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OzZET

Bu calismada pasif inis takimlarinin kalkis ve inis sirasinda maruz kaldiklar1 zorlayici kuvvetler
altinda dinamik cevaplari incelenmistir. Konsept fiziksel tam model senaryolari iizerinden alt modeller
olusturulmak suretiyle gercek degerler ile tek ve iki serbestlik dereceli modeller olusturulmustur.
Lagrange yontemi ile hareketini yoneten diferansiyel denklemler ¢ikarilarak matematiksel modeller
Matlab Simulink’te olusturulmustur. Literatiirde kabul goren titresim modeline gévde kiitle, kaldirma
katsayisi, kaldirma kuvveti, itki kuvveti ayrica roll ,pitch, bounce ve yaw serbestlik dereceleri de
tanimlanarak analizler gergeklestirilmistir. Modelleme yaklasimlarinda, Skorsky S76C ve Bell 407
helikopterleri fiziksel 6zellikleri niimerik analizlerde kullanilmistir. Belirli kiitle, hiz, kaldirma kuvveti,
kanat alan1 degerleri ile analizlerde kaldirma katsayilari, damper kuvvetleri, yay ve soniim degerlerinin
sisteme olan etkisi incelenmistir. Amerikan Federal Aviation Administration (FAA) standartlarina gore
degerlendirmeler yapilarak pratik yonden katkisi olacak sonuglar elde edilmistir. Analizler sonucunda
kaldirma ve itki kuvvetinin ugus dinamigi iizerinde etkili oldugu goriilmistiir.

Anahtar Kelimeler: Helikopter, Matematiksel Modelleme, Titresim

The Dynamic Analysis and Mathematical Model of Bell 407 and
Skorsky S76C Helicopters

ABSTRACT

In this study, the dynamic response of passive landing gears under forcing forces during take-off
and landing is investigated. Single and two degree of freedom models were created with real values by
creating sub-models over conceptual physical full model scenarios. Mathematical models were created
in Matlab Simulink by deriving the differential equations governing the motion by Lagrange method.
Body mass, lift coefficient, lift force, thrust force and roll, pitch, bounce and yaw degrees of freedom
were also defined to the vibration model accepted in the literature. In the modeling approaches, the
physical characteristics of Skorsky S76C and Bell 407 helicopters were used in the numerical analysis.
The effects of lift coefficients, damper forces, spring and damping values on the system were analyzed
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with certain values of mass, speed, lift force and blade area. According to the American Federal Aviation
Administration (FAA) standards, evaluations were made and practical results were obtained. As a result
of the analysis, it is seen that lift and thrust are effective on flight dynamics.

Keywords: Helicopter, Mathematical Model, Vibration

1. GIRIS
Helikopter dikine havalanabilen, doner kanatlari olan, havada sabit bir noktada hareketsiz
kalabilen, u¢agin basit halidir. Havada durmasini saglayan kaldirma kuvveti, hava aracinin lizerinde

diisey bir eksen etrafinda yatay olarak donen bir rotora bagl pervaneler araciligiyla saglanir. Pervane
kollarma pal denir, paller acili olarak konumlandirilmistir.

LIFT
DRAG
THRUST
Contbre of Centre of
Gravity WEIGHT Pressure

Sekil 1. Helikoptere etki eden agirlik ve kuvvetler

Bir helikopter, itme ve kaldirma faktorlerini kontrol eden ve ayni zamanda rotorlarin yardimiyla
ucan bir makinedir. Bir helikopterde, boyut ve hiz gibi gereksinimlere bagl olarak birka¢ rotor(main
ve tail) vardir. Rotorlar hareket ettikge, helikopteri yukar1 dogru kaldirmak i¢in hava kullanilir. Hava,
gokyitiziinde bir yiizdiirme (pervanenin siipiirme alani) olusturmak i¢in kanatlar yardimiyla asagi dogru
hareket ettirilir. Bu, helikopteri havada tutar. Kaldirma Kuvveti, bir u¢agm agirligindan daha biiyiik
olmalidir ve bu, daha fazla itme giicii lireten bigaklarin/pal hiicum acis1 (attack angle) ile kontrol edilir.

stall point

Lift Coefficient (CL)

stall angle

Angle of Attack - &

Sekil 2. Kaldirma Katsayisi ve Hiicum Agisi Grafigi
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Asagida drnek bir helikopter’in agirlik merkezi ve eksenlerine bagl olarak roll, yaw, pitch hareketleri
bulunmaktadir, bu eksen hareketleri baz alinarak modellemeler gergeklestirilecektir.

Sekil 3. Helikopter ‘de eksen bazinda hareketler ve serbestlik dereceleri

Bu modellemeler sematik olarak inis takimlarindan (gerek kizakli gerekte lastik tekerlekli), rotor
pallerine (kanatlarina) ve kuyruk rotoruna kadar kiitle, yay ve soniim elemanlarini kullanilarak
gerceklestirilmistir. Enerji ifadeleri ve Lagrange denklemleri kullanilarak Helikopter gdvdesine ait
hareketi yoneten diferansiyel denklemler inis takimlar1 da g6z Oniine alinarak elde edilir. Literatiirde
yapilan ¢aligmalardan farkli olarak kiitle ve itki kuvveti gdz oniine alarak modeller incelenmistir.

Sistemin Matlab-Simulink’te ugus icin dinamik analizi ¢esitli parametreler icin yapilacaktir.
Sivakumar[1]’1n titresim modelinde sadece soniim ve yay degerleri kullanilmis, govde kiitlesi
kaldirma katsayist ve kaldirma kuvveti degerleri ayrica roll ,pitch, bounce ve yaw degerleri de sisteme
eklenmemistir. X.M.Dong[13]" a gore ise sisteme kaldirma kuvveti ve helikopterin kendi kiitlesi
eklenerek sistem lizerinden galigilmigtir. Lojewski R.[14]’nin ¢aligmalarinda Kessler[2]’in almanca bir
doktora tezinden istifade edilmis BO 105 helikopter modellemesinde kaldirma kuvveti ve gévdenin
kiitlesi sisteme eklenerek ve sadece pitch hareketi baz alinarak yer titresim modeli olusturulmustur .

Sivakumar[1]’den farkli olarak itki kuvveti ve govde agirlik etkisi gdz Oniine alinarak modelleme
yaklagimi agisindan literatiire katkida bulunulmustur. Analizler sonucunda ugus dinamigi {lizerinde
etkileri goz onlinde bulundurulmasi gerektigi goriilmiistiir.

2. Modelleme Yaklagimlari

Toplamda bir tam model ve iki alt model tasarlanarak Matlab-Simulink i¢in denklemler
olusturulmustur.

2.1 Konsept Tam Model Senaryosu

Landing Skids(kizakli tip) ve Landing Gears(lastik tekerlekli) olarak iki tipe ayrilan helikopter inig
takimlarinin sematik diyagramini baz alarak kizakli ve tekerlekli olmak {izere konsept model iizerinden
modellemeler olusturulmustur.
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Tail rotor gearbox .  Tail rotor
Main rotor :

Tail rotor driveshaft

Main rotor gearbox Tail rotor driveshaft
Intermediate gearbox
! Helicopter !
Landing Skids

Sekil 4. Sematik Diyagram

Asagida bir helikopterin, yay ve soniim elamanlarindan olusan konsept tam model calismasi
bulunmaktadir ve bu model baz alimarak BELL 407 ve Skorsky S76C’nin inis takimlarinin matematiksel
modellerinin olusturulmasi i¢in model senaryosu asagida ortaya konulmustur.

Sekil S. Helikopter & Konsept Tam Model

Helikopterlerin 6zellikle rotor kisminda ¢ok fazla siispansiyon sistemi bulunmakta MR Damper,
shock absorber gibi titresimi absorbe eden farkli elemanlar ile de slispansiyon ekipmanlarini arttirabilmek
miimkiindiir.
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Main Rotor Damper

e Transmission, Mast
Strut,Suspension Bar

Helicopter Fuselage

Miscellaneous Forces

Springs,Dampers Landing Skids

Sekil 6. Konsept Tam Model Bilesenleri ve Tanimlamalari

Ground

2.2 iki Serbestlik Dereceli Modelleme

Tail

CG: Center of Gravity

Note: c=d (length between CG and landing gears)

ﬁ / Strut & Spring-Damper

Ground ¥

——» Tire Mass

R —— v z
Tire & Spring-Damper

w

Sekil 7. Skorsky S76 C & Oven-Demir Modeli

Iki serbestlik dereceli modelimiz icin ;
¥1,¥,: Helikopter Gvdesi Deplasmant ve Inig Takimlari Deplasmant’dur.

F,,, : MR ( magnetorheological )Damper, Simulink’te Q olarak tanimlanmistir.
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Yilr

Sekil 8. Skorsky S76 C & iki Serbestlik Dereceli Matematiksel Modelleme

Sistemin diferansiyel denklemlerini olusturdugumuzda;

mlJ;l:_k1(y1_yz)_c1(j71_j’z)_FMR +m,g—L, (1)
m, );2 =k _y2)+cl(j’1_j’2)_k2(yz +yg)_cz(j’z+j’g)+FMR tm,g (2)

2.3 Tek Serbestlik Dereceli (TSD) Modelleme

Tail
CG: Center of Gravity

Note: c=d (length between CG and landing skids)

Fuselage «——— BELL 407 has not shock absorber under the fuselage

Landing Skids €————

ld Ek

Spring-Damper

Sekil 9. Bell 407 & Oven-Demir Modeli
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y Landing
1 Skids+Fuselage

Sekil 10. Bell 407 & Tek Serbestlik Dereceli Matematiksel Modelleme

Sistemin tek serbestlik dereceli diferansiyel denklemini olusturdugumuzda;
mlyl:_kl(yl)_cl(yl)_FMR+m1g_Lf (3)

2.4 Kaldirma Kuvveti ve Hiz

Helikopter take-off ve irtifa halinde Bell 407 i¢in 1-72 m/s, Skorsky S76C i¢in ise 10-85 m/sn
arasinda hiz degisimi uygulanarak denklem parametreleri elde edilmistir.

Lift Force Denklem L =/g(m,+m,) (4[13]
1
Lift Force Denklem L=C, 5 pVS (5)[15]
Tablo 1
Lift Coefficient(CL) 1,35 from Figure 11
Air Density(p)kg/m3 1,225 101.3 kPa 15 C°
Velocity(v) m/s 85
Total Wing Area(S) m2 | 6,44 0,35*%4,50*%4=6,44 m2
Lift Force 38473.67 | N(Newton)
Tablo 2
Lift Coefficient(CL) 1,35 from Figure 11
Gravity(g) 9,81 m/s2
Fuselage(m1) 3691 Kg
Tire and Strut(m2) 70 Kg
Lift Force 49808,8 N(Newton)
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Tablo 3
Lift Coefficient(CL) 1.35 from Figure 11
Air Density(p)kg/m3 1.225 101.3 kPa 15 C°
Velocity(v) m/s 10 10 knot= 5,14 m/s
Total Wing Area(S) m2 6.44 0,35%4,50*4=6,44 m2
Lift Force 532.5075 | N(Newton)
Tablo 4
Lift Coefficient(CL) 1,35 from Figure 11
Air Density(p) kg/m3 | 1,225 101.3 kPa 15 C°
Velocity(v) m/s 72
Total Wing Area(S) m2 |5,76 0,27%5,33*%4=5,76 m2
Lift Force 24690,36 | N(Newton)
Tablo S
Lift Coefficient(CL) 1,35 from table
Gravity(g) 9,81 m/s2
Fuselage(m1) 1609 Kg
Tire and Strut(m?2) 95 Kg
Lift Force 22566,92 N(Newton)

Kaldirma Kuvvetini hesaplarken kaldirma katsayis1 ve pervane kanatlarinin hiicum ag¢isin1 asagidaki
tabloyu baz alarak 10°lik hiicum agisina karsilik 1,35 katsay1 degeri bulunmustur.

20

0s

00 r

Lift Coefficient

08 1 - 4 4

10

A8 | 4 +

-20 .
-2 0 o 1w xr

Angle-Of-Attac b (Owg ress )

Sekil 11. Kaldirma Katsayisi ve Hiicum Agisi Grafigi

Kaldirma Kuvvetini belirleyen her iki denklem ¢oziimiinde (4,5) Skorsky ve Bell helikopterlerinin
ucmasini saglayan L>mg ve L=mg olana kadarki L<mg sart1 da saglanmis olup hiz faktoriiniin(v) ve
kaldirma katsayisinin(CL), kaldirma kuvvetini(Lift Force) etkileyen en etkili parametreler oldugu da
gorillmiistiir.
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| )
?f #f

Sekil 12. Helikopter & Kaldirma Kuvvetleri

3. Nuimerik Simiilasyonlar

3.1 Take-Off(Kalkisg)

Tek Serbestlik Dereceli ve iki Serbestlik Dereceli, itki kuvveti ve agirlik etkisi altinda govde ve
inis takim titresim degerleri ve Simulink modellerinde itki kuvvetinin yani sira kiitlenin sifir oldugu ve
olmadigi opsiyonlarda ayrica incelenmistir.

3.1.1 BELL 407’nin Dinamik Analizi ve Parametreleri

Tablo 6. BELL Parametreler (2)

Parameters Bell 407

Between Skid Tubes 1(c=d) 2450 mm
Between Skid Tubes 2 (c=d) 1650 mm

| Helicopter Empty Weight — [160935Kg |
Landing Skids Mass 94,52 Kg
The Length between Datum Plane and CG 3300 mm
The Length between CG and the corner of skid |a=1m, b=2m
BO 105 Inertia(x,x) 1515 kgm?2
BO 105 Inertia(y,y) 4863 kgm?2
BO 105 Inertia(z,z) 3869 kgm?2
BO 105 Spring Stiffness(x) 320000 N/m
BO 105 Spring Stiffness(y) 425000 N/m
BO 105 Spring Stiffness(z) 370000 N/m
BO 105 Damping Coefficent (x) 400000 Ns/m
BO 105 Damping Coefficent (y) 1000000 Ns/m
BO 105 Damping Coefficent (z) 1100000 Ns/m

Helikopter govde ve inis takimlari kiitlesi, kaldirma kuvveti, ekstra MR kuvveti sisteme eklendiginde
blok diyagrami;
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EHg —0 8 8

Lift Force

x - m -
. 1> 12}

’—,_n * vme 0 ® 1 xikonum)

Sekil 13. Bell & Sistem Simulink Modeli

Alman BO 105 Helikopterine ait inis takimlarinin k=370.000 N/m ve c=1100000 Ns/m degerlerinin
baz alinarak farkli kaldirma katsayilarina (CL) gore konum-zaman grafigi;

BELL 407 LANDING SKIDS-LIFT COEFFICIENT(CL)

0.035

0.03

0.025

= o
= =
o =]

DISPLACEMENT
o
=

] | | | ] | | | |
0 1 2 3 4 5 TIME 6 7 8 9 10

Sekil 14. Kaldirma Katsayisi ve Konum

Sistem 0.6 CL degerinde sifira yakin konuma gelip oturmus, 4. ve 6. Saniye arasinda yiikselen bir
seyir izlerken 6. saniyeden itibaren azalmaya baslayip sifira dogru yaklagsmustir.

Sistemin kararlilik gosterip sifira yakin noktada oturmaya basladigi 0.6 CL(Kaldirma Katsayis1)
degeri baz alinarak farkli k ve ¢ degerlerine gore sistemin soniim kabiliyeti ve yer degistirmesine iliskin
grafik;
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BELL 407 & K, C VALUES

~—0.6CL-370000k-1100000c

~—0.6CL-100000k-250000c

02— 0.6CL-50000k-125000c H

DISPLACEMENT

Sekil 15. Kaldirma Katsayisi ve Konum

Sistemde soniim ve yay degerlerinin azaltilmasi neticesinde 5. saniye’ye kadar deplasman artmis,
5.saniyeden sonra ise sifira dogru yaklasmaya baglamistir.

Helikopter govde ve inis takim1 toplam kiitlesinin ayn1 k,c degerlerine gore hiz grafigi;

BELL 407 & K.C VALUES
T T T T T T T T T

100000k-250000¢

~— 50000k-125000¢c

——370000k-1100000c

02— —— =

5
TIME

Sekil 16. Kiitle Hiz1 ve Zaman

Sistemde yay ve soniim degerleri azaldikca sistemdeki deplasman artmis ve ayni zamanda deplasmana
bagli olarak kiitlenin hizlanmas1 artmustir. 0.12, 0.06 ve 0.02 degerlerindeki hizlanmalar O-1. sn arasinda
aniden azalan bir seyir almistir.
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k sabit ¢ degisken olmasi halinde;

BELL 407 & K.C
0z = T T T T T 1 1 B
|
| k 370000 c 1100000
]
|
01 —— k 370000 c 250000
II
\ ~—— k 370000 ¢ 125000
ooa II
1
1 1 l l 1 1 I t ¢
o 1 2 3 4 5 TIME L] T a ] 10
Sekil 17. Kiitle Hizi ve Zaman

Sistemde k(yay) sabit ve c¢(soniim) degerinin azalmasi halinde her ii¢ egri de Sekil 16’ya gore
keskin ve ani olarak bir diisiis yasamis ve kiitlelerin hiz1 sifira dogru oturmustur.

daha
c sabit k degisken olmasi halinde;

BELL 407 & K,C
I

© 1100000 k 370000 N
—— ¢ 1100000 k 100000
=S —— ¢ 1100000 k 50000 =
\H\HH\%
- b %
" \ --..,_q_..‘
-u“"""-\-\.\_\_\
£l .
| | 1 1 | | 1 | |
0 1 2 3 4 5 TIME ] T a 9 10
Sekil 18. Kiitle Hizi ve Zaman

Sistemde k(yay) degerinin azalmasi ve c(soniim) degerinin sabit olmasi halinde her ii¢ egri de Sekil
16’ya gore daha kararli bir diisiis yagsamis ve Sekil 17’ye gore ise daha keskin ve ani olarak bir diisiis
yasamamistir.
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31.2 iki Serbestlik Dereceli Skorsky S76C Dinamik Analizi ve Parametreleri

Tablo 7. Skorsky Parametreleri(16)

Nose Gear Tire Mass 4Kg
Main Landing Gears Right Mass 55Kg
Main Landing Gears Left Mass 5.5Kg
Nose Gear Strut +Tire Mass 40-45 Kg
Main Landing Gears Strut+Tire Right Mass 65-70 Kg
Main Landing Gears Strut+Tire Left Mass 65-70 Kg
The length between main gears(right and left) 2450 mm
The length between main gears and nose gear 5000 mm
The length between datum plane and CG 5280mm
Helicopter Empty Weight 3691 Kg
The Length between CG and Tail(Main) Gear 820+4180 mm

US Navy Seahawk Inertia(x,x)

9.0 x 10”3 kgm?2

US Navy Seahawk Inertia(y,y)

6.3 x 10" kgm?2

US Navy Seahawk Inertia(z,z)

6.0 x 104 kgm?2

Seahawk Main Gear Left Strut Spring Stiftness(k1)

3.6 x 105 N/m

Seahawk Main Gear Right Strut Spring Stiffness(k2)

5.0x 1076 N/m

Seahawk Nose Gear Strut Spring Stiffness(k3)

2.0x 106 N/m

Seahawk Main Gear Left Strut Damping C.(c1)

2.2 x 104 Ns/m

Seahawk Main Gear Right Strut Damping C.(c2)

4.0 x 104 Ns/m

Seahawk Nose Gear Strut Damping C.(c3)

3.0x 10"4 Ns/m

Seahawk Main Gear Left Tire Spring Stiftness(k1)

1.2 x 106 N/m2

Seahawk Main Gear Right Tire Spring Stiffness(k2)

1.2x 106 N/m2

Seahawk Nose Gear Tire Spring Stiffness(k3)

1.0x 10”6 N/m2

Seahawk Main Gear Left Tire Damping C.(c1)

1.0 x 10"4 Ns/m

Seahawk Main Gear Right Tire Damping C.(c2)

1.0 x 10"4 Ns/m

Seahawk Nose Gear Tire Damping C.(c3)

1.0 x 10"4 Ns/m

16

Helikopter govde ve inis takimlari kiitlesi, kaldirma kuvveti, ekstra MR kuvveti sisteme eklendiginde
blok diyagrami(Denklem 4’e gore[13])
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Sekil 19. Skorsky Sistem Simulink Modeli & Denklem 4’e gore(13)

Denklem 4’¢ gore[13] L =1[/g(m,+m,)_ icin Kaldirma Katsayisina(Lift Coefficient)gdre olan
degerler;

SKORSKY ST6C & LIFT COEFFICIENT(CL)
T

0al T T T T T =

——01CL

02cCL
025

0.667 CL

02 —1.35CL -

=
&

DISPLACEMENT
=

B

1 1 1 1 1 1
4 5 6 7 8 8 10
TIME

Sekil 18. Kaldirma Katsayisi ve Konum
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CL degeri arttikca sifira yaklagmakta sistem oturmaktadir. 0.1,0.2 ve 0.6 CL degerlerinde 0.5 sn’de
sistem pick atmis sirasi ile 0.25, 0.24 ve 0.1 mm deplasman degerlerine ulasilmistir daha sonrasinda
sistem tiim egriler i¢in 3.sn’den itibaren oturmaya baslamistir.

Denklem 5’e gére[15];

Sivakumar’in ¢aligmasindaki gibi ™14 ve ™28 degerleri sifir alinmis ve akabinde wing area(toplam
kanat alan1) ve CL(Kaldirma Katsayisi,Lift Coefficient) degerleri defalarca degistirilmesine ragmen
deplasman egrisi fazla degismemistir. Sistemde CL ve kanat alaninin fazla bir etkisi olmadig1 goriilmiistiir.
(v=0-10 m/s) Sivakumar’da aktif ve pasif kontrolii farki incelenirken burada ise CL degerleri farki
incelenmistir.

|

JENRON

Sekil 19. Skorsky Sistem Simulink Modeli m=0

SKORSKY S76C & LIFT COEFFICIENT(CL)
1 1 T T T T 1 I T

1.35 CL, 6.44 Area
~——0.4 CL, 6.44 Area
——0.1CL, 6.44 Area

DISPLACEMENT

Sekil 20. Kaldirma Kuvveti ve Zaman
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Skorsky S76C i¢in mg agirliklarini diferansiyel denklemlerde sifir aldigimizda 10° Hiicum Agist
ve 1.35 CL de sistemin daha kiiglik CL degerleri ile mukayese edildiginde sifira daha yakin oldugu ve
dengelendigi goriilmektedir.

myg # 0 yemag # 0 olmag; halinde;

M1 Kiitlesi(Helikopter Govde)

SKORSKY S76C & Q FORCES
T T T T T T T

035 —

DISPLACEMENT

Sekil 21. Q Kuvvet ve Konum

Q(MR Damper) kuvveti arttik¢a sistem M1 kiitlesi sifira yaklagmakta ve dengelenmektedir. Tiim
egriler 5. Sn’den itibaren oturmaktadir. Kuvvet arttikca sistem dalgali bir formdan oval kararli bir forma
dogru seyir izlemistir.

M2 kiitlesi(Helikopter inis Takimlarr)

SKORSKY S76C-Q FORCES(M2)
T I

——Q 50000

Q 70000

DISPLACEMENT
- o

=
]
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Q kuvveti arttik¢a(shock absorber, genellikle gévde ve inig takimlari arasinda kullanilir.), m2 kiitlesi
yani inis takimlar1 dalgali bir formdan daha oval bir forma dogru kararlilik gostermektedir.

—+— LF kuvveti

Sekil 238. Hiz ve Kaldirma Kuvveti

Helikopter’in Denklem 5’e gore v=0-10 m/s ve 1.35 CL’deki Kaldirma Kuvveti degeri yer almaktadir.

85 m/sn icin

Helikopter govde ve inis takimlar kiitlesi, kaldirma kuvveti, ekstra MR kuvveti sisteme eklendiginde
blok diyagrami(Denklem 5’e gore[15]);

A

=

(3

LA
]
o

Sekil 24. Skorsky Sistem Simulink Modeli
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M1 Kkiitlesi(Helikopter Govde)

SKORSKY S76C & LIFT COEFFICIENT(CL)
0.25 = T T 1 T I T =

~———CL0.4

—CL1.0

CL1.35

015 — 1

DISPLACEMENT

Sekil 25. Kaldirma Katsayisi ve Konum

CL degeri arttik¢a gévde dengelenene kadar sistem sifira yaklagmaktadir. CL'nin az olmasi halinde
sistemde deplasman fazladir. 5. sn’den itibaren sistem dengelenmistir. 0.4,1.0 ve 1.35 CL degerlerinin
egrileri sirasi ile dalgali formdan oval kararli bir forma dogru seyir izlemistir.

M2 Kiitlesi(Helikopter Inis Takimlar)
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Sekil 26. Kaldirma Katsayisi ve Konum

Inis takimlar1 i¢in de ayn1 hususlar gegerlidir. CL'nin fazla oldugu degerde sistem sifira yakindir.
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Sekil 27. Hiz ve Kaldirma Kuvveti

Helikopter’in Denklem 5’¢ gore v=85 m/s ve 1.0 CL degerindeki Kaldirma Kuvveti degeri yer
almaktadir.

4. Sonugclar

Federal Aviation Administration(FAA) tarafindan ‘’Aerodynamics of Flight” dokiimanindan alinan
asagidaki gorselde(Sekil 28) bir helikopterin ilk kalkig(take-off) ve stall point(irtifa kayb1) arasindaki
kaldirma kuvveti, hiicum agis1 ve kaldirma katsayisi arasindaki iliski detayli olarak agiklanmuistir.
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Inflow up through rotor
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Sekil 28. Kanat Uzerindeki Kararllik Bélgeler(11)

Hiiciim Acisi(Angle of Attack) ile Lift Coefficient/Factor(Kaldirma Katsayisi) birbirleri ile dogru
orantili degerlerdir. Kaldirma Katsayis1 degeri Helikopter’in belli bir dengeye ulasana kadar yani
’Stall” olana kadar artmakta ve denge noktasina ulasana kadar ise titregim egrileri sifira yaklagsmaktadir.
Stall(irtifa kayb1 sonrasi)’dan sonra ise hava akimi kararsiz(dlizgilin degil)

hale gelmekte ve tiirbiilans olusarak hiz ve irtifa kayb1 yasanmakta bu durum kaldirma kuvvetinin
azalmasina neden olmaktadir elbetteki tiirbiilans esnasinda da helikopter titresimleri artmaktadir.

Sisteme MR Damper olarak ekstra bir kuvvet uygulanmasi helikopter pargalarinin 6mriinii uzatmakta,
yorulma ve titresimi azaltmaktadir. Sivakumar’in ¢aligmalarinin baz alinarak yazilan bu makalede ekstra
olarak kaldirma kuvveti ve helikopter kiitleleri modellemeye eklenerek bir senaryo ortaya konmustur.
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Bell tipi helikopterde kizakli inis takimlar1 tek serbestlik dereceli;Skorsky’deki lastik tekerlekli
inis takimlar1 ise iki serbestlik dereceli olarak modellenmis her iki tip iginde farkli senaryolar ortaya
konmustur.

5. Oneriler

Bir helikopterin inis takimlarinda titresimi azaltmak ve inis takimlari dmriini arttirabilmek i¢in
ekstra shock absorberler, uluslararasi tasarim standartlarini kapsayacak sekilde konulabilir. Tam bir
modellemenin yapilabilmesi(x,y,z eksenleri) icin kaldirma(lift), siirtiinme(drag) ve hava hizi(air
velocity) dahil ilgili kuvvet ve hizlarin sisteme eklenmesi ve “’Driven-Driving-Equilibrum ve Stall
“’Region(bdlgelerinde)ayri ayri incelenmesi gerekmektedir.(Sekil 28)
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