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OZET

Bu calismada, basit bir model icin farkli doJruluktaki aerodinamik ve yapisal modellerle
aeroelastik modelleme ve analiz uygulamalari anlatiimaktadir. Hava araglarinda agirlik ve
performans kriterlerinden dolayi hafif ve esnek yapilarin daha ¢ok tercih edilmesi ve
sertifikasyon gereksinimleri, aeroelastik analizleri giin gegtikge daha gerekli kilmaktadir.
Ayrica, 6ntasarim evrelerinde basit modellerin daha kullanigli olmasi bu analizlerin
olabildigince pratik ve hizli yapiimasini sart kosmaktadir. Bu ylizden makalede basit
aeroelastik modellemelerle, detayli ¢bziimlere yakin sonuglar alinabildiginin gésterilmesi
amaclanmigtir. Analizler plaka modeli icin gergeklegtirilmistir. Calismada dort farkli
aerodinamik yéntem ve (¢ farkll yapisal model kullaniimigtir. Aerodinamik ve yapisal
modeller birbirine baglanarak dért farkli aeroelastik model olusturulmus ve ¢éziimler, analitik
yaklasimlar ve paket programlar araciligiyla gerceklestirimistir. Sonucunda, farkli yapisal ve
aerodinamik modellerle iraksama ve ¢irpinma analizleri gerceklestiriimis ve aeroelastik
modeller arasi kiyaslama yapilmigtir. Olugturulan aerodinamik, yapisal ve aeroelastik
modellerin helikopter yatay kuyrugu icin gelistirilmesi planlanmaktadir.

GIRIS
Aeroelastisite hava araci yapisindaki aerodinamik, elastik ve atalet kuvvetlerinin bileske
etkilerini inceler. Eger ki hava araci yapilari tamamen rijit olmus olsaydi aeroelastik etkiler
olusamazdi. Ancak modern hava araci yapilari oldukga esnektir ve bu farkli gesitteki
aeroelastik fenomene yol agmaktadir. Aslinda temel neden sadece esneklik degil; esnek olan
yapida yapisal deformasyonlarin fazladan aerodinamik yik indiklenmesine neden olmasidir.
Bu aerodinamik ylkler, yapisal deformasyonlarin artmasina ve dolayisiyla daha da fazla
aerodinamik yuk indiklenmesine neden olmaktadir. Bu tur etkilesimler ya azalarak denge

durumuna varmaya ya da iraksamaya ve yapinin tahribatina yol agmaya egilimlidir.
[Bisplinghoff, Ashley ve Halfman, 1996]

Aeroelastisite statik ve dinamik olmak Uzere iki temel kategoriye ayrilir. Statik aeroelastisite
aerodinamik ve elastik kuvvetlerin bilegke etkilerini inceler. Eger bir kanat kararli bir
ucustayken ani bir deformasyona ugrarsa, induklenen aerodinamik yuklerle burulmaya meyilli
olur. Burulmaya kanadin rjiditesiyle karsi konulabilir. Ancak kanadin rijiditesi ugus hizina gore
sabitken, aerodinamik yukler ugus hiziyla birlikte kritik iraksama hizi durumu ortaya
cikincaya kadar artar. Kritik hiz kosulunda kanadin rijiditesi kanadi deformasyona ugramis
pozisyonunda tutmaya ancak yetisir. Bu hizin tizerindeki durumlarda kuigik bir deformasyon
bile kanadin blyik deformasyonlara ugramasina neden olur.
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Dinamik aeroelastisite icin aerodinamik ve elastik etkiler kadar atalet kuvvetleri de 6nemli rol
oynar. Fiziksel olguyu aciklamak icin rizgar tineline kiguk bir hiicum agisi ile kok kismindan
rijit bir sekilde monte edilmis ok agisiz, eleronsuz ankastre-kanat modeli ele alinabilir. Eger
hava akigi olmadigi durumda kanat sarsilirsa salinimlarin kademeli olarak sénumlendigi
goralur. Akis hizi arttinlmaya baslandiginda, éncesinde sénimleme derecesi artar; ancak hiz
daha da arttirildiginda bir noktadan sonra sénimleme derecesinin aniden dustugu goralar.
Kritik ¢irpinma hizinda salinimlar sabit genlikli olur. Kritik hizin Gzerindeki durumlardaysa
¢irpinma durumu ortaya ¢ikar. [Fung, 1993]

Calismada, iraksama analizi dogruluklari farkh olan Ug farkl aeroelastik modelle
gerceklestirilecektir. Bunlardan ilki basit bir yaklagim olan Serit Teorisi ve ince kiris modelinin
bagh ¢dziimiinden olusur. ikinci modelse paket bir aerodinamik ¢éziicli olan ESDU 95010 ve
ayni yapisal modelin bagl ¢ézimunden olusur. Sonuncu model ise MSC NASTRAN®
aerodinamik ¢6zlcusu olan giftlenmigs 6rgi metodu ve MSC PATRAN® yardimiyla
modellenen 3-boyutlu sonlu elemanlar kanat modelinin birlikte ¢céziiminden olusur. Cirpinma
analizi PK metodu kullanilarak dogruluklari farkli olan iki modelle gergeklestirilecektir. ilki 2-
boyutlu Theodorsen aerodinamigi ve karakteristik kesit modelinin bagli ¢6ziiminden
olusurken; ikinci model MSC NASTRAN® aerodinamik ¢ézlictisi ve PATRAN® sonlu
elemanlar modelinden olusur. Analizler basit bir plaka modeli i¢in gerceklestirilecektir.
Sonrasinda olugturulan aerodinamik, yapisal ve aeroelastik modellerin helikopter yatay
kuyrugu icin gelistiriimesi planlanmaktadir.

YONTEM
Aerodinamik Yontem

Serit Teorisi: Kanadi veter boyunca seritlere ayriimis bir bicimde ele alir. Tasima kuvveti
katsayisi her bir serit elemani igin yerel hicum agisiyla orantili olarak kabul edilir. Seritlerin
birbirlerine etkileri olmadigi farz edilir. Kanat ucu ve kdkindeki sikistirilabilirdik etkilerinin
ihmal edilebilmesi i¢in en-boy oraninin 6 ya da daha fazla olmasi ve Mach sayisinin 0.3 den

kiguk olmasi gerekmektedir.
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Sekil 1: Dikdértgen kanat Gzerindeki Aerodinamik ‘serit’

Genisligi dy ve veter uzunlugu c olan serit zerinde olusan tasima kuvveti Denklem (1)’'de
gOruldigu gibidir. Toplam tasima kuvveti Denklem (1)’in kanat boyunca integrali alinarak
elde edilebilir.

1
dL = Eszcdyala(y) (1)
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Sekil 2: Gergekgi kanat modeli ve serit teorisi icin kanat boyunca tasima kuvveti dagilimi

Kokten uca gittikce incelen kanatlar icin a, degeri yerine Denklem (2) kullanilabilir.

Denklemdeki en-boy orani, kanat agikhdr S ve veter uzunlugu c olacak sekilde ifade edilir.

4 2)
a,

nS/c

a,, =

1+

Belirgin incelme orani olmayan kanatlar icin gelistiriimis serit modeli, kanat ucundaki tagsima
kuvvetindeki azalmayi temsil edebilmek amaciyla Denklem (3)’teki sekilde ifade edilir.
[Wright ve Cooper, 2007]
Y\? 3
av=a;|1-(5) | o

ESDU 95010: Sesalti-bagh akis icindeki kambur ve burulma agisina sahip kanatlarin kanat
boyunca tasima kuvveti ve aerodinamik moment tahminini saglayan bir paket programdir.
Program icin girilen bilgiler: kanat agikligi ve kiris hatti boyunca ¢ézim yapilmasi istenen
noktalar, Mach sayisi, ¢ikti igin istenen nokta sayisi, yukleme kosulu, kanat en-boy orani,
sivrilme orani, ok agisi, kambur ve burulma verisidir. Cikti olarak kanat boyunca yik
dagilimlarinin yani sira tasima kuvveti dogrusu egimi ve basin¢g merkezi elde
edilebilmektedir. [ESDU, 1999]

Ciftlenmis Orgii Metodu: Sesalti akista salinan kanatlain tasima kuvveti dagilimlarini
hesaplamak amaciyla kullaniimaktadir. MSC NASTRAN® programinda yer alan bir
aerodinamik ¢oziucudur. Dogrusal aerodinamik potansiyel akis teorisine dayanmaktadir. Bu
metot sabit girdap-6rgi metodunun kararsiz akis igin genigletiimis halidir. Bozulmamis akis
turdestir ve buna ek olarak sabit ya da harmonik olarak degisken olabilir. Modellenen
aerodinamik ylzeyler akisa neredeyse paralel olarak kabul edilmektedir. Bu yuzeyler
ikizkenar yamuk seklinde kiguk elemanlara bdllinerek 6rgi agi elde edilmektedir.

Sekil 3'te goruldigu gibi aerodinamik ylizey akis yonine, Xaero, paralel 1-2 ve 3-4
kenarlarindan olusmaktadir. Ylzey normalleri Zaero yénundedir.[MSC.Software Corporation,
2004]

Span ——»
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Yelem

C1

Xaero = Xelem

Sekil 3: Ciftlenmis 6rgu metodu yuzey tanimi
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2-Boyutlu Theodorsen Aerodinamigi: Salinan bir kanat izerindeki aerodinamik yikleri
saptamak igin kullaniimaktadir. Temel olarak, geleneksel kanat kesitinin daimi durum
teorisine esdegerdir. Theodorsen fonksiyonu olan C(k), tasima kuvveti ve aerodinamik
moment formuillerinde sirkllar kisimlar hesaplanirken kullanilir, Denklem (4) ve (5).
[Theodorsen, 1949]

. . 1
Kaldirma Kuvvetirgygm = npbz[h +Ud — bad] + 2mpUbC (k) [h +Ua+b (E - a) o'z]

(4)

J

Sirkiilar OlmayarI Tasima Kuvveti  Sirkiilar Tasima Kuvveti

. 1 , 1 )
Momentropiam = mpb? [bah —Ub (E - a) @ — b? (§ + a2> a]

~ J

Sirkiilar Olmayan Moment
1 . 1 (5)
+ 2mpUb? (a +5>C(k) [h+ Ua + b(z— a)o'c]

~ J

Sirkiilar Moment

C(k) Denklem (6)’da goruldugu gibi Bessel fonksiyonlari cinsinden tanimlanir.

C(k) = F(k) + iG (k) ©)
UL +Y) + V(Y — o)
Fk) = Ur +Y)% + (Y1 — Jo)? ()
G(k) = Y1Yo +J1Jo (®)

- J1+Y0)? + (Y1—Jo)?

Hareket denklemleri icin Denklem (9)’da belirtilen basit harmonik hareket (BHH)
varsayiimistir.

h = he'®t h = (iw)he'®t
(9)

a = ae' @ = (iw)ae't

BHH sonucunda, tagsima kuvveti aerodinamik moment denklemlerinin son hali Denklem (10)
ve (11)’'deki gibidir. Ly, L, M}, ve M,, terimleri C(k) cinsinden tanimlanan fonksiyonlardir.

h .
L = —mpb3w? [Lh <E> + La&] el@t (10)
4,2 h =| piwt
M = npb*w* |Mp, 5 + Myafe (11)

Aerodinamik matris Denklem (12) seklinde ifade edilir.

[AG)] = [AQ0)] = ReallAG0)) + ifmaglAG)] = [, ] (12)
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Yapisal Yontem

ince Diiz Kanat Modeli: Veter boyunca rijit, kanat acikligi boyunca tiirdes, gévde eksenine
dik elastik eksene sahip ve ok acgisi olmayan kanat modeli duvara Sekil 4’teki gibi baglidir.

,,,,,

Reference axis ~
(Elastic axis) o

Sekil 4: ince Diiz Kanat

Bu metotta kanat boyunca referans bir kesit secilir ve bu kesit icin elastik dayanim
momentinin agisal deformasyonla ilgili oldugu farz edilir, Denklem (13). [Bisplinghoff, Ashley
ve Halfman, 1996]

%)= (13)

Elastik dayanim momenti Sekil 4 kullanilarak Denklem (14)’deki sekilde ifade edilir.
t(y) = (ecCy + c*Cac)q — Nmgd (14)

Diferansiyel hareket denklemi, Denklem (14)te tanimlanan elastic dayanim momentinin
Denklem (13)’e adapte edilmesiyle Denklem (16)’teki gibi elde edilir. Sinir sartlari Denklem
(15)’te verilmistir.

6(0) =6(0) =0 (15)

d deo _ 5 d
E(G] E> + qecCy = —qc“Cppc + Nmg (16)

Karakteristik Kesit Modeli (KKM): Rijit kanat modeli Sekil 5’'teki bicimde kayma merkezinden
sertlikleri kn ve ko olan yaylarla sabitlenicek sekilde modellenmistir. Kanadin 3 boyutlu sonlu
elemanlar modeli, karakteristik kesit modeliyle temsil edilebilmektedir. Kanadin elastik
merkezdeki yaylar, kanadin bikulme ve burulma sertliklerini gésterilmektedir. Bu model igin
kanat acgikligi boyunca kesit 6zelliklerinin degismedigi varsayilir. Baska bir deyisle nervir
lokasyonlari ihmal edilir. [Hodges ve Pierce, 1996]

zero-lift line

Sekil 5: Karakteristik Kesit Modeli
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Bikilme ve burulma igin boyutsuz Lagrange denklemleri Denklem (17) ve (18)’de
gorulmektedir. kn ve ke ayrik dogal frekanslari temsil eder.

mh + S & + Kyh = —L 17)
Seh + 1,8 + Ky = M, (18)

3-Boyutlu Sonlu Elemanlar Kanat Modeli: MSC PATRAN® yardimiyla modellenen basit plaka
modeli kullaniimistir.

Aeroelastik Yontem

Model 1: Serit teorisi ve ince kiris modeli bagdli ¢éziiminden olusur. Denklem 3 kullanilarak
ifade edilen tasima kuvveti

Hareket denklemi Denklem (19)te goérulebilir. Denklem (20)’deki sekilde durum-uzayi
formuna gevrilerek ¢ézlilmektedir.

d do
d—y(G] d_y> +qceCy, B(y) = —qc?Cw,. (v) — qce(Cy, + Cp arigia) + NWd/L (19)
dvdy = [del do,
Y= ax dx (20)

Model 2: ince kirig modeli, ESDU 95010 aerodinamik ¢oziiciisiiyle birlikte ele alinmaktadir.
C6zum analitik olarak gergeklestirilmektedir. Baslangi¢ C, ,, Cy,,., degerleri koda
beslenmektedir. Bununla beraber kanat 6zellikleri tanimlanmaktadir. Ana dénglyu ince Kirig
seklinde modellenen yapisal model olusturmaktadir. D6ngl sonucunda saptanan burulma
degeri, aerodinamik ¢oziclye girdi olarak girilmektedir. Baska bir deyisle, deforme etmis
kanat i¢cin aerodinamik yikler hesaplanmaktadir. Sonucunda yeni C; ,, C;,,,,,, dederleri
bulunmaktadir. Bu déngi kanat ucundaki deformasyonu saptamak amaciyla her bir dinamik
basing, q, i¢in tekrarlanmaktadir. C6zim Denklem 19 ve 20’ye gére gerceklestirilir._Model 2
akis semasi Sekil 6'dan gordlebilir.

Baglangi¢ C,, Cry,

" Kanat Yeni
Ozellikleri Cror CLyerer

ince Kirig
Modeli

0 - qgrafigi

Sekil 6: Model 2 akis semasi
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Model 3: Iraksama analizi ve ¢irpinma analizi icin bu aeroelastik model kullaniimaktadir. Bu
model icin MSC NASTRAN®’'da yer alan ciftlenmis 6rgli metodu aerodinamik yéntem olarak;
MSC PATRAN® araciligiyla modellenmis 3-boyutlu kanat, yapisal yéntem olarak
kullaniimaktadir. Aerodinamik ve yapisal modeller spline kullanilarak birbirine
baglanmaktadir. Spline olusumu igin aerodinamik ylizeyin tamaminin secgilmesi gerekirken,
yapisal elemanlarda ise ylk tasiyan digim noktalarinin secimi yeterlidir. Sonrasinda modal
analiz gerceklestiriimektedir. Daha sonraki adimlar, analizin iraksama ya da ¢irpinma analizi
olmasina gore farkhlik gosterir.

Iraksama analizi trim metodu kullanilarak gergeklestirimekte ve iraksama dinamik basinci
elde edilmektedir. MSC NASTRAN® statik aeroelastisite ¢ézimu Denklem (21)’e gore
yapilmaktadir. Iraksama 6zdeger problemi Denklem (22)’de gortilebilir.

[Kaa — GQaal{ua} + [Maal{lia} = q[Qax]{ux} + {Pa} (21)

[Ky —2AQqul{w} =0 (22)

Aerodinamik etki matrisi Q,, ile temsil edilmektedir. Q,,yapisal érgi noktalarinda yapisal
deformasyonlardan kaynaklanan yiiklerin bulunmasini saglar. ikinci matris Q,, aerodinamik
noktalarin birimsel deformasyonundan olusan yapisal 6érgli noktalarindaki kuvveti verir. K,
saglamlik matrisiyken M,, yapisal kutle matrisidir.

Cirpinma analizi igin PK-metodu kullaniimaktadir. PK-metodu temel denklemi Denklem
(23)’'de gosterilmektedir. Uzay-durum formundaki Denklem (24) 6zdeger denklemi seklinde
¢ozallr.

s (s~ S ) s (St om0 @

[A = pll{us} =0 (24)

Qun k ve Mach sayisina bagl bir fonksiyon olan aerodinamik kuvvet matrisidir. My, yapisal
kltle matrisi, By, Kipsel sdnimleme matrisi ve ky;, yapisal saglamlik matrisidir.

Model 4: KKM ve 2-boyutlu Theodorsen aerodinamigi baglh analitik ¢éziminden
olusmaktadir. PK-metodu, ¢c6zim teknigi olarak kullaniimaktadir. Kesit 6zellikleri, hiz
parametresi, ylikseklik, indirgenmis frekans, k ve indirgenmis frekans toleransi koda girdi
olarak beslenmektedir. Aerodinamik matris, A, hesaplanir. Sonrasinda ¢irpinma determinanti
¢6zUlur ve bulunan k degeri, tolerans degerini saglarsa sonucunda elde edilen frekans ve
sonumleme degerleri dogru kabul edilir. Eger ki tolerans saglanmazsa déngu tekrarlanir.
Sonug olarak hiz-frekans ve hiz- sdnimleme egrileri gizdirilerek kanadin ¢irpinma
kararsizli§i saptanir. Burulma ve bikulme serbestlik dereceli hareket denklemi Denklem
(25)’'de yer almaktadir. Cirpinma determinanti Denklem (26)’da goérilmektedir.

(25)

2
et + 1) 12 (5 Reld0] - k- pimagla ]} @) = (0

We Wq

det([4] = [1]p) = 0 29

7

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



CICEK, KAYRAN UHUK-2016-055

Model 4 akis semasi Sekil 7°de gorildigu gibidir.

Indirgenmisg
Frekans & hata
payi

Kesit
Ozellikleri

Hiz
Parametresi

[A] Matris

Komplex Oz deger
Denklemi

kriterleri
sagliyor
mu?

Frekans & Sonimleme

Hiz-Sénlimleme &
Hiz-Frekans Grafikleri

Sekil 7: Model 4 akis semasi

UYGULAMALAR
Analiz Modeli

Aeroelastik modelleri kiyaslayabilmek amaciyla Tablo 1 de 6zellikleri verilen basit plaka modeli
kullaniimigtir.

Cizelge 1: Basit Plaka Modeli Ozellikleri

Parametre Birim  Deger
Veter, c m 0.12

Kanat
Acikhigi, L

Et Kalinligi, t m 0.001
Ozkiitle,p ~ kg/m® 2700
Esneklik

m 1

Katsayisi, E Pa 70e9
Kesme

Katsayisi, G Pa 26e9
Poisson i 0.33
Orani, v
Burulma 4

Katsayisi %, J m de-11

Kiitle
Eylemsizik Kg.m? 3.9e-4
Momenti ?, Iy
8
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Statik Aeroelastisite Uygulamalan

Model 1, 2 ve 3 kullanilarak gercgeklestirilen iraksama analizlerin sonuglari Tablo 2’de yer
almaktadir. Basit yaklasimlar sonlu elemanlar modeliyle ayni mertebede sonuglar vermistir.
Daha gercgekgi aerodinamik modellemeye sahip olan Model 2 beklenildigi gibi sonlu
elemanlar modeline Model 1 den daha yakin sonug vermistir. Tablo 2’de yer alan Model 1 ve
2 sonuglari Sekil 8'den elde edilmistir. Dinamik basing arttikga kanat ucundaki burkulma agisi
katlanarak artmaya baslamaktadir ve en sonunda iraksama durumu olugsmaktadir. O
noktadaki dinamik basing, iraksama dinamik basinci olarak adlandirilir ve dinamik basing
kullanilarak iraksama hizi elde edilmektedir.

Uctaki Hiicum Agisi-Dinamik Basing Grafigi

3

£ 30

& ! i i |

@ 25 | ESDU95010, Iraksama Noktast [ T

2 20 [gamasmss p========e PR == 1
‘é 15 p-----mm-- 4 Serit Teorisi, Iraksama Noktast |- o .
pT m—— R —— —| |
c 1 1 1 H

=1 1 1

R B e e

§ o .
x

0 40 80 120 160 200 240

Dinamik Basing, Pa

Sekil 8: Model 1 ve Model 2 Iraksama Basinci Grafigi

Cizelge 2: Statik Aeroelastik Modellerin Iraksama Analizi Sonuclari

Metot Iraksama Dinamik Basinci, Pa
Model 1: ince Kiris Modeli-Serit Teorisi 230
Model 2: ince Kiris Modeli -Esdu95010 210
Model 3: NASTRAN SOL144 160

Dinamik Aeroelastisite Uygulamalari

Denklem 24 ve 26’da belirtilen 6zdeger p ve p hava hizinin devaml fonksiyonlaridir. Hiz
sifirken sistem tamamen sanal kabul edilir. Hizin sifir olmadigi durumlardaysa 6zdeger,
gercek kismi sénimleme katsayisi ve sanal kismi frekans katsayisi olacak sekilde karmasik
sayI olarak tanimlanir. Dusuk hizlarda kanattan havaya ener;ji transferi sayesinde
sonumlenen salinimlar gérilmektedir ve sénimleme katsayisi negatiftir. Hiz arttikga bu
katsayi negatiften pozitife dogru degisir. Sifir oldugu kosul, istikrarli olma siniri olarak kabul
edilir ve buradaki hiz kritik ¢irpinma hizi olarak adlandirilir. Birden fazla kritik ¢irpinma hizi
olabilir ancak bunlardan en kig¢igu sistemin ¢irpinma hizi olarak kabul edilir. [Moosavi,
Oskouei ve Khelil 2004]

9
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Model 3 ve 4 kullanilarak gergeklestirilen ¢irpinma analizlerinin sonuglari, hiz-sénimleme ve
hiz-frekans egrilerinin yer aldigi Sekil 9-10. a. ve b’de gorilmektedir. Her iki model i¢in de
burulma modu ¢irpinma durumunu géstermektedir ve ¢irpinma hizlari oldukga yakindir.
Model 3’Un ¢irpinma hizi 14 m/s, Model 4’4n ¢irpinma hizi ise 13 m/s’dir.

~ Hiz-Séniimleme Grafigi . Hiz-Séniimleme Grafigi

0 NS 6810 12 14 16 138 20
TR Nl P W06 b R i
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Sekil 9: Model 3 ve Model 4 Hiz-Sénimleme Grafigi
a. Buikilme Modu Sonuglari b. Burulma Modu Sonuglari

KKM ve Nastran modellerinin her ikisi de bikilme modu iraksama durumunu géstermektedir,
Sekil 10. Iraksama hizlari oldukga yakindir. Model 3’lGn iraksama hizi 6 m/s, Model 4’ln
iraksama hizi ise 9 m/s’dir.

Hiz-Frekans Grafigi

Hiz-Frekans Grafigi
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Sekil 10: Model 3 ve Model 4 Hiz-Frekans Sonuglari

a. Buikulme Modu Sonuglari b. Burulma Modu Sonuglari
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SONUG

Bu calismada basit bir plaka modeli i¢in fakli dogrulukta aerodinamik ve yapisal modellerle
modelleme ve analiz uygulamalari anlatiimistir. Aerodinamik olarak ug farkli modelleme
teknigi kullanilmigtir. Bunlar basit bir yaklasim olan Serit Teorisi, paket bir ¢éziicl olan
ESDU 95010 ve Ciftlenmis Orgii Metodu; analitik bir ¢6zlicli olan 2-Boyutlu Theodorsen
Aerodinamigidir. Buna ek olarak, ince Kiris Modeli, KKM ve 3-Boyutlu Sonlu Elemanlar
Kanat Modeli yapisal model olarak kullaniimistir. Bagli ¢éziimler dort farkli sekilde
olusturulmustur.

MSC NASTRAN® sonlu elemanlar modeline gére dogrulanmis olan yéntemlerin, 6zellikleri
belirlenmis helikopter yatay kuyruk modeli i¢cin uygulanmasi planlanmaktadir.
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