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OZET

Déner kanat hava araci tasarvminda, rotor aerodinamik performansimin, titresim yiiklerinin ve pal
aeroelastik ozelliklerinin hizli ve etkili olarak hesaplanabilmesi giiniimiizde genis kapsamli doner kanat hava
aract benzetim araglart ile yapilmaktadwr. Bu araglar pal iizerindeki aerodinamik hesaplamalari pal elemant
teorisi kullanarak hesaplamali akiskanlar dinamigi analizleri ve riizgar tiineli testleri ile daha onceden
hazirlanmis iki boyutlu aerodinamik tablo verilerini ara degerleyerek yapmaktadr. Bu ¢alismada
aerodinamik yiikler ve yiik katsayilar iKi boyutlu panel tabanli aerodinamik akis ¢oziicii ile elde edilmistir.
Coklu kiitleli kapsamli bir benzetim araci olan DYMORE, panel tabanli bir aerodinamik analiz araci olan
XFOIL ile rotor benzetiminde etkilesimli ¢ozdiiriilerek pal kesitlerinin kaldirma kuvveti katsayilari,
stiriikleme kuvveti katsayilari ve aerodinamik moment katsayiar: bulunmustur. Daha sonra bulunan bu
katsayilar ile hesaplanan rotor aerodinamik yiikleri tablo degerleriyle yapilan benzetimde elde edilen yiikler
ile karsuastirdmigtir. Bu c¢alismada degisik pal profilleri icin hazir aerodinamik tablolarin olmadigi
durumlarda aerodinamik yiikleri hizli bir sekilde hesaplayan bir aerodinamik analiz yazilimi DYMORE ile
biitiinlestirilmistir. Gelistirilen bu yontem pal profil optimizasyonu ¢alismalarinda kullanilabilecektir.

GIRIS

Doéner kanat hava araci yapilarinda, rotor aerodinamik performans ézelliklerinin, titresim yuklerinin
ve pal aeroelastik 6zelliklerin belirlenmesi hava araci operasyonel benzetiminin ¢ok disiplinli es
zamanli ¢dzimin( gerektirmektedir. Ozellikle helikopterler icin aerodinamik ylklerin ve de yapisal
yuklerin dogru tahmini hava araci tasarimini ve ugus performansini etkilemektedir. Helikopter ana
rotoru operasyonel kosullar itibariyle karmasik bir akis icerisinde calismaktadir. Bu akis, temel
olarak helikopter ileri ugusu ya da yaptigi manevra kaynakli ya da ruzgar hamlesi kaynakl dis
bdlge hizi, rotor déndsl kaynakli ic akis hizi ve rotor agisal hizi kaynakli ¢izgisel hiz ile
sekillenmektedir. i¢ akis biitiin rotor diskinde zamandan bagimsiz olarak sabit alinabilir. Fakat
gercekte i¢c akis zamanla degiskendir. Bu durumda i¢ akis Peters-He[Peters, 1995] sonlu durum
teorisi ya da girdap kafes metodu (VLM) ile serbest girdap geometrisi (Free Wake) kullanilarak
daha dogru hesaplanabilir[Bliss, Quackenbush, Teske, 1987]. Bunlarin yaninda, dinamik tutunma
kaybi ve ters akis gibi zamanla degisen aerodinamik etkiler de rotor benzetimine dahil edilebilir.
Aerodinamik profil Uzerinde statik tutunma kaybi sonrasi akig ayrimi ve sonrasinda gelisen dinamik
tutunma kaybi deneysel olarak formule edilmis Leishman-Beddoes[Leishman, 2006] ve Onera
[Andre, Paillard, Hauville, 2013] teorileri ile hesaplanabilir. Buttin bu iki boyutlu teoriler ince profil
teorisi tabanlidir.
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Helikopter rotoru mekanik agidan ¢ok parcgall bir yapidan olusmaktadir. Hava araci gévdesi dogal
frekanslari ve rotor donlts hizi farkli olmalidir. Bu nedenle, rotor dénis hizi ugus esnasinda
degiskenlik gosteremez. Dolayisiyla gerekli itki kontroli ancak pallerdeki hicum agisi kontroli ile
saglanabilir. Bu da palleri tutan hatve kolu, hatve gubugu ve oynar tabla tarafindan saglanir
[Balmford, Bramwell, Done, 2001]. Oynar tablanin yukari ve asagi olarak gidip gelmesi bitin
pallerin hatve acisini artirir ve azaltir. Sonug olarak itki vektoriiniin boyu buyir veya kigilr. itki
vektorindn ydnd ise oynar tablaya verilen egim ile ayarlanir. Oynar tablanin dénen ve dénmeyen
olmak Uzere birbirine rulmanla baglanmis iki pargasi vardir. Donmeyen kisim servo eyleyiciler ile
ucus kontrol sisteminden aldigi pilot girdilerini déner tablaya iletmekle goérevlidir. Verilen egim rotor
gébeginde pallere farkli hatve agisi gitmesine neden olarak itki vektdriiniin yonini degistirir. ileri
ucusta helikopter ana rotor pallerinin ileriye giden ve geriye gelen kisimlarinda hiz dagihmi ve
kaldirma kuvveti dagilimi esit olmaz[Johnson, 1980]. Bu esitsizlik rotor gobeginde eksenel moment
olusmasina neden olur. Bunu 6Onlemek icin pal cirpinma yonindeki momenti engelleyecek
cirpinma mentesesi kullanilir. Cirpinmayla palin agirlik merkezi rotor merkezine dogru yaklasir.
Acisal momentum korunacagindan pallerin donlst yoniinde Coriolis kuvveti olusur. Ayrica konum
olarak rotor gobedi merkezi ile cakisik olmayan cirpinma mentesesi ¢irpinma esnasinda rotor
diskinin agirlik merkezinin kaymasina neden olur. Bu kayma rotor saftinin yalpalamasina, titresim
yuklerinin olugsmasina neden olur. Bu iki etkiyi azaltmak icin pallerin ileri ve geri dogru gitmesine
izin veren serbestlik derecesi ileri-geri mentesesi kullanilir. Sonug olarak paller t¢ yonde donlse
izin veren serbestlik derecesine sahiptirler. Rotor dinamigi olarak bu serbestlik derecelerinde
dinamik denklemler tanimlanir. Paller donus kaynakh merkezka¢ kuvvetine, Coriolis kuvvetine ve
agirhga (atalet yukleri), aerodinamik kuvvetlere ve kisitlayici kuvvetlere gére dinamik olarak
hareket eder[Theodorsen, 1949]. Rotor dinamidi agisindan ayrica, rotor pal kesitlerinin eksenel,
burulma ve egilme katilik degerleri ile pallerin agirlik dagihmi, kesitlerin agirhk merkezleri ile elastik
merkezleri pallerin dogal frekanslarini belirledijinden bu degerler, rotor donis frekansi ile pal
frekanslar gakismayacak sekilde ayarlanir.

Rotor aerodinamik ¢ézimi pal Uzerinde belirli istasyonlarda aerodinamik merkezlerde olacak
sekilde hesaplanir. Kesitlerin aerodinamik merkezleri kanadin bir ucundan diger ucuna bir c¢izgi
olusturur. Bu ¢izgi kiris seklinde tanimlandiginda aeroelastik bir yapi elde edilmis olur. Aerodinamik
yukler ¢izgi Gzerindeki aerodinamik diguim noktalarinda aerodinamik kuvvet katsayilari kullanilarak
hesaplanir. Bu kuvvet katsayilari Mach sayisina ve hicum agisina baglh hesaplamali akigkanlar
dinamigi analizleri ve rizgar tuneli testleri ile 6nceden hazirlanmig iki boyutlu tablolar kullanilarak
hesaplanir.

Daha o6nce yapilan bir ¢calismada iki boyutlu aerodinamik tablolar Navier-Stokes ¢dzlclleri
OVERFLOW, FUN2D, TURNS, CFL3D, Cobalt LLC ile Spalart-Allmaras ve Baldwin-Lomax
turbulans modelleri kullanilarak profil karakteristikleri agisindan degerlendirilmistir[Baeder, Phanse,
Potsdam, Smith, Wong, 2004]. UH-60 ana rotor pal profilleri Gzerine yapilan bir diger
calismada[Totah, 1993], Mach degeri 0.6’dan az durumlar icin 10° ile 10’ Reynolds sayisi
araliginda elde edilen ruzgar tuneli test verileri belirli kriterlere gore gruplandirilmistir. Bu kriterler
daha ©&nce Meccroskey tarafindan vyapilan NACA 0012 rlzgar tuaneli test verilerinin
gruplandiriimasiyla [McCroskey, 1987] benzerdir. Buradan yola ¢ikilarak profiller icin aerodinamik
tablolar hazirlanabilir. Bu galismada iki boyutlu akis ¢bézicu olarak XFOIL yazilimi kullaniimis ve
DYMORE vyazimina entegre edilerek ¢6zim yapilmigtir. Pal profili olarak NACA 0012
kullaniimistir.

YONTEM

Genis kapsamli helikopter benzetimi yapisal ve aerodinamik ¢6zim gerektirmektedir. Yapisal

model Kiris elemanlari, rijit elemanlar, yaylar, sonUmleyiciler, mafsallar ve tahrikler ile

hazirlanmaktadir. Numerik ¢6zum ise dogrusal olmayan denklem sistemi ¢ozumuyle olmaktadir.

Coklu kutleli fiziksel mekanik sistemlerde genellestiriimis koordinatlarda kisitlayicilar kullanilarak

sistemin serbestlik dereceleri icin denklem sistemi olusturulur[lkua, Kihiu, Muvengei, 2011].
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Genellestiriimis koordinatlar sistemin kisitlayicilari olmadan butin sistemin serbestlik derecesini
temsil eder.

=171 92 93 * 9qa] (D

BUtlin mafsallarda kisitlar cebirsel olarak genellestiriimis koordinatlar ile ifade edilebilir. Ornegin iki
link arasinda ddénise izin vermeyen bir mafsal igin iki linkin doner serbestlik dereceleri arasindaki
acinin sabit kalmasi bir denklem olarak yazilabilir. Diger uygulamalar da buna benzerdir.

C(QJ t) = [Cl (q; t) CZ (q; t) C3 (q' t) Cn(qﬁ t)]T =0 (2)

Parca pozisyonlari icin bu denklem sistemi olusturulur ve ¢ézdurlir. Hiz ve ivme igin ise sirasiyla
zamana gore turev alinarak denklem sistemleri olusturulur ve kinematik ¢6zim elde edilir.

Cqq=—C (3)
Cqd = —(Cqél)qil —2Cqeq —Cee  (4)

Dinamik ¢éziimde ise Newton’ un ikinci yasasina gére ¢6zUm yapilir. Burada kuvvet dis kuvvet ve
mafsalin tepki kuvveti olarak ikiye ayrilir.

MG = Q.+ Q. )

Mafsalin tepki kuvveti bilinmeyen Lagrange katsayisi c¢arpani A ve kisit denklemleri ile
genellestiriimis koordinatlardaki serbestlik dereceleri arasinda hesaplanan Jacobian matrisi Cgile
ifade edilir.

Qc=—Cq1 (6)

9c, aC, 9C7
dq, 04 oqn
ac, acC, aC,

Cy = agl 692 agn )
ac, ac, ac,
[0q; 09, 0qy

Mafsallarin tepki kuvveti dinamik denkleminin sol tarafina atilir ve denklem (4) kullanilarak ¢6zim
icin denklem sistemi olusturulur.

Mq'+Cg/1=Qe (8

M Cyiy Qe
[cq 0 ] 3= [—(qu)qq —2Cqeq = Cee|
Bu sistemde hem cebirsel hem de diferansiyel denklemler bulunmaktadir. Bilinmeyenler
genellestirilmis koordinatlardaki ivmeler ve Lagrange katsayilaridir. Denklem sistemi ¢ozdurulerek
Lagrange katsayilari ve ivmeler bulunur. Daha sonra zamanda integral alinarak hiz ve pozisyon
bilgisi elde edilir. MSC Adams gibi c¢oklu cisim programlari numerik olarak bu prensipte
calismaktadir. Bu ¢calismada aerodinamik modull olmasi nedeniyle Dymore kullaniimigtir.

Dymore aerodinamik modullu aerodinamik tablolari kullanarak aerodinamik yik hesaplamaktadir.
Fakat bu ¢alismada Dymore aerodinamik moduli devre disi birakilarak aerodinamik ytkler ve yuk
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katsayilari iki boyutlu panel tabanli aerodinamik akis ¢ozlcu ile elde edilmistir. Akis ¢6zicl olarak
hizli olmasi nedeniyle ylzey degdisimine izin veren panel tabanli Xfoil segilmistir. Dymore, Xfoil ile
etkilesimli ¢ézdurulerek pallerdeki kaldirma kuvveti katsayilari, strikleme kuvveti katsayilari ve
aerodinamik moment katsayilari bulunmustur. Aerodinamik modulinden bagimsiz olarak kesitlere
gelen akisin hizinin hesaplanmasinda Dymore i¢ akis moduld kullaniimistir. Ayrica kiyaslama
yapabilmek amaciyla Dymore tablolari kullanilarak da analiz yapiimistir.

Dymore

Dymore[Bauchau] esnek yapilarin modellenmesine olanak saglayan c¢oklu kutleli bir benzetim
aracidir. Zamana bagl olarak ¢dézim yapar. Rotor palleri kanat agiklik orani yiksek oldugundan
kiris olarak modellenebilir. Dymore geometrik olarak kesin kiris modeli kullanmaktadir. Modelin
kisittamalari Lagrange yontemiyle sisteme uygulanarak dogrusal olmayan sistemin serbestlik
dereceleri icin Newton yontemi ile ¢6zum yapilir[lkua, Kihiu, Muvengei, 2011], [Nikravesh, 1988].
Dymore aerodinamik hesaplari pal elemani teorisine gore yapmaktadir. Pal Gzerindeki aerodinamik
merkezlerde kesitlere gelen hicum acilarini ve Mach degerlerini kullanarak kesitteki kaldirma
kuvveti, surukleme kuvveti ve hatve momenti hesabi icin gerekli aerodinamik katsayilari belirli
araliklarda Mach sayisina ve hicum agisina bagl hazirlanmig tablolardan ara degerlemektedir.
Daha sonra bu katsayilar yik hesabi igin kullaniimaktadir. Ayrica, i¢ akisi hesaplamak igin Peters-
He sonlu durum i¢ akis teorisi, Dymore aerodinamik ¢6zimu igerisinde yer almaktadir.

Dymore daha dnce kapsamli UH-60 ana rotor yikleri analizlerinde kullaniimistir. Simdiye kadar
yapilan ¢alismalarda ¢ boyutlu hesaplamali akiskanlar dinamigi kodlari, OVERFLOW ve FUN3D,
Dymore ile etkilesimli ¢ozdurtulmustir[Baeder, Biedron, Boyd, Jayaraman, Jung, Lim, Min, Smith,
Wall, 2012]. Ayrica Dymore i¢ akis hesaplamasi icin serbest iz geometrisi kullanan CHARM ile
birlikte ¢ozdurulmustiur[Reveles, 2014]. Yapilan calismalar literatirde hesaplamali akigkanlar
dinamigi ile hesaplamali yapisal dinamigin eslenikli cozumu olarak gegmektedir.

Xfoil

Xfoil[Drela, 1989] ses hizindan disik durumlar icin kullanilan panel metot tabanh iki boyutlu
aerodinamik profil tasarim ve analiz aracidir. Profil Gzerindeki laminar akistan turbilansl akisa
gecis noktalari alt ve Ust yuzey icin kullanici tarafindan belirtilebilir veya Xfoil tarafindan otomatik
olarak hesaplanabilir. Xfoil kullanilarak hiicum agisina, Mach sayisina ve Reynolds sayisina bagh
surtinmeli akis i¢in kaldirma kuvveti katsayisi, sdriUkleme kuvveti katsayisi ve aerodinamik
moment katsayisi bulunabilir.

Xfoil surtinmesiz akis icin dogrusal denklem sistemi ¢ézmektedir. Paneller Gzerindeki akigin
yuzeye paralel gitmesi kosulu ve Kutta kosulu ile yizey ve iz Uzerindeki panellerdeki kaynak-kuyu
ve girdap siddetlerini ¢dzerek butln akis sahasi igin ¢6zim elde etmektedir. Baslangi¢ olarak
surtinmesiz akisi her panele 6zgu ayri girdap sayfasi siddeti ile butlin panellerin kaynak/kuyu
sayfa siddetlerini sifirlayarak ¢ézmektedir. Daha sonra duvar transpirasyon yéntemi ile panellerde
tanimli kaynak/kuyu sayfa siddetini surtiinmesiz akis akim fonksiyonu ile birlestirerek strtinmeli
akis icin sinir katmani etkisi yaratmaktadir. Sikistirililabilir akis igin Karman-Tsien sikistirilabilirlik
dizeltmesini kullanmaktadir.

Karman-Tsien sikigtirililabilir formilt Denklem-10 da verilmigtir.

C
Cp = P2 (10)

M?2 Cyo
V1-ME + —=2—-52
1+1-M2 2

Cp: sikigtinlabilir ylizey basinci Cp,o - ilk ylzey basinci
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Sekil 1: Dymore UH-60 Ana Rotor Modeli

Tablo 1: UH-60 Ana Rotor Parametreleri [Hilbert, 1984]

Rotor Yarigapi 8.178 m
Veter Uzunlugu 0.527 m

Pal Sayisi 4

Rotor Donlg Hizi 258 rpm
Mentese Uzakhgi 0.381m

Pal Burulma Agisi 12°

Airfoil Profilleri SC1095/SC1094R8
Pal Ucu Sipirme Agisi 20°

Helikopter Modeli

Sekil 1'de gosterilen UH-60 ana rotoru Tablo 1'de verilen parametreler kullanilarak oynar tabladan
itibaren Dymore programinda modellenmistir. Paller elastik olup kesitlerin eksenel, burulma, egilme
katiliklari ile agirhk dagilimlari, agirik merkezleri, elastik merkezleri ve geometrik burulma oranlari
kiris elemanina girilmistir. Rotor tipi elastomerik mafsalli ve tam eklemlidir. Cirpinma mentesesi,
ileri geri mentesesi ve hatve mentesesi tek noktadadir.

Baslangic asamasinda paller tek profil olarak modellenip profil olarak NACA 0012 profili
kullanilmistir. Pal ucu sUplirme agisi géz ardi edilmistir. Bu calismada Sekil 2’de verilmis olan
sadece tek pal Uzerinde eslenikli analiz gergeklestiriimistir. Sekil 3’te gosterildigi gibi, pal Gzerinde
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Sontmleyici

Mentege Noktas:

Hatve Cubugu

Sekil 3: Pal burulma dagilimi

dogrusal burulma agisi girilmistir. Sekil 3’'te verilen dogrusal burulma dagihmi Sekil 2’deki beyaz
oklarin dénls duzlemi ile yaptigi agiyla anlasilabilir. K6k kisminda burulma agisi fazlayken pal ug
kisminda azdir. Bunun nedeni pal Uzerinde dengeli yik dagihmini saglamaktir. Ayrica kok
kisminda pali tutan baglantilar da Sekil 2'de basitge gosterilmistir.
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Aerodinamik DYMORE Aerodinamik DYMORE
istasyonlar Istasyonlar
Dis balge h Katsayi Tablol Dis bolge h profi
Ig akig hizi J Ig akig hizi Mach Sayrsi
Rator danis hiz Aerodinamik Kuvvet Rator dans hiz Hiicum Agisi
Pal airpinma hizi Kaldirma Cizgileri ’ Pal cirpinma hizi Kaldirma Cizgileri ¢
Moment Katsayilan ¥

L. Efektif hiicum agisi

—

Aerodinamik

Pal kesitleri

Eksenel katilik,
burulma ve egilme
katiliklar (AE,GJ,EI)

=)

Yapisal DUgim
Noktalar

Dugtim Noktalan |-

(i, Cs Cor)

| Eektif hiicum agisi

=

Aerodinamik
Diigtim Noktalar |-

Aerodinamik Kesit
Yikleri

Pal kesitleri

Merkezkag Kuvveti
Coriolis Kuvveti

Eksenel katilik,
burulma ve egilme
katiliklar (AE,GL,EI)

(€. Ca Cn)

Yapisal DOgim
Noktalar

Aerodinamik Kesit
Yukleri

Merkezkag Kuvveti
Coriolis Kuvveti

Agirlik Dagilimi Agirlik Agirlik Dagilimi Agirlik

Agirlik Merkezi Agirlik Merkezi

ot Fosih
Sinirlayici Yakler Sinirlayici Yukler

Elastik Merkez Y Elastik Merkez v

Konumu Konumu

‘ Pal Yiikleri |» —){ RoturYﬁkIeri|

'+ Pal Burulma Dagilimi -+ Pal Burulma Dagilimi

| Pal Yukleri |— —>{ RotorYi]kIeri|

(a) Aerodinamik katsayi tablolarinda okunmakta (b) Aerodinamik katsayilar Xfoil ile hesaplanmakta

Sekil 4: Dymore CozUmu Akis Semasi

Xfoil’in Dymore ile Bitlinlestirilmesi

Sekil 4(a) Dymore programinin ¢ézum gsemasini vermektedir. Dymore rotor dinamigi ¢ézimunu
gerceklestirirken aerodinamik yuklerin hesaplanmasinda aerodinamik katsayr ve moment
tablolarini kullanmaktadir. Bu c¢alisma kapsaminda Dymore kaynak kodu degistirilerek Sekil
4(a)da gorilen aerodinamik kuvvet ve moment katsayl tablolari devre digi birakilmistir. Bu
katsayilar batin aerodinamik digim noktalari igin Xfoil programi ¢agirilarak bulunmustur. Sekil
4(b) Dymore kaynak kodunun degistirilerek, Xfoil programinin Dymore programi ile nasil
batunlestirildigini gostermektedir. Butlnlestirmeyi saglayabilmek i¢in C dilinde yaziimig Dymore
programi, FORTRAN dilinde yazilmig Xfoil ile birlikte derlenmistir. C ve FORTRAN arasinda veri
aligverisi yapabilmek birka¢ yolla mimkundir. Bu veri aligverisi referans yoluyla veya ortak veri
yapisi kullanilarak gergeklestirilebilir. Fakat burada 6zel tanimli fonksiyonlari olan FORTRAN-C ara
islerlik 6zelligi kullanilmigtir. Xfoil programina girdi olarak profil, hiicum agisi, Mach sayisi ve
Reynolds sayisi goénderilmistir. Kaldirma kuvveti katsayisi, surukleme kuvveti katsayisi ve
aerodinamik moment katsayisi Xfoil programindan alinarak Dymore programina girdi olarak tekrar
saglanmistir. Bu islem dogrusal olmayan yapisal analiz sirasinda her Newton ¢ézimunde butin
aerodinamik istasyonlarda tekrar gergeklesmektedir.

UYGULAMA VE SONUGLAR

Aski durumu icin yapilan benzetimde yari kararli kontrolci kullaniimistir. Bu kontrolci denge
degiskenleri ve denge hedefleri arasinda Jacobian matrisi hesaplayarak denge hedefi degerlerine
varmaktadir. Bu ¢calismada degiskenler oynar tablaya verilen dikey pozisyon degisimi (kollektif) ve
boylamsal sayklik ile yanal sayklik olarak gegen oynar tablanin iki yone egimidir. Denge hedefleri
ise rotor itkisi, yunuslama momenti ve yalpalama momenti olarak segilmistir. Rotor itkisinin
helikopter agirhidini dengeleyecegi varsayilmigtir. Yunuslama ve yalpalama momentleri ise
helikopter agirhk merkezindeki toplam net momentleri sifirlayacak sekilde girilmigtir. Rotor denge
kosuluna gelene kadar ana program ile ¢alistirilip daha sonra Xfoil ile birlikte derlenen kod devreye
alinmistir. NACA 0012 profili kullanilarak rotor benzetimi denge durumundan baslatiimistir. Ancak
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Aerodi ik k yilar Dymore tablolarindan okunmusgtur.
Aerodi ik k yilar Xfoil ile b stir.
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Sekil 5: Rotor Pal Acllari
Aerodi ik k yilar Dymore tablolarindan okunmugtur.
Aerodi ik k Xfoil ile hesay stir.
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Sekil 6: Rotor Aerodinamik YUkleri

pal ucunda hicum acisinin yliksek gelmesi ve hizin ylksek olmasi nedeniyle panel kod ¢6zim
yapamamistir. Bu nedenle benzetim sisteme kontrol girdileri verilmeden tek pal igin
kosturulmustur. Xfoil ile derlenen benzetimlerde iki tur yaklagim uygulanmistir. Birinci yaklagimda
Reynolds degeri biitiin pal boyunca kokteki degerle esit tutulmustur. ikinci yaklasimda ise her
digum noktasi icin deniz seviyesi standart atmosfer 6zellikleri kullanilarak Reynolds degeri tekrar
hesaplanmistir. Pal boyunca 20 aerodinamik dugim noktasi Uzerinde ¢ézum yapilmistir.
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e . A i ik & y 90° azimutta Dymore tablolarindan okunmustur.
= = = Aerodinamik katsayilar 90° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
b= perodinamik katsayilar 180° azimutta Dymore tablolarindan okunmustur.
—®— Aerodinamik katsayilar 180° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
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Sekil 7: Aerodinamik istasyonlardaki Hiicum Acilari ve Mach Degerleri

== == Aerodinamik katsayilar 90° azimutta Dymore tablolarindan okunmusgtur.
= = = Aerodinamik katsayilar 90° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
=== perodinamik katsayilar 180° azimutta Dymore tablolarindan okunmustur.
—®— Aerodinamik katsayilar 180° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
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Sekil 8: Aerodinamik istasyonlardaki Aerodinamik Katsayilarin Xfoil ve Tablo Karsilagtirmasi

NACA 0012 Profiline Sahip Pal Benzetimleri

Pal boyunca sabit Reynolds degerine (R, = 7.5 - 10°) dayanarak belirlenen aerodinamik katsayilari
kullanarak gergeklestiriien Dymore ¢ozimleri Sekil 5-8'de verilmistir. Sekil 5-8'de ayni zamanda
Dymore’ da gomili olan aerodinamik katsayi tablolarini kullanarak gercgeklestirilen Dymore
¢bzumleri de kiyaslama amaci ile verilmistir. Bu Reynolds degeri pal kokundeki cizgisel hiz
kullanilarak hesaplanmigtir. Kullanilan aerodinamik tablonun hangi Reynolds degeri icin yapildigi
tam olarak bilinmemektedir. Ancak 7x10° ile 10° Reynolds degerleri arasinda yapilan NACA 0012
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yilar Dymore tablolarindan okunmusgtur.

yilar Xfoil ile b shir.
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Sekil 9: Rotor pal agilarinin degisimi

Aerodi ik ki yilar Dymore tablolarindan okunmustur.
Aerodi K Xfoil ile b migtir.
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Sekil 10: Rotor Aerodinamik Ykleri

ruzgar tuneli testlerine tablo verileri yakinhigi temel alinarak Reynolds degeri tahmin edilmistir.
Dymore ¢ozimleri 4 rotor donisl icin gergeklestiriimistir. Benzetim zaman araliklarindaki rotor pal
acllarinin azimuta bagh olarak degisimi Sekil 5'te verilmistir. Aerodinamik katsayilar ile hesaplanan
aerodinamik rotor yikleri Sekil 6'da verilmistir. 90° azimutta ve 180° azimutta aerodinamik
merkezlerdeki hiicum acilari ve Mach degerleri ile kaldirma kuvveti katsayilari, stirikleme kuvveti
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s == Aerodinamik katsayilar 90° azimutta Dymore tablolarindan okunmustur.
= = = Aerodinamik katsayilar 90° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
sl perodinamik katsayilar 180° azimutta Dymore tablolarindan okunmustur.
—— Aerodinamik katsayilar 180° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
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Sekil 11: Aerodinamik Istasyonlardaki Hiicum Agilari ve Mach Degerleri

== == Aerodinamik katsayilar 90° azimutta Dymore tablolarindan okunmustur.
= = = Aerodinamik katsayilar 90° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
Aerodi i yilar 180° azimutta Dymore tablolarindan okunmustur.
—®— Aerodinamik katsayilar 180° azimutta Xfoil ile hesaplanmigtir.
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Sekil 12: Aerodinamik istasyonlardaki Aerodinamik Katsayilarin Xfoil ve Tablo Kargilastirmasi

katsayilari ve moment katsayilari kokten uca dogru Sekil 7 ve Sekil 8'de verilmistir. Pal boyunca
cizgisel hiza bagl Reynolds degerlerinde yapilan Xfoil ile belirlenen aerodinamik katsayilari
kullanarak gerceklestirilien Dymore ¢O6zumleri ile Dymore’ da gémulu olan aerodinamik katsayi
tablolarini kullanarak gergeklestiriien Dymore c¢ozimleri Sekil 9-12°de karsilastiriimistir. Palde
kokten uca dogru gidildikge gizgisel hiz nedeniyle Reynolds degeri artmaktadir. Dolayisiyla butin
pal boyunca kokteki Reynolds degerine esit tutulan benzetime gore ikinci durumda kesitlerin sinir
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katmani daha incedir. Dolayisiyla sirikleme katsayisi daha dusuktir. Bu da Sekil 10’ da
gosterildigi gibi rotor torkunun ve dizlemsel rotor yiklerinin daha az ¢ikmasina neden olmustur.
Sekil 12'de surikleme kuvveti katsayisini pal boyunca degisimi verilmistir. Burada da pal kdkinde
tablo degerleri ve Xfoil sonuglari értigmektedir. Uca dogru gidildikge Xfoil' den bulunan surikleme
katsayilar tablo degerlerinin altinda kalmaktadir.

SONUC

Kapsamli rotor dinamidi ¢ézimlerinde pal tzerindeki aerodinamik yikler genelde daha dnceden
hazirlanmig tablolarin kullanimi ile elde edilmektedir. Bu calismada aerodinamik analiz yazilimi
XFOIL, coklu kdtleli kapsamli bir benzetim araci olan DYMORE yazilimi ile birlikte kullaniimistir.
Dogrulama calismalari UH 60 ana rotoru tek pal icin NACA 0012 profili kullanilarak yapilmistir.
Geligtirilen yontemle elde edilen aerodinamik katsayilar, pal agilari ve rotor yukleri tablo
kullanimiyla elde edilen degerlerle genelde uyumlu oldugu gdsterilmistir. Palde kdkten uca dogru
gidildikce cizgisel hiz nedeniyle Reynolds deeri artmaktadir. YUksek Reynolds sayili akislarin
oldugu kesitlerde sulrikleme katsayisi daha disuk olarak hesaplanmistir. Bu da elde edilen
sonuglarda goéruldiga gibi rotor torkunun ve dizlemsel rotor vyiklerinin daha az olarak
hesaplanmasina neden olmustur.
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