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OZET
Pala elemani teorisi tabanli helikopter rotor simiilasyonlari i¢in kullanilan aerodinamik diizeltme
modellerinin incelenmesi ve Matlab ve Simulink tasarim ve analiz araci HeliRotorS a [Bayrak vd., AIAC
2023] entegre edilerek test edilmesi bu ¢calismanin amacidir. Rotor simiilasyon modellerinde, u¢ kaybt
modeli, ters akis modeli ve yanal sapma akis modelleri, aerodinamik diizeltme modelleri olarak
kullamilmaktadwr. HeliRotorS literatiirde bulunan deneysel veriler ve teorilere dayanan bir doner kanat
matematik modelidir. Modelde, aerodinamik ve ataletsel kuvvetler hesaplanir ve ardindan bunlara bagh
olarak rotor performansini gosteren, tork, giic gereksinimi, katilik, aerodinamik verimlilik gibi 6nemli
degiskenler de analiz edilir. Bu model ile yapilan simiilasyonlar sayesinde farkli ucus sartlarimin
degerlendirilmesi, rotor geometrisinin optimize edilmesi ve yeni rotor tasarimlarmmin analizi gibi iglemler
gerceklestirilebilir. Ancak her matematiksel modelde oldugu gibi bu modelde de bir hata payr bulunmakta ve
olabilecek tiim aerodinamik etkiler gercek zamanli olarak simule edilememektedir. Bu ¢alismada bahsi gegen
u¢ kaybr modeli, ters akis modeli ve yanal sapma akis modelleri HeliRotorS a eklenerek UH-60 rotoru i¢in
farkli ucus kosullarinda test edilmis ve simiilasyonlarin dogrulugunun arttirilmasi amaglanmistr.

GIRIS

Helikopter ana rotorunun aerodinamik analizinde dncelikle helikopterin ana rotorunda kag
pala oldugu belirlenmistir. Farkli pala sayilari i¢in test edilmistir [Bayrak vd., AIAC 2023]. Rotorun
palalari tepeden bakildijinda dikdértgensel bir sekle sahiptir. Kanat profili olarak siklikla
helikopterlerde ve 6zellikle UH-60’da [Howlett, 1981] bulunan SC1095 kullaniimigtir. Rotor dénus
hareketi yaparken maruz kaldigi hava akiminda dolayi tzerinde gesitli kuvvetlerin olusumunu
saglar. Baslica olusan kuvvetler ataletsel ve aerodinamik kuvvetlerdir. Bu kuvvetler sayesinde ana
rotor araciligi ile helikopter havada kalma ve hareket edebilme kabiliyetine sahip olmaktadir. Kanat
hareket ederken (zerine gelen serbest akis sonucu olusan aerodinamik kuvvetlerin bluyUkligunu
ve yonunuU; hicum agisi, akigkanin yogunlugu, akigkanin hizi ve kanat profili etkilemektedir.
Rotorda gembersel hareket yapan palalar tzerindeki etkili akis hizi palanin kékiinden ug¢ kisma
kadar degiskenlik géstermektedir. Ayrica tasarimsal olarak palanin kékiinden ucuna dogru
bikulme agisi yani gelen akigkanin hiicum agisi da degismektedir. Bu nedenle pala tek bir butlin
olarak analiz edilememektedir. Onun yerine pala belli sayida segmentlere bolinip analiz edilmigtir.
Segment sayisina bagl olarak belli bir segment uzunlugu bulunmaktadir. Segment boyunca
akigkanin hicum acisi ve hizi sabit kabul edilmigtir. Dolayisiyla her bir segment i¢in aerodinamik
kuvvetler hesaplanir. Bunun yaninda bu elemanlar arasindaki aerodinamik etkilesimler de dikkate
alinmistir. Pala elemani teorisi aslinda budur. Pala elemani teorisi (Blade Element Theory, BET)
tabanli rotor similasyon modelleri helikopter rotorlarinin tasariminda ve performans analizinde
yaygin olarak kullanilan bir yéntemdir. Bu yontem, bir rotorun performansini ve aerodinamik
Ozelliklerini hesaplamak icin rotor palalarini ayri ayri ele alir. Pala elemani metodu, her rotor
palasini birden ¢ok "elemanlara" veya "segmentlere" bdlerek analiz yapar. Her eleman, palanin bir
bdlimunU temsil eder ve Uzerinde belirli bir agida ve hizda aerodinamik kuvvetlerin etkisini
hesaplar. Bu elemanlar arasindaki aerodinamik etkilesimler de dikkate alinir. Bu amagla,
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HeliRotorS [Bayrak vd., Lift-Up 2023, Bayrak vd., AIAC 2023] gelistiriimisti. Asagida Sekil 1’de
modelin bir giktisi olan tagsima kuvveti, induklenmis hiz ve hicum agusu dagilimlarinin grafiklerini
goérebilirsiniz.
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Sekil 1: Ornek HeliRotorS Ciktilari

Kanat profili iki boyutlu olarak incelendiginde akiskanin Mach sayisi, hicum agisi, kord
uzunlugu ve aerodinamik katsayilarina bagl olarak kesitsel tagsima kuvveti, surikleme kuvveti ve
aerodinamik moment hesaplanmistir. Mach sayisi gelen serbest akisin hizi ve yogunluguna bagli
olarak bulunmaktadir. SC1095 kanat profilinin aerodinamik katsayilari Xfoil programi araciligiyla
cesitli Mach sayilari ve hiicum agilari igin bulunmustur. indiiklenmis akis hizi, girpoma salinimindan
Otlrd olusan hiz, rotorun donus hizi, kolektif ve donguisel kontrol girdileri ve palanin burgu agisi gibi
parametreler kanat profilinin hicum acisini belirlemektedir. Bu hesaplanan kesitsel kuvvet ve
momentler U¢ boyutlu olan segmentlere atfedilmigtir. Sonrasinda her bir palada her bir segmentte
hesaplanan kuvvetler ve torklar toplanarak helikopter ana rotorunda olusan toplam kuvvet ve tork
bulunmustur. Ancak modelin dogrulugunu artirabilmek amaciyla ug kaybi, ters akis ve yanal sapma
akis gibi Gi¢ boyutlu aerodinamik fenomenler [Johnson, 2012] HeliRotorS’e dahil edilecektir.

U¢ kaybinda palanin ug¢ kisminda girdap akisi olustugundan o boélgede tasima kuvveti kaybi
goOrulmektedir. Helikopterin ileri ugusu sirasinda ana rotorun geri ¢ekilen tarafinda dénis hizinin
yonu ile ileri ugustan kaynakli ileriden gelen akisin hizi zit yonla oldugundan dolayi pala
elemanlarinin bileske hizlari 6nemli miktarda etkilenmektedir. Palanin kék kisminda dénis hizi
daha yavas oldugundan dolayi olusan bileske hiz sifilamakta veya ters yénde olusmaktadir.
Bunun sonucunda o boélgede tagima kuvveti kaybi yasanmaktadir. Yanal sapma akig olayinda ise
ileri ugus sirasinda rotor dénerken azimut pozisyonuna bagli olarak akis vektora belli bir sapma
acisiyla pala elemanina ugramaktadir. Bu sebeple olusan aerodinamik kuvvetlerinin yonina ve
biylkliguni de etkilenmektedir. Ornegin olusan siiriikleme kuvvetinin radyal yénde yeni bir
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bileseni olugsmaktadir. Bu kuvvet yanal sirtikleme kuvveti olmaktadir. Tim bu dizeltme modelleri
HeliRotorS’a entegre edilecek daha dogru aerodinamik performans similasyonlari yapilabilecektir.

YONTEM

Bu calismada helikopter rotorlarini modellemek igin gelistirilen HeliRotorS modelinin
aerodinamik i¢cin modifikasyonlari yapilmistir. Pala Elemani Teorisinden faydalanarak ug¢ kaybi, ters
akis ve yanal sapma (yaw) akis modelleri eklenmistir.

Pala Elemani Teorisi

Pala Elemani Teorisinde bir rotor palasi belirli sayida segmentlere bdllinerek her biri
Uzerindeki aerodinamik kuvvetleri hesaplamaya imkan saglayan bir hesaplama yéntemidir
[Padfield, 2007]. Belirlenen segmentin sahip oldugu kanat profili 2 boyutlu olacak sekilde analiz
edilir ve buradaki bulunan kuvvetler 3 boyutlu olan segment pargasini temsil etmektedir.

Sekil 2: Pala Elemani Teorisi i¢in bir rotor palasinin segmentlere bdlinmus hali

Sekil 21°ye bakildigi zaman siyah bdlge helikopterin ana baglanti merkezini, beyaz dairesel
bdlge de palanin hareketini kolaylastirmak amagl bulundurulan menteseyi temsil etmektedir.
Sekildeki 6rnekte pala 4 ayri segmente bolinmustir ve mavi nokta her birinin geometrik ve agirlik
merkezini gostermektedir. Aerodinamik kuvvetler, 2 boyutlu olarak belirlenen noktalarda
hesaplandiktan sonra mentese noktasina tasinip toplanarak pala lzerindeki toplam kuvvet ve
moment bulunur.

Sekil 2: Kanat profilinde aerodinamik referans eksen takimi

Sekil 2’de ise kirmizi oklar gelen hava akisinin hiz vektorini ve onun bilesenleri temsil
etmektedir. 6 palanin bikutlme acisi, ¢ indiklenen akis agisi ve a da hicum agisi olmaktadir.
Olusan aerodinamik kuvvetler arasinda tasima kuvveti hiz vektoériine dik olacak sekilde yukari
ydnde ve surlkleme kuvveti hiz vektorl ile ayni yénde olacak sekilde olusmaktadir.

HeliRotorS Simulink Rotor Modeli: Ana rotor modeli Simulink ortaminda ¢alismaktadir. 100 Hz
Runge Kutta 4 ile analiz yapmaktadir. ilk basta helikopterin baslangi¢ parametreleri ve girdiler
Matlab ortaminda tanimlanmaktadir. Sonrasinda HeliRotorS belirlenen sure igerisinde ¢6zim
yapmaktadir ve elde edilen ¢iktilar tekrardan Matlab ortamina aktarilmaktadir. Bu sayede itki ve
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tork katsayilari, tasima kuvveti dagilimi gibi 6nemli bilgiler elde edilmekte ve
gorsellestirilebilmektedir.

Uc¢ Kaybi1 Modeli

Bir rotor palasinin ucunda 3 boyutlu aerodinamik etkilerden dolayi tasima kuvveti kaybi
olusmaktadir. Bu olay ug kaybi etkisi olarak adlandiriimaktadir [Johnson, 2013]. HeliRotorS
modelinde Prandtl’'s U¢ Kaybi fonksiyonu kullaniimistir. Bu fonksiyon palanin ug kismi igin
dizeltme faktérinl hesaplamaktadir.

F =Zcos™ (exp(= 1))

Formdildeki f parametresini pala segmentinin kdkten ne kadar uzakta oldugunu belirten

radyal pozisyonu (;), Sekil 2’de de gosterilen ugradigi indiklenen akig vektorinun diger hiz
vektoriyle olusturdugu agi (¢) ve ana rotordaki pala sayisi (Nb) belirlemektedir.

f= Ny (a=r
2\ r¢
Ters Akis Modeli

HeliRotorS modelinde rotor saat yoninun tersinde dénis yapmaktadir. Helikopter ileri
ydnde ugus yaptigi zaman dénls ¢emberide palanin ileriye dogru ilerledidi kisim ilerleyen taraf
diger kisim geri ¢ekilen taraf olmaktadir. ilerleyen tarafta gelen akis ve agisal hiz sonucu olusan
bileske hiz dénis yénunin yararina olan yénde olusmaktadir. Geri ¢ekilen tarafta ise olusan
bileske hiz palanin radyal pozisyonuna bagli olarak yonu degdiskenlik gostermektedir. Ug kisimlara
dogru agisal hiz havanin akisina gore baskin oldugundan olusan bileske hiz dénts yoninin yarari
yonde olusur. Fakat kdk kisminda bu durum tam tersi oldugundan bileske hiz vektori ters yonde
olusur ve o bdlgede tasima kuvveti kaybi yasanir. Asagidaki denklem [Johnson, 2013] Pala
Elemani Teorisine gore rotordaki itki katsayisini ifade etmektedir.

1

C 1 —_
—/ = [—u (ue—u)dr
oa OZT T P

Asagidaki tablo ise bu denklemin bolgelere gore nasil degistigini ve hangi bdlgenin hangi
azimut acgisi araliginda oldugunu gdéstermektedir.

1
g 1 - o ] .
= £Tur(uT6 - up) dr 0" < Y <180 (ilerleyen taraf)

—usinyr

1
. _ -
= {7”7(%6 B ”p) dr — { ur(ure B “p) dr 180° < Y < 360° (geri cekilen taraf)

Yanal Sapma Akis Modeli

Ana rotor dénls yaparken palaya ugrayan akis bazi ugus kosullarinda ve eger pala surukli
bicimde ise acili gelmektedir [Johnson, 2013]. Bu durumda aerodinamik katsayilar ve kuvvetler
degigkenlik gostermektedir. Surtkleme kuvvetinin artik radyal yoénde belli bir lambda acisiyla (A)
bir bileseni olusmaktadir ve asagidaki denklemle ifade edilmektedir.

R = D tanA , cosA =
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Aerodinamik katsayilar agagidaki gibi degisim gdstermektedir.

_ 1
Tasima kuvveti katsayisi = o CZZD(ae)
. e . — 1
Surlikleme kuvveti katsayisi €4 = st 4 (O‘e)
2D
Tork katsayisi c = 12 (c (a ) —-c ) +K’c
m cosA\ my\ e m, em,

UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRME

Bu calisma sonucunda, HeliRotorS modeli ile dogrulugu daha yuksek sonuglar elde
edebilmek ve gercegi daha iyi tahmin eden simulasyonlar yapmak amacglanmaktadir. Anlatilan
modellerin entegrasyonu sirasinda her bir dizeltmenin etkileri gézlemlenecek ve yorumlanacaktir.
Bulgular, literaturdeki veriler ile kargilastirilarak dogrulanacak ve aerodinamik duzeltmeler ile
beraber daha verimli bir similasyon modeli Matlab ve Simulink kullanilarak elde edilecektir.

Pala elemani teorisi tabanli bir Matlab ve Simulink tasarim ve analiz araci olan HeliRotorS
ile helikopter rotor simulasyonlari yapilacaktir. Aerodinamik dizeltme modelleri incelenerek rotor
simulasyon modellerinde, ug¢ kaybi modeli, ters akis modeli ve yanal sapma akis modelinin
aerodinamik dizeltme modelleri kullanilacaktir. Simualasyonlar, UH-60 rotoru igin farkli ugus
kosullarinda test edilecek ve dogrulanacaktir. Bu aerodinamik olaylarin HeliRotorS’e entegre
edilerek sonuglarin optimize edilmesi ve deney verilerine daha yakin degerlerin elde edilmesi
amaclanmistir. Bildirinin son halinde dogrulama sonuglari detayli anlatilacaktir.

A. Aerodinamik Diizeltmeler

1) Uc Kaybi: Ug kaybi olayinin daha net gézlemlenmesi amaciyla rotorun havada asili kalma
durumunda test yapildi. Baglangi¢ parametreleri asagidaki tabloda mevcuttur.

Tablo 1. Uc Kaybi incelemeleri icin Baslangic Degerleri

ileri Ugus Hizi U=0m/s
Kolektif agisi —c°
¢ [30 =5
Boyuna dongusel agisi B = 0°
1c
Rotorun agisal hizi Q = 258 rpm
5
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Sekil 7. Ug Kaybi Modeli ile Tagima Kuvveti Dagilmi (Sagdaki Figlr U¢ Kaybi Varken, Soldaki
Yokken)
Sekil 7’ye bakildiginda tasima kuvvetinin genel olarak ug kisma dogru arttigi gorilmektedir.
Fakat uc kaybinin etkisi bu figirde net olarak gorilmemektedir.
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Sekil 8’de ug kaybi faktorinin dagilimi gérilmektedir. Palanin ¢ogu kisminda 1 iken ug
kisimlarinda uca dogru azalmaya baglamistir. Bu faktor aslinda o bélgedeki tagsima kuvvetinin ne

Eleman Konumu [m]

Sekil 8. U¢ Kaybi Modeli ile Tagsima Diizeltme Faktdriiniin Pala Boyunca Dagilimi

kadar kayba ugradigini isaret etmektedir.
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Sekil 9. Ug Kaybi Modeli ile Tasima Kuvvetinin Pala Boyunca Dagilimi (Sagdaki Figiir Ug Kaybi
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Sekil 9 kdkten uca dogru tagsima kuvvetinin bir pala Gzerindeki dagihmini gostermektedir.
Ucg kaybldmeydana gelince son gjadta n_oktalarlnd'a azalme_l gorulebilmektedir.
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Sekil 10. Ug Kaybinin Oldugu Bdlgedeki Tagima Kuvveti Dagilimi (Sagdaki Figur Ug Kaybi Varken,
Soldaki Yokken)

Sekil 10’da son noktalardaki tagima kuvveti azalisi gok daha net goriilmektedir. Ornegin
uctaki pala elemaninin tagsima kuvveti 2000 N civarindayken 1300 N seviyelerine gerilemigtir.

Tablo 2. Ug Kaybi ile Performans Ve Kontrol Ciktilari (Ug Kaybi icin)

Temel Model Uc¢ Kaybi Modeli ile
itki katsayisi 0.00482609 0.00482565
Gilg¢ katsayisi * 10000 4.6072 4.48014
Koni girpma agisi 1.5171° 1.534202°

Tablo 2’ye bakildiginda u¢ kaybindan dolayi toplam tagima kuvveti azalmistir ve sonucunda
itki katsayisi da azalmistir. Ote yandan ug kaybi olunca gii¢ katsayisinda da azalma
gbzlemlenmigtir. Ayrica her iki durumda koni ¢irpma acilari cok buyuk bir degisiklik
gOstermemektedir. Sadece ug kaybi olunca biraz artmistir.

2) Tersine Akis: Tersine akis olay! test edilirken kullanilan baglangic parametreleri asagidaki
tabloda mevcuttur.

Tablo 3. Tersine Akis Modeli ile Baslangic Degerleri (Tersine Akis icin)

ileri Ugus Hizi U=70m/s
Kolektif agi girdisi B = 5°
0
Boyuna déngusel agi girdisi B = 10°
1c
Rotorun agisal hizi Q = 258 rpm
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Sekil 11. Tersine akisin olustugu bdlge

Sekil 11°den de anlasilacagi gibi rotor dénls ¢cemberinin geriye ¢ekilen tarafinda kok
bdlgesinde tersine akis olusmaktadir. Kirmizi bélge bunu temsil etmektedir.
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Sekil 12. Tersine Akis Modeli ile Tasima Kuvveti Dagilimi (Ustte Tersine Akis Varken, Altta Yokken)

Sekil 12’ye bakilacak olursa tagima kuvveti ilerleyen tarafta fazlayken geri gekilen tarafta
azdrr.
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Sekil 13. Tersine Akig Modeli ile Eleman Hiicum Agisi Dagilimi (Sagdaki Figlir Tersine Akis
Varken, Soldaki Yokken)

Sekil 13’te pala elemanlarina gelen akisin hiicum agisi geri gekilen tarafin kok bolgesinde
oldukca fazladir. Bunun sebebi o bdlgedeki bileske hiz sifir veya negatif olmasidir.
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Sekil 14. Tersine Akis Modeli ile Cirpma Agisinin Azimutlara Gére Degisimi (Sagdaki Tersine Akis
Varken, Soldaki Yokken)

Sekil 14’te ¢irpma acisi 90 derece azimutta minimumken, 270 derece azimutta
maksimumdur. Bu sayede ileri ugus sirasinda her iki taraftaki tagima kuvvetini dengelemektir.
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Zaman [s] Zaman [s]
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Sekil 15. Tersine Akis Modeli ile Her Bir Paladaki Cirpma Agisinin Zamana Gére Degisimi
(Sagdaki Tersine Akis Varken, Soldaki Yokken)

Sekil 15’e bakilacak olursa her bir palanin ¢irpma acisi periyodik olarak degismektedir.

Maksimum yaklasik 2. 7° olurken minimum yaklasik 0. 3° olmaktadir. Sekil 12’den Sekil 15’e kadar
goruldugu gibi soldaki figurler tersine oldugu kosulu géstermektedir. Ancak bu figurlere bakilacak
olursa tersine akis boélgesi ¢cok biylk olmadigindan performans ve dinamik parametrelerinde
degisim gozlenememektedir. Bunun nedeni tersine akis boélgesinin oldukga yeri ve bayUkliga
olarak dusunulebilir. Bélge algalan tarafta bulundugundan akistan 6tirt halihazirda rotor
performansina ¢ok kiiclik aerodinamik katkilari bulunmakta ayrica bélgenin bir kismi kdk kesitinde
kaldigindan oradan bir aerodinamik kuvvet alinmamakta. Ayrica belirtilen ileri ve agisal hiz
degerlerinde toplam alan olduk¢a disik oldugundan bu modelin ana rotor performansina etkisinin
bu durum igin zayif oldugu séylenebilir. Yine de asagidaki tabloda itki ve gu¢ katsayisindaki
degisimler gorilebilmektedir.

Tablo 4. Tersine Akis ile Performans Katsayilari

Temel Model Tersine Akis Modeli ile
itki katsayisi 0.0048320 0.0048321
Gig katsayisi * 10000 3.8909 3.8911
9
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Tablo 4’te de gorildugu gibi tersine akis meydana geldiginde itki ve gu¢ katsayilari artis
gOstermektedir. Yani tersine akis varken daha ¢ok itki olusurken daha ¢ok gii¢ da gerekli
olmaktadir.

3) Yanal Sapma Akis: Yanal sapma akisi test edilirken baglangi¢c dederleri tersine akistakiyle ayni
tutulmustur.

Tasima Kuvveti [N]
o
Tasima Kuvveti [N]

15
x10% x10*

\—’0” o m—gpg(© ) m=pqg° y, m==s)7(0° w\ \—Dof’ o m—gpg()0 ), w1300 ), m=—=ls)7(° w\
Sekil 16. Yanal Sapma Akis Modeli Ile Tasima kuvveti dagilimi (Sagdaki yanal sapma akis varken,
Soldaki yokken)

Sekil 16’ya bakildigi zaman yanal sapma akis oldugunda tasima kuvvetinin genel olarak
azaldigi gortlmektedir.

Hiicum Agisi [derece]
>
3

Hiicum Agist [derece]

\—Fn” o m—0(° ) =150  m=—S)7(° w\ \—>0" o —»g° ), w15 ==—=p)70° 1\

Sekil 17. Yanal Sapma Akis Modeli ile Hiicum Agisi Dagilimi (Sagdaki Yanal Sapma Akis Varken,
Soldaki Yokken)

Sekil 17’ye gére yanal sapma akis varliginda geriye ¢ekilen tarafta daha belirgin olacak
sekilde pala elemanlarina gelen akisin hiicum agisinda azalma goérilmektedir.
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Sekil 18. Yanal Sapma Akis Modeli ile Cirpma Agisinin Azimutlara Gére Degisimi (Sagdaki Yanal
Sapma Akis Varken, Soldaki Yokken)

Sekil 18’e bakildiginda yanal sapma akis oldugunda biitiin azimut konumlarinda genel
olarak pala ¢cirpma agisi azalmaktadir.

Cirpma Aglisi [derece]

04 06
Zaman [s] Zaman [s]

Pala 1 Pala 2 Pala 3 Pala 4]

Sekil 19. Yanal Sapma Akis Modeli ile Her Bir Paladaki Cirpma Agisinin Zamana Gére Degisimi
(Sagdaki Yanal Sapma Akis Varken, Soldaki Yokken)

|——Pala1 ——Pala2 ——Pala3 ——Pala 4|

Sekil 19’da periyodik olarak degisen her bir palanin ¢irpma acgisinin maksimum ve minimum
degerlerinin azaldigi gérilmektedir. Asagidaki tabloda ise yanal sapma akisin itki ve gug¢
katsayilarini nasil etkiledigi gézlemlenmektedir.

Tablo 5. Yanal Sapma Akis icin Performans Katsayilari

Temel Model Yanal Sapma Akis Modeli ile
itki katsayisi 0.0048320 0.0046618
Gug katsayisi * 10000 3.8909 4.8470

Tablo 5’e bakildiginda yanal sapma akisin performans katsayilarini énemli derece etkiledigi
gorulmustur. Bu akig oldugunda itki katsayisi azalirken gug katsayisi artmaktadir. Yani ayni ugus
kosulunda rotorun Urettigi itki kuvveti daha az olurken daha ¢ok guce ihtiyaci oldugu ¢ikarimina
varilabilir.

SONUG

Bu caligma sonucunda aerodinamik modellerin eklenmesiyle sonuglarin nasil etkilendigi
gbzlemlenmistir. Aerodinamik agidan tersine akis, ug kaybi ve yanal sapma akis olaylari helikopter
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kanadi Uzerindeki kuvvet dagihmini etkileyen 6nemli faktorlerdir. Bu olaylar hesaba katilarak daha
gercekci sonuglar elde edilmistir. Sonucta helikopter ugusu sirasinda bu dizensizliklerin varhgi
kaginiimazdir. Tum bu eklemeler sonucu olugsan modelin yeni hali sayesinde helikopter tasarimi,
analizi ve optimizasyonunda énemli bilgiler elde edilebilecektir. Ayrica bu ana model helikopterin
ucus mantigini daha iyi anlamak icin dnemli bir yol gosterici olabilecektir.
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