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OZET

Bu ¢alismada dbéner kanatlar lizerindeki ¢irpinma kararsizliginin incelenmesi amacglanmistir.
Cirpinma kararsizligi daha ¢ok sabit kanatlar icin 6nem tegkil etse de, déner kanatlarin da
cirpinma kararsizligina girmesi mimkiindiir. Oyle ki, sertifikasyon otoriteleri tarafindan
helikopterin ¢irpinma kararsizligina girmedigi test ya da analiz sonuclari ile gésterilimesi
istenmektedir. Dolayist ile bu ¢alisma bir helikopterin ugusg testlerine gitmeden énce analitik
ybntem ile ¢irpinma kararsizligini belirleme, ayrica belirlenen kararlilik sinirlari igerisinde
helikopter kanadinin yapisal tasarimini en uygun kosula getirmede yardimci olmayi
amaclamaktadir. Bu ¢alismada gerceklestirilecek olan ¢irpinma analizleri, literatiirde klasik
¢irpinma olarak da adlandirilan, hatveleme ve flaplama serbestliklerinin birlesik hareketleri
incelenerek gercgeklestirilecektir. Analizlerde kullanilacak olan yapisal model elastik bir
kanadin flaplama ve hatveleme serbestlik denklemlerinden olugacaktir. Aerodinamik model
ise Theodersen’in kesitler igin olan aerodinamik modeli ile olusturulacaktir. Analizler
helikopter aski durumundayken, rotorun déniis esnasindaki en kritik azimutunda, anlik
durdurulmusg pozisyonda incelenecektir. Veter yonundeki agirlik merkezi konumu
degistirilerek gercgeklestirilecek olan analizlerin sonucuna goére séniim degerleri elde edilecek
ve bu séniim degerlerine gbre ¢irpinma kararlilik sinirlari belirlenecektir.

GIRIS
Doéner kanatlarin aeroelastik yapilari incelenirken karsilagilan tehlikeli durumlardan biri de
cirpinma kararsizhgidir. Bu kararsizlik hava ile yapinin elastik modlari arasindaki ener;ji
transferi sonucunda ortaya gikmaktadir. Déner kanatlarin girpinma analizlerini sabit kanat
yontemiyle ¢dzmek yanlis olur. Veter yonundeki agirlik merkezinin elastik eksene olan
uzakhgi sonucunda merkez kag¢ kuvveti, flaplama ve hatveleme serbestliklerinin birlesik
olmasini saglar. Ayrica rotorun dénistinden dolayi hareket denklemlerine tenis raketi etkisi
de danhil edilir. ileri hiz analizlerinde olusan periyodik kuvvetlerin varli§i da déner kanat
analizlerini sabit kanatlardan ayirmaktadir [Chopra, 2011]. Doner kanatlardaki ¢cirpinma
kararsizligindan kaginmak amaci ile hemen hemen her helikopterde agirlik balansi
yapiimaktadir. Kanadin ucuna yuk tagimayan bir agirlik elamani koyularak yapilan bu balans
sayesinde, veter yonindeki agirlik merkezi elastik eksenin onine dogru ¢ekilmeye
calisilmakta ve bu sayede cirpinma kararlligi saglanmaktadir [Bramwell, 2001].
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Cirpinma analizlerini gergeklestirmek igin literattirde Ug temel ¢6zim teknigi bulunmaktadir.
Bunlardan birincisi k metodu olarak adlandiriimaktadir. Bu metotta basit harmonik hareketi
temel alan aerodinamik model kullaniimakta ve ¢6ziim olarak da basit harmonik hareket
varsayllmaktadir. Bu metot digerleri arasinda en basit ydontem olmakla birlikte, sadece
cirpinma noktasinda, yani sénimlemenin sifir oldugu noktada dogru sonu¢ vermektedir. Bu
metotta sisteme yapay sonumleme eklenmektedir. Bunun sebebi sistem igin varsayilan
harmonik hareketin devamliligini saglayabilmektir [Beaubien, 2006]. Bir diger yontem olan
p-k metodunda ise aerodinamik olarak basit harmonik hareket kullanilirken, ¢6zim icin genel
hareket varsayillmaktadir. Bu yéntem 6zellikle sabit kanatlar icin ¢ok iyi sonu¢ vermektedir.
Fakat ¢c6ztUm icin belirlenen baslangic indirgenmis frekans (k) degerinin segcilisine gore sonug
farkhlik gosterebilmektedir. Yaygin olarak kullanilan sonuncu yéntem ise p metodudur. Bu
metot hem aerodinamik hem de ¢6zim icin genel hareket varsayimi Uzerine olusturulmustur.
Aerodinamik olarak diger yontemlere gore daha karmasik oldugu icin ¢6zUmu daha zor olsa
da, sénum degerini her noktada dogru vermektedir [Nibbelink, 1992]. Her noktada dogru
sonug¢ verdigi icin ve tekrarlamali ¢6zim gerektirmeden tek bir asamada ¢ézuldiginden
dolayi hizli ¢6zim sagladidi icin bu makalede p metodu kullanilacaktir.

Cirpinma kararhhgi analizleri aski durumundaki helikopter rotorunun dénis esnasindaki en
kritik azimutunda sabit kesitli elastik kanat kullanarak t¢ boyutlu bir model ile
gerceklestirilecektir. Kesit denklemlerinden kanat genisligi boyunca olan tg¢ boyutlu
denklemlere gegis Galerkin metodu ile gerceklestirilecektir. Analizlerde kullanilacak olan
sabit kesitin 6zellikleri UH60 helikopter kanadinin 6zelliklerinin ortalamasi alinarak
olusturulacaktir. Belirlenecek olan kesitlerdeki yapisal denklemler Theodersen’in teorisindeki
aerodinamik denklemlerle birlestirilecek ve tek bir 6zdeger problemi haline dénustirulecektir.
Daha sonra 6zdeger problemi ¢oziiminden elde edilen kdklere bakilarak her bir modun
frekansi ve sénimleme degeri belirlenecektir. Analizler veter yonundeki agirlik merkezinin
yeri degigstirilerek tekrarlanacaktir. Yapilan analizler sonucunda sénumleme degerinin
negatiften pozitife gectigi sinir noktasi ¢irpinma kararhigi sinir noktasi olarak belirlenecektir.
Analizler ¢6zim hizi zamana bagli analizlere gére daha iyi oldugu igin 6zdeger problemi
formunda ¢ozulerek gerceklestirilecektir.

YONTEM
Yapisal Model

Elastik rotor kanadinin iki boyutlu kesiti igin flaplama ve hatveleme serbestliklerinin kuvvet
denkligi asagidaki sekilde G¢ boyutlu bicimde incelenebilir. (Sekil 1)
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Sekil 1: Kanat Kesiti icin Flaplama ve Hatveleme Kuvvet Denkligi

Yukaridaki sekildeki kuvvet denkligine gére kanadin kesiti icin flaplama ve hatveleme hareket
denklemleri asagidaki gibidir.

.. N deo d*h d ) R dh
mh+mxcg9—mxcg<9+ra)+Elm—E mo J; ydya =1Ly )

- . - , dh d’ ., d , (F do
mky, 0 + mx.gh + mQ*ks,0 + mx 4 TE_G]F_kmE mQ fr ydya = My (2)

Denklem (1) kesit Uzerindeki kuvvet denkligine gore, denklem (2) ise kesit tzerindeki
moment denkligine gore elde edilmigtir. Denklem (1) ve denklem (2) igerisinde bulunan
aerodinamik kuvvet ve momentler denklemlerden ¢ikarildigi zaman elastik kanat kesiti igin
yapisal model elde edilir. Yapisal modelin dogrulugunu kontrol etmek amaci ile UH60
kanadinin dzellikleriyle (Cizelge 1) aerodinamik kuvvetler sifir kabul edilerek ¢6zim yapildi
ve sonuglar Dymore ¢oklu cisim dinamigi programinda modellenen menteseli doner kanadin
dogal frekans sonuglari ile karsilastirildi. Cizelge 2 deki sonuglara gore yapisal model ile
Dymore sonuglari 6zellikle flaplama modlarinda ve hatvelemenin ilk modunda birbirine
yakinlik gostermektedir.
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Cizelge 1: UH60 Kanat Kesit Ozellikleri

Parametre Deger Birim
m 0.72 kg/m
e 0.38 m
R 8.18 m
p 1.20 kg/m3
C 0.53 m
X 0 m
Q 27.02 rad/s

k2, 5.89 x 1074 m
El 65390 Nm?
GJ 70820 Nm?

Cizelge 2: Yapisal Denklem ile Dymore Modeli Dogal Frekans Kargilagtirmasi

Mod # Dymore[rad/s] Yapisal Denklem[rad/s] Mod Tipi

1 27.99 27.99 Flaplama
2 103.78 103.80 Flaplama
3 2596.65 2598.16 Hatveleme
4 7789.51 7951.76 Hatveleme

Kesit denklemlerinden kanat genisligi boyunca olan t¢ boyutlu denklemlere gegis Galerkin
metodu ile saglandi. Flaplama ve hatveleme icin ilk iki mod sekilleri varsayilarak hareket
terimleri denklem (3) ve (4) te goriuldigu gibi ifade edildi.

h(r,t) = yn, (@) qn, (&) + v, (1) qn, (1) (3

6(r,t) = ve, ()0, (1) + v6,(r)qs, (1) (4)

Varsayilan mod sekillerinin kanat genigligi boyunca degisimi asagidaki formullerle ifade
edildi.

Yh,(r) =1 (5)

Yh,(r) = %(157’7 — 631> + 10573 — 41r) (6)
1

Yo, (r) = > Br—r?) (7)

Ye, (1) = 3%(2901‘3 —1537r> — 1057) (8)

Flaplama mod sekilleri bir ugta menteseli diger ucta serbest sinir kosulunu saglarken,
hatveleme mod sekilleri ise bir ugta ankastre diger ugta serbest sinir kosulunu saglamaktadir.
Varsayilan mod sekillerinin kanat boyunca grafiksel olarak degisimi Sekil 2 ve Sekil 3 te
gOsterilmistir.
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Sekil 2: Flaplama Mod Sekilleri
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Sekil 3: Hatveleme Mod Sekilleri
Aerodinamik Model

Theodersen’in aerodinamik teorisi sikismayan akista basit harmonik salinimli ince kanatlar
icin turetilmistir. Teorinin turetiimesi lineer potansiyel-akig teorisinin temellerine dayanir.
Tasima kuvveti hem sirkilar hem de sirkular olmayan terimleri igerirken, ¢eyrek veter
etrafindaki hatveleme momenti tamamen sirkllar olmayan terimlerden olusur. Theodersen’in
aerodinamik teorisine gére tasima kuvveti ve hatveleme momenti denklemleri denklem (9) ve
(10) da verilmistir.

Ly, = 2mpUbC (k) [h +U8+b (5 - a) 6] + mpb?(h + U6 — bab) 9)
1. . 1 a\.
- _ 3|2 S 10
Mg = —mpb [2h+U9+b(8 2)9] (10)
5

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



CICEK, KAYRAN UHUK-2016-054

Denklemlerde gorulen C (k) sirkilar kisimi olusturan terimdir ve karmasik sayidir. C(k),
indirgenmis frekans (k) degerine baghdir ve denklem (11) de gosterildigi gibi hesaplanmigtir.

__ H2Mm
HP (k) + iH$? (k)

C(k) (11)

Denklem (11) de gérilen Hl(z)(k) terimi ikinci dereceden Hankel fonsiyonudur ve denklem
(12) de g6ruldugl gibi birinci ve ikinci dereceden Bessel fonsiyonlari seklinde ifade edilebilir.

H® (k) = Jo (k) — i¥, (k) (12)

Denklemler icerisinde gdrulen indirgenmis frekans degeri iki sekilde dogru olarak girilebilir.
Birinci yontem p-k metodu olarak bilinmektedir. Baslangi¢ olarak bir k degeri girilip ¢6ziim
yapilir. C6zim sonucu elde edilen frekansa gore k = bp/U formuilu ile yeni bir k degeri
hesaplanir ve girilen ile elde edilen k degeri arasinda belli bir tolerans miktari kadar fark
kalana kadar bu islem tekrarlanir. istenilen tolerans miktarina ulasinca elde edilen k degeri o
adim icin kullaniimasi gereken dogru k degeri olarak kabul edilir. ikinci ve bu makalede
kullanilan yontem ise p metodu olarak bilinmektedir. Bu yontemde k degeri icin bir tahmin
yapilmaz ve oldugu gibi k = bp/U yazilir, bu sekilde denklemin bilinmeyeni olan frekans
degeri p 6zdeder probleminin icerisine monte edilmis olur.

Birlesik Coziim

Yapisal modelin igerisinde bulunan aerodinamik terimler Theodersen’in aerodinamik teorisine
gore yazildiginda denklem (13) ve (14) elde edilir. Hatveleme ekseni ¢eyrek veterden gectigi
icin aerodinamik denklemler icerisinde bulunan a terimi “-0.5” olarak alinmigtir. Ayrica rotorun
donls hizindan dolayi her kesit farkli hiz gorecedi icin denklemler icerisinde bulunan hiz
terimi de U = Qr seklinde yazilmigtir.

. 1 .. , . d*h
(m —mpb?)h + (mxcy - Enpb3) 6 — 2mpQrbC(k)h — 2mpQrb?C (k) + npb?Qr)6 + Elm
(13)

d szR ay 2 (9+ dg) 2mpQ2r?bC (k)6 = 0
ar\" ), Yy ) T e \B T TGy T AP N

1 3\ 5 , 3 Ay 3 , dh - dzo
(mxcg +§npb )h+(mkm+§npb )9+1pr Qre + mx.4Q ra+mﬂ k0 _G]T

dr2
5 d 5 R de (14)
_kmE mQ f ydyE =0

Bir sonraki asamada ise Galerkin metodu uygulanmistir. Galerkin metoduna gore, hareketler
kanat boyunca degisen mod sekillerine goére ifade edildikten sonra kuvvet denkliginden
olusan denklem (13) [yhm(r)dr] ile carpilmis ve moment denkliginden olusan denklem (14)
[ygk(r)dr] ile carpilmis ve kanat boyunca integrali alinmistir. Boylece kesit denkleminden g

boyutlu denkleme gecis saglanmistir. Gerekli dizenlemeler yapildiktan sonra denklem (15)
teki genel ¢6zim formu elde edilmigtir. Denklem (15) igerisinde bulunan matrislerin
elemanlarinin icerikleri ekler béliminde verilmigtir.

[M]G +[Clg + [Klqg =0 (15)
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Cdzumlerde harmonik hareket gibi bir varsayimda bulunulmadigi igin q parametresi denklem
(16) da gosterildigi gibi ifade edilebilir.

q(t) = ge**
q(t) = pgeP* = pq(t) (16)
G(t) = p*gePt = p?q(t)

Denklem (16) da verilen gbsterim denklem (15) icerisine monte edildigi zaman asagidaki
¢6zim formu elde edilir.

{p*[M] +pICl +[K]}q = 0 (17)
det(p?[M] + p[C] +[K]) = 0 (18)

Denklem (18) deki determinantin ¢dzimunden elde edilen koklerin sanal kisimlari frekansi
verirken, reel kisimlari da sdnumleme degerini vermektedir.

Yapilacak olan analizlerin sonucunda Sekil 4 te gosterilen 6rnekte oldugu gibi sonuglarin
elde edilmesi planlanmaktadir. Sekildeki sonuglar rotorun farkli modlarinin, ileri ugus hizina
go6re sOnim degeri degisimini gostermektedir. Sifir sonim noktasini kesen cizgiler o modlar
icin ¢cirpinma kararhlik sinirini belirlemektedir. Literatirde yaygin olarak kullanilan girpinma
kararlihgi degisimi gézlemleme yontemi bu sekildedir.

Damping vs. mass axis localion
First Torsion Mode
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Sekil 4: Farkli Modlar icin Séniim Degerinin Veter Konumuna Gére Degisimi [Nibbelink,
1992]

SONUC

Bu calismada bir helikopterin ¢irpinma serbestliginin sinirlarini belilemek amaciyla
olusturulan yapisal ve aerodinamik modellerden bahsedilmistir. Bu modellerin birlesik ¢6zim
yontemi kullanilarak yazilacak olan bir bilgisayar programi sayesinde devam eden bir proje
surecinde, rotor tasarimindaki degisikliklerin ¢irpinma kararsizligina olan etkisi hemen
anlasilabilecek ve tasarim bu sekilde yonlendirilebilecektir. Ayrica helikopterin sertifikasyonu
acisindan da énem teskil eden ¢irpinma kararsizliginin olmadiginin otoritelere belirtiimesi de
bu programin gerceklestirecegi analizler sonucunda olacaktir. Ozdeger ¢ozimii ile
gerceklesecek analizler, zamana bagli analizlerine gore kiyaslandiginda analiz suresinden
tasarruf saglayacaktir.
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EKLER
Agirlik Matrisi
R
My, = f (m — npbz)y,%ldr
e
M1,2 - 0
R 1
Mz = f (mxcg - Eﬂpb3>yhlyeldr
e
R 1
My, = j (mxcg - Enpb3)yh1y92dr
e
M;; =0
R
M, = j (m — npbz)y,idr
e
R 1
My = j (mxcg — Enpb3)yh2y91dr
e
R 1
My4 = f (mxcg - Enpbf“)yhzyezdr
e
R 1
M, = f (mxcg + Enpb3>yh1y91dr
e
R 1
M;, = f (mxcg + Enpb3>yh2ygldr
e
R 3
My s = fe (mk,zn + gnpb“’) Y6, dr
M;, =0
R 1
My, = f (mxcg + Enpb3>yh1y92dr
e
R 1
My, = f (mxcg + Enpb3>yh2y92dr
e
M5 =0
R
My, = f (mk,zn + —npb4) vé. dr
e
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Sontimleme Matrisi

R

Ci1= f —ZHpQrbC(k)yﬁldT
e

Cl,Z - 0

R
Ciz= f ~(2mpQrb*C (k) + mpb®Qr)yy, v, dr
e

R

Cia= f ~(2mpQrb*C (k) + mpb®Qr)yp, v, dr
e

CZ,l == 0

R
Cyz :j —27rpQrbC(k)y,%2dT
e
R
Coz = j ~(2mpQrb*C (k) + mpb*Qr)yp, v, dr
e

R
Coa = j —(2rpQrb?C (k) + mpb?Qr)yy,ye,dr
e

C3,1 == 0
Cg,z == 0

R
Cs3 =.[ npb3ﬂry51dr
e

C3,=0
Cy1=0
Cyp=0
Cy3=0

R
Cas :f npb3Qryg dr
e

Saglamlik Matrisi

R d* d R d
Kiy = | {EI==vF ——|mQ? f dy—(vk,) |1 d
1,1 fe { art ' T gy <m - Y& (yh1)>} r

Kl'z = 0

R d
K3 = f {—MXcgVn Ve, — mxcgrE(thyel) — 2npQ*r2bC (k) (vn,ve, ) }dr
e
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R
Ky, = f {=mxcg¥n, Ve, = mxcgr - (Vhlyez)—ZﬂpQZ 2bC (k) (Yn,ve,)}dr
e

K2'1:0
R( gt df (% d,
KZ.Z—f Eld 4yh2 ar mo fr ydya(yhz) dr
R
K= | (mxegn,vo, —mvegr - ® (Vnate,) — 2mpQr2bC() (1o, e
e
R
Kys = f {(=mXeg¥n, Vo, = MXegT = (thyez)—anﬂz 2bC (k) (vn,ve,)}dr
e
R d
K31 =f mxcgﬂzra(yhlygl)dr
e

R 5 d
K3, =f mxq{l r—(yhzygl)dr
e dr

R d R d
K33 = f {mﬂzkfnye - =G = 2(1’91) e = <m92 f ydyd—(wi))}dr
. r
K3‘4 = 0
R d
K41 =f mxcgﬂzra(yhlygz)dr
e
R d
Kyo =f mxcgﬂzra(yhzygz)dr
e
K4,3 = 0
R d R d
K4.4=f {mﬂzkfnyg ——G]d 2( 92) k2, na (mﬂzf ydyd—(ygz))}dr
. r
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