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OzZET

TUSAS blinyesindeki helikopter ana rotor palinin, yapisal dayanim gereksinimleri i¢in kullanilan
test sistemine ait hidrolik eyleyici yliklerinin hesaplanmasi igin bir algoritmanin geligtirimesine
gereksinim duyulmaktadir. Bahsi gegen test sistemi, pal lizerine degisken ve sabit genlige sahip
dalgali merkezcil kuvvet, kiris biikiilmesi, veter biikiilmesi ve burulma yliklerini uygulamak
amaciyla tasarlanmigtir. Bu ¢alismanin amaci, dinamik analiz, statik analiz ve kontrol sistemleri
gibi farkli disiplinleri bir araya getirilerek ortaya cikarilacak bir algoritma yardimiyla kiris benzeri
taklit bir havacilik parcasinin belirlenen kesitleri Gzerinde istenilen yukleri olusturacak eyleyici
yuklerinin hesaplanmasi ve yapilan hesaplarin kalibre edilmis bir parc¢a ile dogrulanmasidir. Bu ¢ok
eksenli ve karmasik yapili test sistemini modellemek icin MSC ADAMS programinin
yeteneklerinden faydalanilarak bir algoritma gelistiriimektedir. Geligtirilen algoritmanin
dogrulanmasi i¢gin de, lzerine kalibre edilmig gerinim pulu tabanli algilayicilar yerlestirilen déner
kiris benzeri taklit havacilik yapisi test sistemine baglanarak bir dizi test icra edilecektir.

GiRiS
Helikopterlerin tasarimi sirasinda, bilgisayar ortaminda yapilan yapisal tasarim ve analiz
faaliyetlerinin ilk ugus 6ncesi tasarim sartlari ve yukleri taklit edilerek test edilmesi gerekmektedir
[Martin ve Redolfer, 1990]. Helikopter ana rotor pali ugus icin kritik bir parca olmasi nedeniyle, test
edilmesi gereken parcalar arasinda énemli bir yer tutmaktadir.

Helikopter ana rotor pali testleri, ¢esitli yontemlerle yapilmaktadir. Bunlardan biri, pali gekme
tezgahina baglayarak merkezcil kuvvet ve aerodinamik ytklerden hesaplanan esdeger ylkle tek
eksenli olarak statik dayanim testidir [Shin, 1999]. Bir digeri ise, burulma ve bikilme direnclerini
pale olu agirlik uygulayarak elastik eksenin konumunu tespit ederek hesaplamalari dogrulamaya
dayanan basit test sistemidir [Rasuo,1980] [Ausonti-Intra ve Liu, 2006]. Ancak bu testler,
tasarimlari dogrulamakta yeterli olmadigi icin gok eksenli testlere ihtiya¢ duyulmaktadir. Bu
sebeple, pali sabit bir merkezcil kuvvet altinda birinci bikilme dogal frekansinda tahrik ederek
veter ve kiris blkilme yikleri ile burulma yuklerinin etkisi katilmaya calisilmistir [Rasuo, 2010].
Baska bir calismada ise pal sabit bir merkezcil kuvvet ylku altindayken, sabit genlige sahip dalgal
kiris bukulmesi yuku hidrolik eyleyici vasitasiyla uygulanirken veter biukulmesi ve burulma yukleri
birinci dizlem digi bikilme modunda tahrik edilerek uygulanmigstir [Lischer, 2015].

Helikopter ana rotor palinin yapisal olarak dogrulanmasi, Sekil 1'de gdsterilen test sisteminde,
veter yonunde bukulme, kirig yonunde bukilme, burulma ve merkezcil kuvvet olarak tanimlanan
yuklemeler altinda test edilmesiyle gerceklestiriimektedir. Literatirdeki test sistemlerinden farkli
olarak bahsi gegen bu yukler, sabit ve degisken genlige sahip dalgali olarak, hidrolik eyleyiciler
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yardimiyla, sadece dogrusal yénde hareket edebilen arabalar tizerine yerlestirilen yluk aktarma
yapilari aracihgiyla pale uygulanmaktadir.

Yuk uygulama noktalarinin test pargcasinin Gzerinde olmadigi ve birden fazla serbestlik derecesine
sahip bu tarz test diizeneklerinde statik yik hesaplari her zaman dogru sonuglar vermemektedir.
Havacilikta kullanilan test parcalarinin cok degerli oldugu dusindldiginde dogru yuklerle testlere
baslamak olduk¢a dnemlidir. Bu ¢alisma ile dinamik analiz, statik analiz ve kontrol sistemleri gibi
farkh disiplinler bir araya getirilerek ortaya ¢ikarilacak bir algoritma yardimiyla bu ytklerin dogru
hesaplanmasi ve kalibre edilecek kiris benzeri taklit bir havacilik pargasi lUzerinde yapilacak
testlerle dogrulanmasi hedeflenmektedir.
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Sekil 1: Helikopter Ana Rotoru Yapisal Test Sistemi [Temel, Ulu, Ulu ve Aras, 2015]

TUSAS blnyesinde yapilan yukaridaki test sisteminin hem tasarim amacina uygun calistigini hem
de test numunesi Uzerinde istenen kesit ylklerinin hangi eyleyici ylkleri altinda olusturulabilecegini
hesaplamak icin “Déner Kiris Benzeri Havacilik Yapilarinin Yapisal Testi icin Eyleyici YUki
Hesaplama Algoritmasi ve Cok Eksenli Test ile Dogrulanmasi” ¢alismasi baslatiimistir.

YONTEM VE UYGULAMALAR
Eyleyici Yiikii Hesaplama Algoritmasi igin Yapilan Faaliyetler

Bu ¢alisma kapsaminda dncelikle test sitemini daha anlasilabilir kilmak icin Sekil 2’deki serbest
cisim diyagrami olusturulmustur. Eyleyici yik uygulama noktalari, sinirlayici eleman tepki yikleri
ve test sisteminin tepki ylkleri diyagram tzerinde gdsterilmistir.

Araba Tepkisi1

Araba Tepkisi 2

Sekil 2: Serbest Cisim Diyagrami

Doner kiris benzeri bir havacilik yapisini taklit edecek ve test sistemine takilabilecek baglanti ara
yuzlne sahip aliminyum bloktan bir parga urettiriimistir. Sekil 3'de gorebileceginiz teknik resimdeki
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boyutlarda iretilen bu parca esas alinarak galismalar yapilmaktadir. Urettirilen parcanin, ilgili
kesitlerindeki yuklerin hesaplanarak eyleyici yuk hesaplama algoritmasina girdi olarak
kullanilabilmesi icin MSC Patran paket programiyla sonlu elemanlar modeli hazirlanmistir.
Olusturulan sonlu elemanlar modeli, 117212 adet dizgun alti yizli ve 8 dugum noktali (HEX8)
eleman ve baglanti noktalarini modellemek icin 4 adet RBE2 eleman ile modellenmistir. Bu model
serbest sinir kosullari altinda sonlu elemanlar metoduyla MSC NASTRAN programinda modal
analize tabi tutulmustur. Sonlu elemanlar modeli ve ilk ¢ esnek mod sekline ait sonuglari Sekil 4’te
gOrulebilir.
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Sekil 3: Doner Kiris Benzeri Yapinin Teknik Resmi (Buttn boyutlar mm’dir.)
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Sonlu Elemanlar Modeli 2. Mod Sekli [181.55 HZz]

3. Mod Sekli [250.85 Hz]

1. Mod Sekli [65.951 Hz]

Sekil 4: Sonlu Elemanlar Modeli ve ilk Ug Esnek Mod Sekline ait Sonuglar

Eyleyici yik hesaplama algoritmasi, test sisteminin MSC ADAMS paket programinin dinamik
modelleme yetenegine ek olarak Durability modulu ile Microsoft Excel paket programi kullanilarak
olusturulmaktadir. Bu baglamda MSC Adams programinda birbirinin simetrigi olan 2 adet 4
serbestlik dereceli ylk uygulayici yapi ve taklit pargadan olusan dinamik analiz modeli
olusturulmustur. Modelde eyleyici yukleri tek bilesenli kuvvet elemanlariyla uygulanirken, tamami
mafsalli yik uygulama yapilari mentese tipi bag elamanlari ve kiresel mafsal baglantilari ile
modellenmigstir. Olusturan modele doner kiris benzeri parga, sonlu elemanlar analiziyle olusturulan
modelden yaratilan esnek parga dosyasi araciligiyla eklenmistir. Bu dosyanin eklenmesiyle MSC
ADAMS programinda modellenen doner kiris benzeri parga esneme 6zelligine kavusarak ADAMS
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ara ylzunde parga Uzerindeki yukler okunabilmektedir. Bu islemler sonucunda ortaya ¢ikan MSC
ADAMS modeli Sekil 5’'te gorulebilir.

Sekil 5: MSC ADAMS Dinamik Analiz Modeli

Olusturulan dinamik analiz modeli, Durability modultndn kabiliyetleri kullanilarak, doner kirig
benzeri parga Uzerindeki ilgili gerinim degerleri okunmaktadir. Okunan gerinim yukleri Microsoft
Excel programinin kabiliyetleri ve MSC ADAMS programinda olusturulan kalibrasyon dinamik
analiz modelinden elde edilen veriler kullanilarak kesit yuklerine ¢evrilmektedir.

MSC ADAMS programinda olusturulan dinamik analiz modelinde Cizelge 1’de gdsterilen eyleyici
yukleri kullanilarak doner kiris benzeri taklit havacilik pargasi tzerindeki gerinim olusturacak
dinamik analiz modeli olusturulmustur.

Cizelge 1: Dinamik Analiz Modelinde Kullanilan Eyleyici Yikleri
Eyleyici ismi Yiik [N]
Merkezcil Kuvvet 99964
Kiris Bukulmesi 1 1040
Kiris Bukilmesi 2 1018
Veter Bikulmesi 1 1028
Veter BikUlmesi 2 1006
Burulma 1004
Daha sonra dinamik analiz modelinden elde edilen gerinim dederlerini, kesit ylklerine cevirmek icin
MSC ADAMS ortaminda hazirlanan kalibrasyon modeli ve Microsoft Excel programi kullanilarak
bilinen yukler altinda gerinme pulu tabanl algilayicilarin ham ¢iktilarindan ilgili kesit yuklerine
ulasilacak kalibrasyon katsayilari hesaplanmistir. MSC ADAMS’ta olusturulan kalibrasyon dinamik

analiz modeli Sekil 6’da, dinamik analiz sonucu elde edilen gerinim degerleri kullanilarak bulunan
kesit yukleri ise Cizelge 2'de gosterilmistir.

Sekil 6: MSC Adams Kalibrasyon Dinamik Analiz Modeli
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Cizelge 2: Dinamik Analiz Modelinden Elde Edilen Kesit YUkleri
Algilayici ismi Kesit Yiikii
Merkezcil Kuvvet 96970 N
Kirig Bukulmesi 1 -262 kKNmm
Kirig Bukllmesi 2 -250 kNmm
Veter Bukulmesi 1 703 KNmm
Veter Bukulmesi 2 | 703 kNmm
Burulma 145 KNmm

Yapilan hesaplamalar sirasinda MSC ADAMS programinda ¢alisan benzetimlerden alinmig érnek
bir analiz sonucunun ekran goruntisu Sekil 7’de gorulebilmektedir.

Sekil 7; Dinamik Analiz Sonuglari (Abartilarak Gésterilmistir.)
Cok Eksenli Test ile Dogrulama Faaliyetleri

Eyleyici yikl hesaplama algoritmasinin dogrulanmasi icin Grettirilen déner kiris benzeri parca
Uzerinde gerinim pullari yerlesimi Sekil 8'de gorildigu gibi yapilmistir. Gerinim pullari yerlegimi
gerceklestirildikten ve kdpri devreleri olusturulduktan sonra déner kiris benzeri taklit havacilik
parcasi test dizenegine baglanmadan 6nce arti ve eksi yonlerinde veter yéniinde bikulme, kiris
yoninde bikilme ve burulma kalibrasyon iglemlerine tabi tutulmustur. Arti ydondeki merkezcil
kuvvet dlcimlemesi ise test dlizenegine baglanarak gerceklestiriimistir. Doner kiris benzeri taklit
parcanin arti ydnindeki burulma kalibrasyonu gergeklestirilirken ¢ekilen bir fotograf Sekil 9'da
goérilebilir.

UST cB1 c82

FB1 qQ cF FB2
$61/2 se1/4 $61/3 s61/2
sG3/a 562/3 sG2/4)l 563/a

CB1 CB2

STA400 STA300

Sekil 8: Taklit Parca Gerinim Pulu Yerlesimi

Kalibrasyon isleminin tamamlanmasinin ardindan dinamik analiz modelinde kullanilan eyleyici
yukleri test dizenegine baglanan doner kiris benzeri taklit parcaya uygulanmistir. Uygulanan
yuklerin taklit parga tzerinde olusturdugu yukler kalibrasyonu yapilmis algilayicilardan elde edilen
sonuglar Cizelge 3'te gosterilmistir. Cok eksenli test sirasinda gekilen videolardan alinan ekran
goruntileri de Sekil 10’da gosterilmistir.

Hesaplanan kesit yukleri ile test sirasinda doner kiris benzeri taklit parca Uzerindeki kalibre edilmis
algilayicilardan elde edilen kesit yukleri karsilastirilarak eyleyici yik hesaplama algoritmasinin
dogrulanmasi ile ilgili detaylar sonug¢ bélimiinde anlatiimaktadir.
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Cizelge 3: Cok Eksenli Test ile Elde Edilen Kesit Yukleri

Gerinim Pulu ismi | Kesit Yiikii

Merkezcil Kuvvet 99004 N

Kirig BUkulmesi 1 - 257 kNmm

Kirig Bukllmesi 2 -267 KNmm
Veter BUkilmesi 1 645 KNmm
Veter BUkilmesi 2 699 KNmm

Burulma 161 kNmm

Sekil 10; Cok Eksenli Test ile Dogrulama
SONUC
Ddéner kiris benzeri havacilik yapilarinin yapisal testi icin eyleyici yukt hesaplama algoritmasi ile
ilgili yapilan bu galismalar sonucunda, algoritmadan ve testten elde edilen kesit yiki sonuglari ve
6
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bu sonuglarin kargilastiriimasi igin kullanilan mutlak ylizde hata oranlari Cizelge 4’te gosterilmistir.
Elde edilen mutlak yluzde hatalarina bakildiginda tum kesitlerdeki hata oraninin %10’un altinda
oldugu goérilmektedir. En ylksek mutlak ylizde hatasi ise %9.32 ile burulma yUikinU okuyan
algilayicidan gelmektedir. Bu calisma ile modelleme ortami gergek test kosullarina yaklastiriimaya
cahsiimistir. Test sonuglarini dogrudan etkileyen, ancak modellenmesi olduk¢a zor olan sicaklik,
surtunme, malzeme Ozellikleri, baglanti elemanlari ve benzeri kosullar géz 6ninde
bulunduruldugunda elde edilen hata oranlarinin glavenilir bir test baslangici icin kabul edilebilir
dizeyde oldugu sdylenebilir.

Cizelge 4: Test ve Analiz Sonucunda Elde Edilen Sonuglarin Karsilastiriimasi

Algilayici ismi Kesit Yuki Mutlak%
gray Analiz Test Hata
Merkezcil Kuvvet 96970 N 99004 kN 2.05

Kiris BUkilmesi 1 -262 KNmm | - 257 kKNmm 2.03
Kiris Bukllmesi 2 -250 kKNmm | -267 KNmm 6.44
Veter Blkllmesi 1 703 KNmm 645 KNmm 9.05
Veter Blkillmesi 2 703 KNmm 699 KNmm 0.63
Burulma 146 KNmm 161 KNmm 9.32
Eyleyici yuk hesaplama algoritmasi gelistiriimesine, dinamik analiz modelinde iyilestirmeler
yapilarak ve algoritmayi otomatiklestirmek icin yapiimasi planlanan ADAMS ve Microsoft Excel

programlarinin konusturulmasi ile devam edilmektedir. Algoritmadaki bu iyilestirmelerin ardindan

yapilan ¢alisma gergek bir helikopter pali GUzerinde denenerek gelistiriimeye devam edilecektir.
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