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OZET

Kati pal modellemesi bulunan TAI Helikopter simtilasyon programina (TIRS) burulma yéniindeki
elastik etkiler eklenerek ugus mekanigi analizleri agisindan en énemli elastik etki dahil edilmis olup
bu bildiride modellemede kullanilan yéntem ve ugus mekanigi analiz sonuglari karsilagtirmali
olarak sunulmusgtur. Calismanin amaci elastik modelin ugus mekanigi analizlerine ve
manevralarina olan etkisini gérmektir. Yapilan ¢alismada kolektif kontrol komutu degdisiminin
o6nemli élglide oldugu gérilmustiir.

GiRIiS
Tadrk Havacilik ve Uzay Sanayii A.S (TUSAS) 6zglin modelleme ve simulasyon programi olan
TIRS’I (Tai Invented Rotorcraft Simulation Tool) gelistirerek, hava araci gelistirme, ugus mekanigi
analiz ve simulasyonlarina katki saglamak istemigstir. TIRS hava araci bilesenlerinin Matlab
ortamindaki detayli fiziksel modellerini ve hareket denklemlerini icerir. TIRS ‘da hali hazirda paller
kati olarak modellenmektedir. Bu ¢alismadaki amag¢ burulma yéniinde elastik pal modelini TIRS’a
ekleyerek elastik modelin ugus mekanigine etkisini incelemektir. Eksenel rotor tepkileri igin serbest
akis golgesi ya da elastik pal modellemesi gerekli degildir ancak eksen digi rotor tepkileri igin her
iki detayll modellemeye de ihtiyac vardir [Goulos, I. Pachidis, V., Pilidis, P., 2006]. Dolayisiyla bu

¢alismadaki motivasyon rotor tepkilerini elastik pal modeli ile daha dogru sekilde tahmin ederek,
ugus mekanigi ayar (trim) ve analizlerini gelistirmektir. [Volkin, 2002]

Helikopter palleri yiksek en boy oranina sahip olduklari igin oldukga esnektirler dolayisiyla
aeroelastik etkiler diger kati yapilara gore ¢ok daha etkilidir. Helikopter pali Gzerindeki aeroelastik
etkiler performans, ugus yukleri ve titresim agisindan oldukga etkilidir [Volkin, 2002] [Theodore,
2000]. Pallerin aeroelastik tepkileri Sekil 1 de gdsterildigi gibi ¢cirpma, pal veteri ve burulma
dizlemlerindeki deplasmanlari igerir. Burulma deplasmani rotor palinin hiicum acisini etkiledigi igin
aerodinamik yUkler Gzerinde dogrudan etkiye sahiptir ve ugus mekanigi agisindan oldukga
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onemlidir. Bu ¢alismada pallerin burulma yoéntndeki esnekliginin ugus mekanigine etkisi
incelenmistir.
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Sekil 1: Pal Kiris eleman serbestlik dereceleri

Ana rotorun aeroelastik tepkisini dogru tahmin edebilmek igin pal Uzerindeki zamana bagl
aerodinamik ve ataletsel yuklerin dogru hesaplanmasi gerekmektedir. Helikopterin hareketine bagl
ataletsel hiz ve ivme terimlerinin ve elastik pallerin deformasyonlarinin bu noktada énemi
artmaktadir.

YONTEM

Rotor sistemlerinin sonlu elemanlar analizi icin, Euler-Bernoulli kiris modeli kullanilarak kiitle ve
rijitlik matrisleri elde edilmektedir. Sonlu elemanlar metodunda sistemin serbestlik derecesi arttikca
matrislerin boyutu blytmektedir.

L boyundaki bir kiris elemanda yanal yer degistirmenin modal yer degistirmeye olan iliskisi de
Denklem (1)‘de verilmigtir. Burada “a” sekil fonksiyonudur, “q” ise deplasman vektéradir

w=[a]*q 1)

Yanal titresim altindaki dénmeyen bir kiris elemani icin gerinim enerjisi (U) ve kinetik enerji (T)
Denklem (2) de gosterildigi gibi hesaplanmaktadir.

2
'El_(&°w 'm, ., )
U_J(-)f (37 dx ve T—LE W< dx

Denklem (1)‘de toplam potansiyel enerji formuline (U-T) yerlestirilirse Denklem (3) elde edilir.
IEI* T*[,5" Tar " * Im* T T* *(AV*
UT= [ St [a ] ] o - | (@™ al ™ al(aox
0 0
(3)
1* T* * 1* O T* * (A
=7 "o} "Tkel™{a}-5 {4} *ImI*{q}
Denklem (3)'te “’ " isareti pal eksenine goére tlrevi ifade etmektedir.

Eleman katilik (kg) ve kitle (m) matrisleri de Denklem (4)'te gosterildigi gibi hesaplanmaktadir.

| |
[ke]= fo Erfa’] “[a"]'dx ve [m]= j; m*[a]™[a]*dx )

Eleman merkezkag katilik matrisi (kc) ve | boyunda r uzakhidindaki bir elamanin tzerindeki gerilim
kuvveti olan T(x) ise Denklem (5)'te hesaplanmaktadir.

r+l r+l r+l
[kel= f T(x)*[a']T*[a']*dx ve T(x)= f M*Q%*x*dx+ j m*Q?*x*dx (5)
r r r

Eleman hareket denklemleri ise Denklem (6)'da goruldigu gibi matris denklem sistemi olarak ifade
edilebilir.
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[MI*{G}+[CI* @)+ ([Kel+[Kc D *{a)={P} ©6)

Burulma y6nindeki deplasmanlari hesaplamak ve hareket denklemlerine koymak igin dncelikle o
yéndeki aerodinamik ve ataletsel kuvvet ve momentler hesaplanmalidir.

Ataletsel kuvvet ve momentler sonlu eleman digim noktalarinda hesaplanmakta, aerodinamik
kuvvet ve momentler ise pal elamani digum noktalarinda hesaplanip interpolasyonla sonlu eleman
digum noktalarina tasinarak burulma acisinin dahil edildigi yunuslama acisi bulunmaktadir.
Bulunan agi degerleri interpolasyonla pal elemani digim noktalarina tagsinmakta, ardindan pal
elemani methodunda aerodinamik kuvvet ve momentlerin hesaplanmasina katilmaktadir. $ekil 2
de burulma elastik etkileri altinda pala Gzerindeki ataletsel ve aerodinamik kuvvetlerin hesaplanma
dongusunu goéstermektedir.

Ataletsel kuvvet ve Sonlu eleman digim Yunuslama agisi pala
momentler sonlu eleman nokialarinda palin elaman nokizalanna

ddgum noktalannda |:> yunuslama agis :> interpole edilir.
hesaplanir. hesaplanir.

I I

Aercdinamik kuvvetler Aercdinamik kuwvet ve
sonlu eleman ddgim momentler pala elemani

noktalarina interpolasyonla <:| dagum noktalaninda
taginir hesaplanir.

Sekil 2: Burulma elastik etkileri altinda pala Gizerindeki ataletsel ve aerodinamik kuvvetlerin
hesaplanmasi

Burulma agisi hiicum agisi hesabina geometrik yunuslama agisi olarak katilir. Hicum agisi (8)
kollektif (8,) ve saykilik (6,.,015) yunuslama kontrol agilari, yerlesik bukulme (6z) ve elastik
burulma agisinin (@) toplanmasi ile Denklem (7)'de gdsterildigi gibi hesaplanir.

B(x,1)=0g (X)+D(x,t)+67+0,, *cos(wt) +045*sin(wt) @)

Statik yukleme durumunda, basit kiris teorisine dayanarak, burulma agisi (@) direkt olarak
hesaplanan burulma momenti ve burulma katilgi terimi olan GJ degerine Denklem (8)'de
gOsterildigi gibi baghdir.

d@(X)= M(X) (8)
dx  GJ(x)

Ornek bir burulma katilik matrisi Denklem (8)'de gésterildigi gibi ifade edilebilir [Jones, 2005].
Denklem (9)'da kiris kesitlerindeki burulma acilari Sekil 3 de kiris elemanlar Gzerinde gosterilmistir.

[GJ;  -GJ 0 0 1[®] T4

|-GJ, GJ*GJ, G2 0 [l6y] |T )
| 0 gy, ChtCls -Gds||é;| |Ts

| o 0 GJ;  Gdslle,] LT

91 BZ :l Bg B:

Sekil 3: Kirig kesitlerindeki burulma acilari
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Palayi konsol kiris olarak kabul edersek burulma kék kesitinde olmayacagi icin matrisin ilk stitun ve
satiri silinir ve hareket denklemleri yazilir.

Doénen bir palada burulma gerilme terimi, burulma katihgi terimine eklenir ve dis momentler
aerodinamik ve ataletsel etkileri igerir. Bu etkilerin iginde tenis raket etkisi de bulunmaktadir.

Pal icin burulma hareket denklemi, Denklem (10)'da verilmistir. [Rutkowski, 1983]

Fo(x.t) iy Fo(x.t) |

*(O)2x * * -
2 pw) Q™¢(x,1)* cos(2*B) =0 (10)

(GJ+(C*KR))*

e Denklem 9'da | burulma kiitlesel atalet momentidir ve  m * k2, ile hesaplanmaktadir. k, ise
polar atalet momentidir.

_ kiitle*Q?*(R%-r?)

[ )
C 2*Ar

merkezkag kuvveti

o kapal kesit alani dénme yaricapi (radius of gyration)

e Ik terim olan GJ burulma katiligi terimidir.

2

e ikinci terim C*ki*i—f burulma-geriime etkilesim terimidir ve burulmus olan pali merkezkag
X

kuvveti araciligi ile dizeltmeye calisir.
e ) .
e Uclncu terimde olan | el burulma ataletidir.

e Son terim olan I*QZ*¢*cos(2*B) tenis raket terimi olarak geger ve burulus olan pali eski haline
getirmeye caligir.

Burulma-geriime etkilesimi ve tenis raket terimleri palin agisal dénme hizinin karesi ile dogru
orantili olup palin katihgini arttirmaktadir.

UYGULAMALAR

Aeroelastik model, hazirda kati pal modeli bulunan similasyon programina eklenerek, temel ugus
mekanigdi manevralari simule edilmistir ve aeroelastik modelin ugus mekanigine etkisi Sekil 4’deki
grafikler araciligi ile gosterilmigtir. Sekil 4 de gegerli bir helikopter konfiglrasyonu igin 0-150 knot

arasi dUz ugus taramasi sonuglari verilmistir.

Ucus mekanidi analizleri agisindan en énemli esneklik modeli hiicum agisina direk katki saglayan
burulma yoénindedir. Sekil 4’de de gorildigu gibi eklenen bu etki ile uygulanan kolektif degeri ugus
kosuluna bagli olarak 1-2 derece arasi degismektedir.

Literatlrde [Goulos, I. Pachidis, V., Pilidis, P., 2006] ¢oklu gévde dinamigi formulasyonu
kullanilarak pal esnekliginin UH-60 mafsalli rotor dinamigine etkisi incelenmistir ve sonuglar ugus
test verisi ile karsilastiriimistir. Bu karsilastirma sonucunda mafsalli rotorlar igin pal esnekliginin
havada aski durumu igin daha kigtikken, diz ugusta bu etkinin arttigi gézlenmistir.
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Sekil 4: Elastik palin diz ugusa olan etkisinin hizla degisimi

Sekil 4'de Coll_deg kollektif agisi, Lon_Cyc_deg boylamsal kontrol agisi, Lat_Cyc_deg yanal
kontrol agisi, Pedal_deg pedal kontroll, theta yunuslama agisi, phi ise yalpalama

acisidir.Gug_AR_hp ana rotor gucu, Gug_KR_hp kuyruk rotoru guict, Gug_toplam_hp ise toplam

gugu ifade etmektedir.

Diz ugus taramasi sirasinda elastik etkiler dahil edildiginde kollektif agisinda 0.8-1 derece arasi
artis, 150 knotta geri boylamsal kontrol agisinda 1 derece artis, yanal kontrol agisinda 0.3 derece
artis gézlenmektedir. Ozellikle kollektif agisinda tim hizlarda gézlenmekte olan artig, kontrol agi

limitlerinin belirlenmesinde oldukga énemli bir rol oynamaktadir. ileri hizla birlikte artan kollektif
ihtiyaci, VH hizinda limitlere ulasmaktadir, kati pal ile yapilan analizlerde belirlenen limit elastik
etkiler dahil edildiginde kritik bir hal alabilir.
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Sekil 5: Elastik palin otorotasyon manevrasina olan etkisi

Sekil 5’ de Coll_deg kollektif agisi, Lon_Cyc_deg boylamsal kontrol agisi, Lat_ Cyc_deg yanal
kontrol agisi, Pedal_deg pedal kontroll, theta yunuslama agisi, phi ise yalpalama
acisidir.Gig_AR_hp ana rotor glict, Gli¢g_KR_hp kuyruk rotoru gtict, Glg_toplam_hp ise toplam
glgu ifade etmektedir.

Otorotasyon analizleri 50-100 knot i¢in yapiimistir. Otorotasyon testlerinde minimum kollektif degeri
kritiktir. Hava aracinin agirthidi arttikga kollektif girdisinin degeri artmakta, daha dusuk kalkis
agirliklarinda ise kollektif ayar(trim) degerinin daha dusik degerlere ulastiyi gdézlemlenmektedir.

Otorotasyon analizlerinde kollektif agisinda 0.7 derece artig, geri boylamsal kontrol agisinda
otorotasyon hiziyla birlikte artan 0.2-0.7 derece artig, yanal kontrol acisinda ise azami 0.1 derece
gibi ihmal edilebilcek bir artis gézlenmektedir.

Boylamsal kararlilik analizlerinde, boylamsal kontrolin hizla degisim egrisinin egiminin notr hatta
pozitif oldugu Sekil 7°deki otorotasyon kosulunda goérilmektedir. Fakat boylamsal kontrolin
degisimi 20 knotlik hiz araliginda oldukga kuguktir ve elastik etkiler dahil edilince meydana gelen
kararhlk problemi, yatay dengeleyicinin montaj agisi degistirilerek ¢oztlebilir.
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Statik Boy. Stabilite Analizleri (sabit Kollektif girdisi)
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Sekil 6: Elastik palin diz ugus boylamsal kararliliga etkisi

Statik kararhlk sistemin herhangi bir etki kargisinda denge noktasina geri donebilme egilimidir.
Helikopter icin boylamsal kararhlikta 6nemli olan kontrol egimi, boylamsal kontroliin hizla ve normal
yuk faktéri ile olan degisimidir. Hiza bagli boylamsal kararhlikta, boylamsal kontrolln hizi
arttiracak sekilde énefileri gitmesi gerekir. Genellikle helikopterin ileri hizi arttikga, rotorun tip path
dizlemi geri ¢irpar dolayisiyla kontrol dizleminin hava aracini dengede tutacak sekilde 6ne
egilmesi beklenir [Johnson, 2013]. Kontrol degisimlerini hesaplamanin en kolay yolu, kontrol kolu
pozisyonunun hiza bagh grafigini ¢izdirmektir. Manevra ya da denge noktasi igin gerekli olan
kontrol pozisyonu en iyi sekilde aeroelastik analizleri sonucunda hesaplanir.

Ozetle statik boylamsal kararliliktan bahsedebilmek igin, boylamsal kontrol-hiz grafiginin egiminin
negatif olmasini beklenir. Boylamsal kararlilik-diiz ugus analizlerinde elastik pal ile birlikte egim
degismekte ve azalmaktadir. Elastik etkiler dahil edildiginde bu egimin 0.031°’den 0.026’ya dustugu
ve boylamsal kararliligin kétulestigi Sekil 6’da Boylamsal kontrol agisinin hizla degisim grafiginde
gOsterilmektedir.

7
Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



AKEL, KARGIN ve KAYRAN

UHUK-2016-010

Geri

ileri

Statik Boy. Stabilite Analizleri (sabit Kollektif girdisi)

irtifa=4k ft, DISA=8
MTOW = 5448kg, X, = -0.25m,

180

2¢ V—?ﬁﬁv
NS —A— OtoRbdr elastik etkiler
A A A A OtoRbdr kati pal
A A v
1 o V-V iy VvV —¥— OtoRbag elastik etkiler
O V'  OtoRbag kati pal
0 a| O  Seyir kati pal
0 —©— Seyir elastik etkiler
—+— Vne elastik etkiler
-1 +  Vne kati pal
O  Climb kat pal
2 —&8— Climb elastik etkiler
-3 G\e\&e
4 © 0 o o)
-5
-6
+.

-7 C L L

60 80 100 120 140

KIAS

Sekil 7: Elastik palin boylamsal kararlilik analizlerine olan etkisi

Boylamsal kararlilik analizleri diiz ugus, tirmanma, Gzerine gikilmayacak hiz (NE hizi) ve
otorotasyon icin ayri ayri yapilmistir. Her kosul igin boylamsal kararlihgin bakilacagi hiz araligi
farklilik gosterir ve CS29’da [2012] tanimlanmistir. Sekil 6’da verilen seyir kosulu Sekil 7°de
tekrarlanmigtir. Boylamsal kontol-hiz grafiginin negatif egiminin seyir dahil tim kosullar igin
azaldigini hatta otorotasyon analizlerinde egimin pozitife dondigu ve boylamsal kararlihgin elastik
etkiler dahil edildiginde bu kosul icin saglanamadigi Sekil 7’de gérulmektedir. Dolayisiyla kararlilik

analizlerinde de elastik pal etkilerinin dahil edilmesi olduk¢a 6nemlidir.
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Sekil 8 :Dymore diiz ugus analizleri elastik pal deplasmanlari

Sekil 8 de sunulan Dymore sonuglarinda grafik sirasiyla burulmaya badli, kollektif, boylamsal ve
yanal deplasmani gdstermektedir. Negatif deplasman o ydénde uygulanmasi gereken kontrol
acisinin belirtilen miktar kadar artcagini gosterir. Sonuglar degerlendirildiginde, aski durumunda
1.25 derece kollektif artisi, dusuk hizlarda 1.1 dereceye ulagsmakta 150 knotta ise 1.5 derece
olmaktadir. Ozgiin modelleme sonuglarinda kollektif ileri hizla birlikte degismemekte ve sabit
olarak 1 derece degismektedir. Burada Dymore sonuglari ileri hizla degisen kollektif kontroll
acisindan literaturle tutarlilik gostermekte, 6zgiin modelleme ise deger olarak Dymore sonuglarina
yakin ancak sabit kalmaktadir. Boylamsal kontroldeki degisim aski durumunda O derece 150
knotta ise 0.8 derece dedismekte ve 6zgin modelleme ile tutarlilik gdstermektedir. Yanal kontrol
ise yine aski durumunda 0 derece, 150 knot diiz ugus kosulunda ise 0.4 derece artmaktadir bu
deger 6zglin modellemede 0.3 derecedir.
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SONUG

Bu calismada helikopter palinin burulma yoéntndeki elastik davranisi modellenerek ugus mekanigi
analizlerine etkisine bakilmistir. Burulma yénundeki elastik etki en ¢cok kolektif komutunu
degistirmistir ve ¢esitli manevralar ve kararlilik analizlerinde bu etki incelenmistir. Ugus mekaniginin
temel calismalari arasinda olan manevra analizleri, kontrol aci sinirlarinin belirlenmesi ve kararlilk
analizleri burulma yonlndeki elastik etkiden ihmal edilemeyecek dlglde etkilenmektedir. Detayli
modelleme analiz suresi ve maliyet acisindan gerekli gérilmemekte ancak literaturde [Volkin,
2002] de belirtildigi gibi kati pal modelinin yetersiz kaldigi analiz sonuglarinda sunulmaktadir.

Gulncel modelde elastik etkilerin dahil edilmesiyle kollektif agisinda ileri hizdan bagimsiz olarak 1
derece, boylamsal kontrolde aski durumda 0’a yakin 150 knotta ise 1 derece degisim gézlenmekte
ve bu degisim kritik kosullarda, kontrollerin limite dayanmasi ile olduk¢a 6nemli hale gelmektedir.
Yanal kontrol agisindaki degisim oldukca kuguktir.

Ayni zamanda boylamsal kararlilik analizlerinde, seyir,tirmanma ve Vne kosullari icin boylamsal
kontrol-hiz grafiginin egimi azalmakta, kararllk kotulesmekte, otorotasyonda ise boylamsal
kararlihgin saglanamadigi kosul olusmaktadir.

Ozellikle kollektif siniri belirlenirken ve boylamsal kararlilik gibi ugus mekanigi agisindan énemli
analizlerde, burulma ydnundeki elastik etkilerin kaba bir modelle dahil edilmesi sonuglari beklenen
Olgude etkilemis ve kollektif agisinin ileri hizla olan degisimi harig literatur ve Dymore sonuglariyla
tutarliik gostermistir. Literatire ve Dymore sonuglarina goére kollektif kontroll aski durumunda 1
derece degisirken bu deger yuksek ileri ugusta artmalidir, Dymore sonuglarinda bu deger 150
knotta 1.5 dereceye kadar ¢ikmaktadir. Glincel ¢calismada bu degisim goriilememekte 1 derecelik
degisim aski ve ileri hiz ugus durumu igin hemen hemen sabit kalmaktadir. Daha detayli ve
dinamik bir modelleme ile birlikte bu etkininde gézlemlenmesi mimkundur.

Elastik etkilerle birlikte boylamsal kararliligin kétilesmesi de literatirde [Houbolt J. C., Brooks G.
W.] belirtiimekte ve Sekil 7°de gosterilmektedir.

ileriye yonelik calismalarda diger eksenlerdeki elastik etkiler modellenerek daha detayl analizler
yaplilabilir. Detayli modelleme 6zellikle rotor yUklerinin daha dogru hesaplanmasinda ve yuk
analizlerinde faydali olacaktir. Elastik etkilerin detayl olarak dahil edilmesinin 6zellikle yuksek hiz
manevralarinda hub momentlerinin ve eksen digi rotor tepkilerinin tahmin edilmesinde énemli rol
oynadigi literatlirde de belirtiimektedir [Goulos, I. Pachidis, V., Pilidis, P., 2006].
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