1

Sikorsky
Aircraft
Corp
[Sargent C.
D., Scott W.
M., 2015]

2015

Bu bulusta azaltimig pal
girdabi etkilesiminden
bahsedilmektedir.

Sistem, pal kdkiinden havanin
alindigi bir girig, pal ucundan
havanin tahliye edildigi bir
cikis,

pal donerken akigi yaymak
amaclyla havayi giristen ¢ikisa
yonlendirmek igin girig ve ¢ikis
arasinda bir santrif(j
(centrifugal) hava akis kanali
ve valfler bulunmaktadir. Pal
girdap etkilesimini azaltmak
icin gerekli giris ve ¢ikis
valfleri, kontrolcl vasitasiile
acllip kapatimaktadir.

J Fig. 3
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‘:\\.,3—:1/7\ » ,//i/t)
s
V:% o
Fig. 4 oo 200,
a4
\%Q;:ﬁ/
Z;‘;:;f//’ NS ~ o
Fig. 5 P
Bu bulusta, rijit rotor sistemler rLAE N O o 112 INPLANE
|g;|n paI SénumlemeSi I(;In COMPONENT FORCE / DISPLACEMENT
_L, FORCING AXIS
sistemler ve yontemlerden |« ; T
bahsedilmektedir. S
Es eksenli rotor sistemlerinde A ks b
rijit rotor sistemleri kullaniimasi 120" FIG. 3
ust ve alt disklerin
Rotor pal pozisyonlamasini

montajlarin
n

saglamaktadir ancak
ilerleme/gecikme ayarlama

Mz

soniimlenm mekanizmasi olmadigi icin
esiigin dizlemsel kuvvetler sisteme
sistemve , etki etmektedir. Bulug bu
.. Sikorsky o
yontem Aircraft 2016 soruna ¢dzum sunmaktadir.
/US2017003 Cor Bulusta damper elemani bir
6758A1 P yay-kutle sistemi igerir.
Damper, pal ucuna pal INNER 80% QUTER 40%
[Hunter H. kdéklinden daha yakin
D., konumda bulunmaktadir. FORCING
Nussenblatt Yay-kutle sistemi, pal o
L. E., 2015] g6vdesine gore hareket HONGT DA
edebilen ve yay tarafindan pal
gobvdesine birlestirilen bir kitle
icerir. Damper elemani bir
hidrolik sonumleyicidir. \
Damper elemani 10
ayarlanabilirdir.
Zgrr]feokrlrirgims Bu bulus, performans esnekligi
icin adaptif icin adaptif rotor pal
rotor pal tsa_s?rlrr:jlndanIbahst()atmlel;tedir. - b
istemde, pal ucu boslu : o SR
B1 Helicopter moduler agirliklarin gesgitli FIG. 3A
Textron 2017 cevresel konumlarda
[Maresh R Inc bulunmasina oIar_llak bs
A., Philip s' saglamaktadir. Boylelikle ssT——
B N. Sutton palden beklenen cesitli isterler \ L I
A. D" karsilanabilmekte, titresim R T T
V\}as.i,kowski azaltiimasi isteniyorsa titresim
azaltiimaktadir.
E. M., 2017]
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Bu bulusta, kanat agizlarive
ucak rotoru icin kanat manseti
kaplamalari (blade cuff
Rotor fairings) igin kalin kanat
araclarinda profillerinden bahsedilmektedir.
al ¢ Bulus konusu pal tasarimi,
Eo unlari bagil kalinlik t/c ve diger
(n eycks) ve parametrelerin fonksiyonu
al manson olarak 6zel oranlar
Ea ortagl icermektedir. Bu pal tasarimlari
(slgeve daha az titresim olugsmasini
i I Airbus saglamaktadir.
fairing) igin ;
kalin Helicopter | 2017 Kalin kanat profili, kuyruk kirisi
aerodinamik | S SAS (tail boom) veya ucagin yatay
rofiller ve/veya dikey stabilizatoru
;)EP3501979 Uzerinde rotordan girdap iz -
B1 (wake) sonucu olusan titregimi ;;i]
azaltmaya yarar. —
I[:)Aelfse:/nion[()a. ’D Girdap izinde yer alan ;
2017] 9 N kararsizliklarin bayuklagandn o
(amplitude) sinirlandiriimasi ve Fig.6
siklik imzasinin (frequency
signature) azaltimasi saglanir.
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Rotor
sonliimlenm
esi
/US1044253
1B2

[Andrews J.
J., 2016]

Sikorsky
Aircraft

Corp

2015

Bu bulusta, rijit rotor sistemler
icin pal sOnumlemesi igin
sistemler ve yontemlerden
bahsedilmektedir.

Es eksenli rotor sistemlerinde
rijit rotor sistemleri kullaniimasi
ust ve alt disklerin
pozisyonlamasini
saglamaktadir ancak
ilerleme/gecikme ayarlama
mekanizmasi olmadigi igin
duzlemsel kuvvetler sisteme
etki etmektedir. Bulus bu
soruna ¢ozum sunmaktadir.
Sistemde séniumleyici
palagzina bagl bir sdnuimleyici
pedi (damper pad) vardr.
Damper, peddeki elastik veya
viskoelastik etki yoluyla
sonumleme saglamak icin
sdnumleme araligi ve kanat
aralgi arasina gecgen bir
elastomer veya viskoelastik
ped igerir. Sistemdeki
sdnumleyici spar kenar boyu
olan yondeki edilmeye karsi
rijittir ve sbnumleyici spar pal
sparina gore hareket
edebilmektedir. Damper
sparindaki damper, damper
sparlile pal spari arasindaki
bagil hareketi
sonumlemektedir.

Rotor
sonumleyicil
er
/US2018011
1681A1

[Andrews J.
J., Welsh A.
W., 2016]

Sikorsky
Aircraft
Corp

2016

Duzlemsel rijit rotorlarda (es
eksenli rotor sistemleri gibi)
yuksek itki manevralari durumu
ve mafsall rotorlardayer
rezonansi durumlarinda rotor
stabilitesi oldukca azalir.

Bulus bu soruna bir ¢6ziim
sunmaktadr.

Kenar boyunca pal esnektir.
Sonumleme sistemi, pal
sparina takilmig girdap akimi
(eddy current) sonumleyici
icermektedir.

Manyetik elemanin
sonumleyici govdesine gore
bagil hareketi manyetik girdap
akimlarini (eddy currents)
endukler ve kenar boyunca
titresim sénUmlemesi yapilir.
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. Fig.3 T
Bu bulusta, dusuk burulma
sertligine sahip pallerden
bahsedilmektedir.
Azaltilmis Sistgr_nde, dis kaplama
burulma icerisinde bosluk
rijitlikli pal bulunmaktadir ve bo.§_luk
/US1066189 | Airbus gg:gﬂﬁmmﬁ{fm%' lle )
0B2 Helicopter | 2013 St -
S SAS Do!durma malzemesi iki
. . bagimsiz bloktan olusmustur
[Bianchi L., i Kk blod ici
Reveillon D., ve iki komsu blogu ayirmak icin
bir serit (strip) bulunmaktadir.
2013] Bl
oklarin konumlari
degistirilerek pal 6zellikleri
degistirilebilmekte ve titresim
azaltilabilmektedir.
0 310 3335 3']0!1 20 3')0€
3306
@ ;—:/(_)J‘raasu
a0z FIG. 3A
Bu bulusta, ugus esnasinda " "
degisken kanat katlama N
sisteminden bahsedilmektedir.
Ucus Pal geometrisi degistirilerek
esnasinda istenen pal 6zellikleri elde
degisken edilebilmekte ve titresim
kanat Bell azaltilabilmektedir.
katlama Helicopter Sistemdeki eyleyiciler lineer
sistemi Textron 2017 motorlar igermektedir. Birden
/US1040716 Inc ¢ok lineer motorlar kiresel
0B2 mafsal (ball joint) ile
baglanmistir. Kanat o0
[Goldman A. katlandiktan sonra kanadi | we. == 000000 S Ces
B., 2017] mevcut pozisyon ve —
ybneliminde kilitleyebilmek igin .,
hidrolik mengeneler (clamps)
sistemde yer almaktadir. treee
B JET——
B4 memonv ] e
010 arp o] | [ etk |so
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Helikopter Bu buIU§ta_, heliko_pter r(_)tor pal
rotor pal ucunun anizotropik tahrik
ucunun edllmes_mden o
anizotropik pahsedll_mektedlr. Sistemde,
tahrik Daimler uc ey!eylm bulunmaktvadlr. Ik
edilmesi Chrysler 2009 gg';}grgcclgaﬂitcgzugu%g
, Ikinci eyleyici
{5'32228299 ﬁgrospace uzunluga dik olan dizlemsel
yon boyunca, Gguncl eyleyici
[Grohmann ise birincj ve !_kinci eyleyicinin
B. Storm S. bulundugu boélgeler arasinda
20’09] ’ yer almakta ve ¢cok katmanli bir
yapida bulunmaktadir.
Aktif T —
degisken ug = LTTRe00
E;rllé?:lma Bu bulusta, aktif degisken ug fij%’:fww >
yiizeyive birimli k_aldlrma yuzeylnden :
kaldirma bahsedllmekt.edlr.. . <
yiizeyinin Ana kanadin igerisinde bosluk | "< S
etkilenmesi | Boeing Co | 2000 bulunmaktadir ve bu bosluk .
icin yéntem icerisinde eyleyici N ML
1US6394397 bulunmaktadlr_._ Eyleyici, kanat
B1 ucunu cesitli yonlerde hareket
ettirerek kanat ucu girdabinin
[Barlow E. azalmasini saglamaktadir.
L., Ngo T.
H., 2000]
Geligmis
rotor ucu - -
pe rformansi Bu .bU|.U§ta, pal ucu I(}I!’] . o e Dl}; et
icin sistem ggl|§ml§ performans_ sistemi ve | f b"'i,’f“‘il’fg AR
ve yéntem yonteminde bahsedilmektedir. | *~ 7 |
JUST757992 Segilen gorev kosuluna gore ff-fs//_ A, =
B2 _ kontrolcl uygulanmasi £ {— 2 i
Boeing Co | 2004 gereken girdiyi hesaplar ve —1
[Bussom R. ana palin qpunqa_bulungr_l pal o _ 5
McVeigh A ’ uglarlnln' yqnlerlpl eylgylm C T
M. Narducci vasitasi ile istenilen yonde TS
PR ayarlayarak tltfeslmlr). e sn
Zient’ek A azaltiimasi saglanabilir.
T., 2004]
= IRy
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Degisken
acgisal Bu bulusta, degisken acisal
hareket hareket uzantili pal ucundan
uzantih bahsedilmektedir. Donus
(sweep) Bell hareketi bir pin etrafinda,
rotor araci Helicopter 2017 hidrolik cihaz ya da elektrik
pal ucu Textron motoru ile tahrik edilen bir
[EP3372497 | Inc eyleyici vasitasi ile gerceklesir.
Bl Boylelikle farkh durumlarda pal
ucunda istenen agisal yonelim
[Foskey E. gerceklestirilmis olur.
C.,2017]
Bu bulusta, rotor palinin
dengelenmesiigin
gergeklestirilen alt montaj
. tasarimi anlatimaktadir.
Dengelenmi o . S :
. Yoéntem; pal icerisindeki
§ rotor pali ekirdek malzemesi harig tim
icin gekirdek gexr T ¢
. alt sistemlerin agirliklarinin
malzemesi , o . . o
Sikorsky Olctlmesi, cekirdek ve diger alt
/EP3293110 : ) A N
Aircraft 2016 sistemlerin istenen agirlik ve
Bl y )
Corp moment dagilimi elde edilecek
[Cotton E., §ekllq§_ cekirdegin
. konfiglirasyonunun
Daniels A., D
hesaplanmasi, ¢ekirdegin
2016] . . ;
uretilmesi ve palin tamamini
olusturmak tzere cekirdek ve
diger alt sistemlerin
montajlanmasini icermektedir.
Hava araci
rotor Bu bulusta, rotor pallerinin
pallerinin statik dengelenmesiicin
statik yontem anlatiimaktadir.
dengelenme Yontemde, her bir bilesenin
siigin yuk hucreleri Uzerinde yer alan
yontem Sikorsky denge fikstirine gore
/US9914534 | Aircraft 2015 momentlerinin hesaplanmasi,
B2 Corp kiyaslanmasi ve dengesizlik
durumunda agirlik eklenmesi
[Drago S. A., ya da ¢ikariimasi s6z
Hafner M. E, konusudur. Yapistirict homojen
Meyer M. L., sekilde bilesenlere
Scott P. A, yapistiriimaktadir.
2015]
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Bu bulusta, es eksenli -
helikopter rotor kuvveti
azaltiimasi ve pal ucu boglugu
kontrollinden
bahsedilmektedir.
Rotorlar mentegesiz rijit
rotorlardir.
Yontem; hava araciile ilgilien
. az bir girdinin iglemci
r'oe'[l(;l:iﬂf/evreti Faraflnda.n alinmasi ve
azaltiimas: islenmesi, ugus kontrol
ve ug smxalmm olustur.ulmaSJ,. altya
boslugu _ da ust rqtqra etkly_en egilme
kontrolii Sikorsky momentinin sensorler vasitasi @ Equalizaton P [
1US9233753 Aircraft 2013 ile algilanmasi, bahsedilen Routine |_|
B2 Corp egilme mome_ntlerir_]in iglem ’Jj \\
gormemis egilme sinyallerine e 0
[Eller E d?nﬂstUrUImeSi, harmor_1ik . Frequene 7—_‘_‘: 104 103
Knag J " yukler ve ugus kontrol sinyalleri - o "\ .
2013 o siginda servo kontrol it IO S
sinyallerinin Uretilmesi,
hesaplama cihazinin pallere
bagli olan servolari tst ve alt P
rotorlar arasindaki pal ucu - ) s |
boslugunun arttirimasina igin H{ %30
pallerin egilmesinin :
azaltimasina yonelik servo o Fo
kontrol sinyallerine gére kontrol
etmesini icermektedir.
:;?:atli;rea;:n Bu buluus,"hava araci titresim
Kontrol kontrolung gnlgtmaktadlr.
montaiji ve B.l:I|U§t.a., bI!’II"ICI eksen boyupca
hava araci Q(_)ne_blllr bir kafes, baglia b|r_ _
titregiminin | Sikorsky |k_|nC| eksen etrafinda doénebilir
kontrolii Aircraft 2016 bC|r cayroskop bulunur.
/US2017033 | Corp ayroskop, havaaraci
4553A1 tarafindan uretilen ve tlltre$|me
sebep olan momentlerin zitti
[Gmirya Y. ybni]nde_.kon_trol edilepilir
Welsh A. W momen_t uretir ve titresimi
2014] ' gidermis olur.
Swashplates Bu bulusta, swasplatesizes .
iz eksenlirotorun titregim A 6
(swashplatel kontrolii anlatimaktadir. o (B Y s
ess)es Sistemde, Ust ve alt rotorlara e = s
eksenli Sikorsky dizlemsel olarak yerlestirilmis L 5,
(coaxial) Aircraft 2013 ve yunuslama ekseninde de .
rotorun Corp tahrik saglayan eyleyiciler ]
titresim bulunmaktadir. Yiksek
kontroli harmonik kontrol (HHC)
/US1035123 sistemi sunlariicermektedir;
3B2 ust ve alt rotor sistemlerinde
olugan altigar titresim
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[Mayrides D. yuklerinin, sasi Uzerinde .
B., Welsh A. olusturdugu net alti titregim - i
W., Weiner yUkin{n belirlenmesi ve ﬁ?‘?ﬁﬁimﬁ&
D. S., 2013] sasideki sensdrden gelen JFPLED T0 HE ARGRAE
titresim bilgisi dogrultusunda
kontrolclnUn Ust ve alt
rotorlarda yer alan eyleyicilerin L
uygulamasi gereken kuvvetleri e o
HHC algoritmasiisiginda i N SISTRSS =
hesaplamasi ve eyleyicilerin bu i i . rb
kuvvetleri uygulamastile i
titresimin bastirimasi. L L P——
™ EOADS AT THE LOCATON REGURE
SUPPRESSN 10 PRODICE LOW
FUSELAGE IBRATION
6 KU LOADS-6 CONTROLS=0 RESIOUAL LOADS
. YELOING VERY LOW VIBRATION
Bu bulusta, rotor palinden
elektrik enerijisi Uretiimekten
bahsedilmektedir. Sistemde,
rotor paliigin elektrik gticl Fal ey .
Rotor pali uretim sistemi, elektromekanik oy e . - >
. pal enerji donuslm cihaz, ener;ji o~ | 2 w7 T
icin elektrik e . l L
eneriisi donusum cihazina mekanik A=N b -
eneris olarak baglanan kuvvetyatagi B i ' bf/
uretimi . . . . s
. : Airbus (quide) yer alir. Eneriji _
sistemi Defence dénlistimii piezoelektrik A St
/EP3205583 2016 . - N )
B1 and Space malzemeler ile gergeklestirilir. -
GmbH Piezoelektrik malzelerden 6zel
olarak, uyumlu piezoelektrik
[T?l%t;r?;i ‘IJB polimerler olan PVDF, PVDF- Fig. 4
2016] " TrFE ya da karbon nanotup

(CNT) tabanli malzemeler
kullanilabilir. Bu ener;ji ile pal
LED leri aydinlatilabilir, bir
sensor ya da aktuatore gerekli
enerji verilebilir.

Fig. 5
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Damper igin
performans
goruntileme
sistemi
/US9709124
B2

[Levallard
P., Sautier
P., 2013]

Hutchinso
n
Technolog
y Inc

2013

Bu bulusta, damperler icin bir
performans goruntileme
sisteminden bahsedilmektedir.
Bahsi gegcen damper,
helikopter rotorunda
suruklenme yonundeki titresim
damperidir.

Sistem, bir manyetik dipol,
diger armatirlere sabitlenmis
ve boyuna eksenine paralel
olarak dipole bakacak sekilde
konumlandirimis ve belirlenen
bir boslukla dipolden ayriimig
en az bir 3D Hall etkisi ile
¢alisan bir manyetik sensoér,
titresim emici ile termal temas
halinde bulunan en az bir
sicaklik sensori; titresim emici
tarafindan deneyimlenen
basinglariveya yukleri
go6steren veriler Uretecek
sekilde dizenlenmis en az bir
kuvvet sensoru icermektedir.
3D Hall etkili manyetik sensoéri
dipoldan belirlenen hava
boslugu ile ayriimigtir. 3D Hall
etkili manyetik sensdri damper
goévdelerinin bagil hareketini
algilar, sicaklik sensoru
titresim sénimleme
elemaninin sicakligini dlger,
kuvvet sensoru titresim
damperinin maruz kaldigi
kuvvet ya da basinglari diger.

i S A S LA

S SO L L LY FEE LT L0

- =

Ana rotor
gobegini
dengeleme
yonte mi
/US1053831
5B2

[Kopanski
K., 2014]

Sikorsky
Aircraft
Corp

2016

Teknigin bilinen durumunda
birinci frekansta sénimleme
yaplimasi i¢in pallere sabit
agrrliklar yerlestirilir. Ancak bu
ydéntem zaman alir ve sadece
helikopter yerde iken bu islem
gerceklestirilebilir. Bu bulusta,
ana rotor gobeginin
dengeleme yontemi
anlatiimaktadir. Sistemde, bir
eksen etrafinda dénen rotor
gObbegi, rotor gdbegine
montelenen ve aynidizlem
icerisinde donen paller, rotor
g6begine bagliolan ve rotor
gbbeginin donus ekseninden
Otelenmis pozisyonda bulunan
titresim azaltici sistem, rotor
gbbegine bagliolan hareket
edebilir mekanizma, titresim
azaltici sistem hareketli
platforma baglanarak hareketli
mekanizmanin titresim azaltici

|
y"N’é
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sistemi rotor gdbegine gore
bagil olarak hareket ettirmesi
gergeklesmektedir.

Helikopter
rkcc);[rfn)trrolii icin Bu _bulusun amaci,
firgasiz helikopterlerdeki swashplate
dogru akim mekanizmasini, birincil ugus
(BLDC) kontroll (PFC) ve/veya yiksek
motor harmonik k_ontrol (H_HC)
tabanh gerceklestirebilen bir
lineer yada mekanizma ile degistirmek,
déner _ mekanizmanin tamamen pal
eyleyici Sikorsky icerisinde bulunmasi, bt')ylvelikle
1US8915710 Aircraft 2005 swashplqtg_’m sebep oIngu_
B2 Corp agirlik, stiriklenme ve titresim
etkilerini azaltmaktir. Bulusta,
fircasiz dogru akim motorunun
L{Bedwell J. makaral vida (roller screw) ya
b da vidal mili (ball screw) tahrik
ghang?Pr;én _etmesi ile flap ve s_lat lerin
A" L SunFE istenen ha_re_zketle_rl
V\)aké E B.,-’ ge[gekle§t|rllme3|
YehL.J. saglanmaktadr.
2005]
Bu bulusta, rotor araciigin
gbbekten bahsedilmektedir.
Rotor gobegi, boyunduruk
(yoke), direk (mast) ve bir veya
daha fazla radyal olarak
Rotor araci yonlendirilmig eyleyici
icin rotor icerebilir. Birinci ve ikinci radyal
gobegi eyleyicilerin her biri, direkle
/US9896199 | Bell ilgili boyundurugun
B2 Helicopter 2013 Otelenmesini gergeklestirmek
Textron Uzere yapilandiriimig bir
[FoskeyC., |Inc pistona sahiptir. Radyal
Stamps B. eyleyiciler, dizlemigi girdap
F., Sutton titresimlerini zayiflatacak
D., 2013] sekilde yapilandirimistir. Rotor
gbbeginde, kanat girpmak
(flapping) ve dikey titresimleri
azaltmak icin, direk ve
boyunduruk arasinda
eyleyiciler bulunabilir.
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S = S
= =
| S
i_ti i ' ‘I y ‘C@S\‘ 2=, n
gr:)trl]:'teltnr:§lm Bu bulusta, hava araciigin I “Q\\ 2 g
lireten hava anti-titresim momenti Greten bir / AR 1_1: / \
araci tahrik tahrik sistemi anlatiimaktadir. /;’;7‘,}# \\\\ [——
otme sistem Es eksenli rotorlarda iist ve alt b ~e—) S S\ ‘
, rotor arasinda kaporta (fairing) S
/US1053831 | Sikorsky " i 6.2
4B2 Aircraft | 2014 | Bulunur. Kaportaya =
Corp yerlestirilen, Xve y yonunde Wiy R
[Basking K. hareket edebilen anti-titresim |z
B. Butler P ylklerinin eyleyiciler U e
C" Hunter H vasﬁgswlg tahrik ed_!lmeS|er [ — 2
D.'Welsh A. aktif titresim kontrolUu F16.3
W 2014] ' saglanmig olur. '
]_4':_ ' ANTI-VIBRATION LOADS IN
130 X AND Y DIRECTIONS
Bu bulus, bir rotor sonimleme
cihaz ile ilgilidir. Sistemde;
birinci eksen etrafinda dénen
bir tahrik miline sahip
helikopter igin bir rotor; birinci
eksen etrafinda tahrik mili ile
agisal olarak buttinlesmis bir
gbbek; ve gdbekten birinci
eksenin karsli taraflarina ¢ikint
Helikopter yapan ve iI_g_iIi iI_(inci eksen
rotoru boyun;:a blrl(r10|eksgne) o
gaprazlama (crosswise) olara
{BU288496435 uzanan en az iki pal; her bir
Leonardo pa_l _g_('ilbege ve diger pale gére
[Attilio C., | SpA 2009 | llgili ikinci eksene capraz fi s
Ballerio D olarak ilgili G¢incd .efksene AR
gorsharoket el Roto S
' ilgili pallerin ilgili Ggtincl B0 ]
glgajgr]A. P eksenler etrafinda salinimini , ,(N ‘ﬂ;ﬁ
sontimlemek igin en az iki BN ﬁM‘ NN
soniimleyiciye sahiptir ve P ,",Mﬁl \
birinci bolimler, Gglncu 'ﬂ”"&‘ﬁ Nzwgyra NN
eksenler boyunca pallerle & Y @(ﬁrfra fg%‘ -
bitiinlesik olarak hareket \m’% L ’
edebilir; ve sénimleyiciler, = “‘@Eﬁ'
birinci kisimlara elastik olarak NP oy ! [
N 7 o g
ve birbirlerine islevsel olarak : ’}?- ]
bagdliilgili ikinci kisimlara *y_ﬁ._ T
sahiptir. \aa
18 g5 12T RN
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Bu bulusta, bir rotor
sdénumleme cihaz
anlatiimaktadir. Sistemde;
doner bir halkaya ve ¢ok
sayida kola sahip bir rotor igin
bir damper cihazi, her bir kol
halkaya baglanan bir birinci
uctan uzanir. Bir pale
menteselenmek igin uygun bir

Rotor ikinci uca birinci mekanik

sonumleme baglantiile saglanir. Damper

cihazi cihazi, déner olmayan

/US9079660 | Airbus baglayiciya ve bir araytzin

B2 Helicopter | 2011 doner olmayan bir elemanina

s SAS (non-rotary member)

[Zoppitelli sabitlenmis doner olmayan

E., Rampal damper araglariniicerir, arayuz § X 1.

E., 2011] arasina yerlestirilir bir kola .
iletilen bir palin déner
hareketini, damper araci
Uzerinde harekete (translation)
donustiren déner olmayan
sbnumleme aracive halka
icerir. Damper araci
viskoelastik eleman
icermektedir.
Teknigin bilinen durumunda
palin burulmasiigin

Rotor araci piezpelektrik eyleyiciler veya

palinin sekil hafizali alagimlar
kullanilabilmektedir. Ancak bu

yunuslama . A :

ve S|stemller.|n.yulfsgk voltgj

burulmasi gereksmlml,_ dysuk aktlve_olma

C zamanlari gibi problemleri

icin aparat, b

. ulunmaktadr.

sistemve Bu bulusta, pallerin

yontem Boeing Co | 2012 ’ -

1US9487291 yynuslama ve burulmasiigin

B2 bir aparat anlatimaktadir.
Sistemde; pal pal ucu eyleme

, mekanizmasi ve pal koki

[Birchette S. eyleme mekanizmalarinin bagil

T., Straub K. :

F., Zientek S?r:?nkeﬁ;ikilllemr;gtlalﬂ;rd;al

AT, 2012] kdkune gore farkh miktarda
donebilmektedir. Burulma igin
tork tipu kullanilabilmektedir.
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Teknigin bilinen durumunda
bagimsiz pal kontroliinde
kullanilan sivilarin sizma

Pnomatik problemleri ve motor

kaslardan eyleyicilerin agir olmasi, disuk

yararlanan torka sahip olmalarive ayri bir

bagimsiz pal | Bell mekanik iletim mekanizmasi

kontroli Helicopter 2014 gerekmesi gibi problemler

/US9751624 | Textron vardir.

B2 Inc Bu bulusta, pallerin yunuslama
ve burulma hareketiicin

[Schank T., pnématik kaslarin

2014] kullaniimasindan
bahsedilmistir. Pnématik kas, = =
icerisinde basinc¢lihavaile 8 o
caligmaktadir. z

i3

anggf:n i Bu bulus, gdbege monteli akif

titregim Fltrggllr.n l.<ontlrolu (HAV"C) cihazi

kontrolii |Ie" |Ig|UI|.d|r. CJhaqu; doner

(HAVC) gbbegin baglandigi muhafaza,

cihazlar bfanzer olmayan.metal §

sistemler,i ve bilesenlerin sahip oldugu farkli

yéntemleri te"rmal genlesme katsa_ylluarlnl

1US1004685 duzenleyen tolerans yuzikleri

oB2 Lord Corp | 2012 icermektedir. Es _eks__enli yl'_JzUk
motorlar dengesiz kitlelerin

N donmesini saglamak Uzere

EAlgéir:qu:R" ayarlanmigtir. Net kuvvetlerinin

Brannaﬁ F istenmeyenvtitre§imleri ipta_l

W., Jolly R. eft.mesm'l saglla_yan dgngesz

M. Swanson kutlelerin; donus pozisyonunu,

A D fazini \{e_/veya h|_2|n| koqt[ol

Winz,enz L e.tmek icin elektrik modulu
cihazda bulunmaktadir.

W., 2012]
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Bu bulusta, es merkeZzi
olmayan déner kitleler ile ana
rotorda titresim kontrolinden

Es merkezli bahsedilmektedir. Birinci motor
olmayan S L
(non- ve ikinci motor birinci kitle ve
concentric) ikinci kutleyi dondurmektedir.
dé Motorlar kitlelerin

oner N .

. . dénmesinden ve
kutlelerile

g f konumlarindan sorumludurlar.

aktif titresim | Bell . .

. . Sensorlerden gelen titresim
kontrolu Helicopter 2014 verileriile kutlelerin dénis hizi
/US1006573 | Textron STieTi e KUt $niz, |

donus yona, indekslenmesi ve E
0B2 Inc : .
faz acilarinin kontrol edilmesini
[DeWaters saglayan kontrolct vardir.
Ucus sirasinda motorlarin
J.,Heverly Kl . e
E D Utlelerin kontrolu ile bir
. frekansiolan rotordan
Stamps B. - PR .
enduklenmis titresimleri
F.,2014] o
azaltmak i¢in salinimli kesme
kuvvetleri olusturulmaktadir.
Bu bulusta, merkezden kacik
dengelenmemis rotorlarile hub
tabanl aktif kontrol
Gobek sisteminden bahsedilmektedir.
tabanl aktif Doner bir gobek Uzerindeki
titresim gObek yuklerini iptal etmek icin
kontrol kontrol edilebilen bir déner
sistemleri, kuvvet vektoru olusturan en az
cihazlari ve bir ¢ift birlikte dénen motorlu
eksantrik dengelenmemis rotor igerir. Bu
dengelenme kontrol, her rotorun gdbek
mis rotorlar Lord Corp | 2014 doénus ekseninden 6telenmis

ile
yontemler
/US1054391
0B2

[Fricke G.,
JollyR. M.,
KakaleyD.,
2014]

bir dénls eksenine sahip
oldug@u bir konfigurasyon
kullanilarak elde edilebilir. Bu
sekilde, calisma hatasi
modunda, sistem merkezkac
kuvvetleri kutlelerin disik
statik dengesizlik ydnune
dénmesine neden olacak
sekilde tasarlanmigtir. Rotor
fazlari kontrol edilebilir doner
kuvvet vektori olacak sekilde
kontrol edilebilmektedir.

100
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Bu bulusta, gurulti azaligi
saglayan, ¢evrimici sistem
tanimlamasi kullanan aktif
titresim kontrol sisteminden
bahsedilmektedir. Aractaki

Gelistirilmis titresimi algillayan bir sensor,
glralta Kalman filtreleme
azalmasi algoritmalarini kullanan bir
saglayan kontrol devresi, bir eyleyiciden
cevrimigi sensore bir dnceki komut
sistem kuvvetini adapte eden ve
tanimlamasi , bdylece tahmini bir arag
Sikorsky e . :
kullanan : tepkisini temsil eden bir

i .| Aircraft 1998 - :
aktif titresim parametreyi dinamik olarak

Corp y . : :
kontrol guincelleyen bir kontrol sinyali
sistemi uretilmektedir. Dinamik olarak
/US6229898 guncellenen bu parametre,
Bl ampirik olarak tiretilmis sabit

bir degerin ve eyleyici
[Goodman tarafindan uygulanan
K. R., 1998] kuvvetlerdeki degisikligin bir
fonksiyonu olan bir
kovaryansin (covariance)
kullaniimasi sonucu
gergeklesir.
Bu bulusta, eyleyici esitlenmesi
icin Kalman filtresinin
Evievici kontrolclye entegre edilmesi
y'ey . anlatimaktadir. Baslangi¢
esitlenmesi . . . .
L kontrol sinyali ve sensor tepki
icin Kalman . L o
; - sinyali iliskilendirilerek ve
filtresi lineer levici Lslikl N
durum eyleyici yanliglklari, sensor
; hassasiyetleri ve gurultu
tahmin : : .
edicisinin S!korsky (n0|_se_) _h_esaba katll_arak smy_gl

Aircraft 2010 degistirilir. Buradaki kontrolcu,
entegre . .

. , Corp baslangi¢ kontrol sinyaliile
edilmesi toplamaigin, eyleyici
/US8626359 plama I¢in, eyley )
B2 komutlarina dogrusal sensor

duyarlliginin ters bir degerini

(inverse value of a linear
[Andrews J. sensor sensitivity) ve harici
J., 2010]

arizalara karsi sensor
duyarhlid1 degerini veren bir
Kalman filtresi igerir.

L
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Bu bulusta, aktif gecikme
damperli titresim kontrol(
anlatimaktadir. Sistemde;
birinci, ikinci ve Gglnci
damperler ve bahsedilen

Aktif damperlerin kendilerine ait
gecikme muhafaza, kontrolcu tarafindan e o
damperli pompa sistemi ve sénimleme
titresim cihazi bulunmaktadir. Her bir
kontroli Bell sonumleyici kontrol
/US1011270 | Helicopter 2014 bilgisayarini sénimleme
9B2 Textron Ozellikleri ve performansiigin
Inc geri besleme sensorleri
[Heverly E. kullanan kapali devre kontrol
D., Smith M., sistemi ile kontrol edilir. Daha
Stamps B. sonra kontrolcu,
F.,2014] sdnumleyicinin dinamik yay
oranini ayarlayarak optimum
performans saglamak tzere
pompa sisteminde
uygulanmasi gereken uygun
aksiyonu belirler.
Bu bulusta, hava araciigin ¢ift
frekans damperinden .
bahsedilmektedir. Cift frekansli o+ 108
bir damper, bir sivi atalet He
titresim giderici (liquid inertia
vibration eliminator) (LIVE)
kismi ve bir sivi damper kismi
Hava araci icerir. CANLI kisim ve sivi
icin gift damperi kismi seri olarak
frekans calisir ve iglev gorur, boylece
damperi ¢ift frekanslidamper hem
/US8622375 sertlik (stiffness) hem de ¢oklu
B2 Textron frekanslarda séniimleme icin e
Innovation | 2012 o o
s Inc oPtlmlze edilir. LIVE kismi,
[Bosworth dusuk frekansli salinim
J., Smith R. kuvvetlerinin (low frequency
M., Stamps oscillatory forces) dncelikli
B.F.,Yuce olarak akiskan damperi
M., 2012] kisminin ylksek yay oranive FiG. 6

yiuksek sénimleme orani
Ozellikleri ile segilmesine
neden olmak ve ayni zamanda
oncelikle duguk LIVE Unitesi
Kisminin yay oranive dusuk
s6num oranina sahip olmasini
saglamaktadir.

5071

37\

-
Fig. Vil 151‘317 i ‘
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Bu bulus, helikopter rotor pal
dengelenmesi igin bir ydntem
ve sistem anlatmaktadir.
. Yontem; rotor palinin yogunluk
Helikopter verisinin bilgisayar tarafindan
rotor pal

dengelenme
siigin

alinmasi, bilgisayar tarafindan
rotor palinin yogunluk
haritasinin olusturulmasi,

yontemve bilai 3

sistemler _ |Ig.|saye.ardak|_yogunluk N

/US8954298 Boeing Co | 2012 haritasiile palin 3D modelinin

B2 birlesitirilerek rotor palinin bagi
yogunluk dagiiminin

. cikartimasini icermektedir.
[S'\grl:{]earrrSES” Palin 3D modeli', rotor palinin
A., 2012] ' dis kontorunun icerisinde ¢oklu
" hacimlerin sonlu olarak

bulunmasini icermektedir.
Rotor pali taranarak yogunluk
verisi elde edilmektedir.
Teknigin bilinen durumunda
palin hareketleri hakkinda geri
bildirim alinmasi, bir ya da
daha c¢ok magnetin
magnetometreye gore hareketi
ile olugsan manyetik alandaki
dalgalanmalarin tespiti ile
gercgeklestirilir ve bu indirekt
tespittir. Direkt tespit sistemi
gereksinimi bulunmaktadir. Bu

Entegre _bulius_,.h_areket kqntrol yatakll_arl

aklls ile ilgilidir. _BuIU§ ile ro_torun om.

algilama hareketleri, kuvvetleri, torklari

sistemve gibi dur“urrllarl gergek zgmanll

yéntemleri olf_arak Olculebilmektedir.

JUS2019030 | Lord Corp | 2016 Boylelikle hemen ugug durum

8721A1 gorun_tl_JIenrrleS| hemde rotor
araclicin saglik

. goruntilenmesi
[Shg::PearrrEES” gerggklegtirilebilmektedir. .
A., 2012] ’ Sensorler sunlariicermektedir;

ivmeolcerler, DVRTler
(Differential Variable
Reluctance Transducer),
gerinim dlgerler, piezoelektrik
sensorler, magnetometreler,
takometreler, tork sensorleri,
sicaklik sensorlerive
eylemsizlik dlgiim Uniteleri
(IMUs). Veriler ugus kontrol
sistemine veri yolu (data bus)
ile aktarilir.
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Teknigin bilinen durumunda
pal takibi; gorandurlagu hassas
optik kamera ekipmanlarive
pal gdkyuzinu bloke ettikge
zithk farkliliklarini
belirleyebilmek icin
elektromanyetik isik dalga 2 ) 2
spektrumu kullanilir. Bu ; y, | —
yontemlerin birgok dezavantaji | 7 4 " wie
vardir. Bu bulus, bir pal takibini @ - 3 i ) 4
akullanilir. Sistemde; pallerin T ¥ C —
uzunlamasina kirigleri Uzerinde | [\ \ U \

bircok sensoér bulunurve
sensoarler lokal veri islemesi ' | El

. gerceklestirilebilmektedir. 3 "
B2 él(;(r:;aft 2012 Paldeki veriler kablosuz olarak / o J
[Fang A taug,lnelbllmektedlr. Donfar a .2“ { /

Lozano P gobeg(_e.r.eferans sensor ) %0/
S., 2012] ’ yerlestirilir, referans sensorden \&

" ve paldeki sensorlerden gelen e / /
verileriisleyen islemci bu / [/ I :
verilere gore, palin , E #
iIerIeme/%ecikPne, kanat ¢cirpma i ! f—‘?—‘
ve yunuslama hareketlerinden Q7 \
en az birini belirler. Referans
ve pal sensorleri, Uzerlerinde
mikroislemler yapilmasi ve
kablosuz veri aktarimina
olanak saglamasii¢in MEMS
malzemedir.

Doner kanat
hava araci
pal takibi
/US9758258 | Sikorsky

SONUG

Patent veri tabani analizi ile genel perspektife bakildiginda, titresimlerin azaltimasi igin rotor
Uzerindeki tasarimlarin ve pallerin, degisken ugus kosullarina uyum saglama yeteneklerinin
gelistiriimesinin amaglandigi gérulmektedir.

Yapilan prototipler ve Grtnler bazinda bakildiginda ise; helikopter teknolojisin lideri konumundaki
Sikorsky sirketi yogunlukla, coaxial rotor (es eksenli zit ydnd e dénen rotorlar) teknolojisi Uzerine
patent basvurusu yaptigi goérilmektedir. Bu konu Uzerine yapilan ¢alismalar patent veri tabani
analizlerinden ve gelistirdikleri “Sikorsky — Boeing SB-1 Defiant” adli helikopter modelinden
gorulebilmektedir. Ayrica Flexsys sirketi, havacilik fuarinda prototopini sundugu ugak kanadinin
tim kanat yapisi ile yekpare Uretilmesi sonucunda degisken ugus kosullarina kanatlarin uyum
saglamasini hedeflenmistir. ideal sistemin bu yénde oldugu goériilmektedir.

Airbus sirketinin hava araci Gizerinde bulunan pallerdeki titresimi azaltmak igin bagvurdugu
yontemler incelendiginde; rotora yerlestirilen dampererin kullanimi ve agirliklarin manipilasyonu
ile agirlik merkezinin degistirilmesi, pal koku tasarimi, titresim enerjisinin depolanarak elde edilen
enerjinin hava aracinda enerji gerektiren yerlerde kullanimi, kuyruk titregimlerinin azaltimasi ve
tiksotropik malzeme ile gébek - rotor (hub — rotor) kontrolintn 6ne ¢iktigi gérulmektedir.

Bell Helicopter (Textron Inc) sirketinin hava araci Uzerinde bulunan pallerdeki titresimi azaltmak
icin basvurdugu yontemler incelendiginde; genel calisma odaklarinin rotor tGzerinden pallerdeki
titresimin sonimlenmesi Gzerine oldugu goérulmektedir. Bu baglamda, 6zellikle sivilar ile
sOnumleme Uzerine galistiklari gértlmektedir. Bu prensiple ¢alisan ve gelistirdikleri LIVE©
teknolojisi ile ilgili oldukga fazla sayida patent basvusunda bulunduklari gérulmektedir. Buna ek
olarak, titresim sdnumleme igin galisma alanlarindan éne gikan konular; katlanabilir pal ve pal ucu
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(wingtip) yapisi, elektroreolojik siviile soniumleme, gébek—rotor kontrollnun akttatérler ve hidrolik
sistem ile yapilmasi, rotorda yay ve swvilar ile elastik enerji depolanmasi, pndmatik kaslar ile rotor
kontrolu, rotorda yer alan sonumleyiciler ve yerleri degistirilebilen agirliklar yontemleridir.

Sikorsky Aircraft Corp sirketinin hava araci Uzerinde bulunan pallerdeki titresimi azaltmak igin
basvurdugu yéntemler incelendiginde; coaxial rotor teknolojisine ve bu alandaki problemleri
¢6zmeye odaklandiklari gértulmektedir. Buna ek olarak, titresim sonimleme igin ¢alisma
alanlarindan 6ne g¢ikan konular; pal igerisinden hava gegirilmesi, helikopter rotor kontrolciisinde
Kalman filtresinin kullanimi, rotorda séntmleyiciler ve aktiatoérlerin kullanimi, palde sensér
kullanimi, BLDC motor ile kontrol yuzeylerinin yuksek harmonik kontrolindn gergeklestiriimesi, pal
icerisinde konumu degisebilen agirliklar, pal icerisinde Eddy akimi (eddy current) ile ¢aligan
sonumleyiciler, Uretilen palin ylk hicresiile yik dagilimin tespit edilip buna gore ¢ekirdek (core)
tasarimi yapilmasi, coaxial rotor teknolojisinde pal ucu yukseklikleri ve rotor serbestlik derecelerine
yanit verilmesi ve esnek kiris (flexoeam) teknolojisine yonelik ¢calistiklari gérismustur.

Patent veri tabaninda son donemlerde kullaniimaya baglanan, gelismis teknolojilerden bazilariise
sunlardir; sekil hafizali alasimlar (shape memory alloy) (SMA), sekil hafizali alagimli aktuatorlerin
daha etkin ve verimli kullanimi i¢in nanopargaciklarin yapi kompozisyonuna entegre edilmesi,
elektroreolojik (electro-rheological) sivilar, piezoelektrik (piezoseramik, piezokompozit ve
piezopolimerler), manyetostriktif, elektrostriktif, elektroaktif, ferroelektrik ve elektroaktif polimerler,
grafen oksit, karbon nanottip, mezopo piezoelektrik nanojeneratér (mezoporous piezoelectric
nanogenerator) (MPN) filmi, viskoelastik malzeme kullanimi, Eddy akimi (Eddy current) kullanimi
ile sdnimleme yapilmasi, termoduyarli malzeme kullanimi, supramolekuler bilesiklerin kullanimi,
3D Hall etkisinin kablosuz sensoérlere entegre edilerek performans gorintilenmesinin daha saglikli
yapilmasi, pallerde pnématik kas akttatorlerinin kullanimi, akiskan yapay kas (fluid artifical
muscle) (FMA) kullanimi, pal rulmanlarindaki sensér kullaniminda; DVRT, gerinim dlger, piezo
elektrik sensorleri, manyetometreler, takometreler, tork sensorleri, sicaklik sensorleri ve atalet
Olcim birimlerini (IMU'lar) gibi bilesenlerin kullaniimasiile gelismis sensodr sistemlerinin elde
edilmesi, Sivi Atalet Titresim Yok Edicisi (Liquid Intertia Vibration Eliminator) (LIVE©)
teknolojileridir.
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