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OZET

Helikopter Ana Rotor Gobeginin Maksimum Ucus Yiikleri

Altinda Sonlu Elemanlar Analizi

Muhammed Talha ERTUNC

Makine Miihendisligi Anabilim Dali

Yuksek Lisans Tezi

Danisman: Dr. Ogr. Uyesi Birgiil ASCIOGLU TEMIZTAS

Es-Danisman: Dog. Dr. Cihan DEMIR

Sabit veya doner kanatlar, hava araglarinda kaldirma kuvveti saglar. Hava araglari
kaldirma saglamak i¢in doner kanatlar kullandiginda “pervane kanatli, rotorlu ugak”
ad1 verilir ve bu sistem helikopterlerde, otojirde ve cayrodin’de gortlebilir. Bu
calismanin konusu olan helikopterler cogunlukla arama kurtarma, ulasim ve askeri
amaglarla kullanilmaktadir. Bu amaglar1 yerine getirmek i¢in helikopterlerin
tasarim siirecinde rotor pargalar1 tandem rotorlar, koaksiyel(es-eksenli) rotorlar
gibi cesitli sekillerde tasarlanmalidirlar. Genellikle helikopterlerin bir veya iki
rotoru vardir ve bu iki rotorlu system esas olarak ana rotor ve kuyruk rotorundan
olusur. Ana rotor sistemi ayrica yari-rijit rotor, rijit rotor ve tam mafsalli olarak
siniflandirilabilir. Tamamen mafsalli ana rotor sistemi, helikopterin her palinin ana
rotor gobegine mentese/menteselerle baglayan ve her palin birbirinden bagimsiz
olarak cirpinmasina, ilerleme-gerilemesine ve hatve degisimine izin verir. Temel
olarak tamamen mafsalli ana rotor sistemi, paller, ana rotor gobegi, elastomer

yataklar, pal baglant1 kollari, hatve degisim kollari, ve egilebilen plakadan
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olusmaktadir. Bu calismada titanyum/gelik alasimlari ve kompozit malzeme
kullanilarak tam mafsalli ana rotor gébeginin mekanik dayanimi arastirmak icin
tasarlanmis ve ana rotor gobeginin kritik bolgeleri tartisiimistir. Bu bir agirlik
azaltma probleminin bir sonucudur. Bu amag¢la maksimum ugus ytikleri altinda
gerilimenin kritik oldugu boélgeleri bulmak i¢in sonlu eleman paket programi
“ABAQUS” kullanilarak analizler yapilmis ve ugus sirasinda olusan yiiklerin
maksimum degerleri statik analiz de sisteme uygulanarak agirlhik ve dayanim

acisindan en iyi tasarima ulasilmistir.

Anahtar Kelimeler: Ana rotor gobegi, tamamen mafsalli helikopterler, sonlu

elemanlar yontemi

YILDIZ TEKNIiK UNIVERSITESI
FEN BILIMLERI ENSTITUSU
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ABSTRACT

Finite Element Analysis of a Main Rotor Hub under

Maximum Flying Loads for a Helicopter

Muhammed Talha ERTUNC

Department of Mechanical Engineering

Masters of Science Thesis

Advisor: Asst. Prof. Dr. Birgiil ASCIOGLU TEMIZTAS

Co-advisor: Dog. Dr. Cihan DEMIR

Lift is provided in aircraft is as a result of either fixed or rotary wings. When the
aircraft uses rotary wings to provide lifting, this is called rotorcraft and this system
can be seen in helicopters, autogyro, gyrodyne systems, etc. Helicopters which are
the main topic of this study are mostly used for search&rescue, transportation, and
military purposes. To fulfill these purposes, in the design process of the helicopters,
their rotor parts must be designed in a variety of ways such as in the form of tandem
rotors, coaxial rotors and etc. Generally helicopters have either one or two rotors
and this two-rotor system mainly consists of the main rotor and tail rotor. The main
rotor system could be also categorized as a semi-rigid main rotor system, rigid main
rotor system, and fully-articulated main rotor system. Fully articulated main rotor
system allows each helicopter blade to attach the main rotor hub by hinge/hinges
which let/lets blade flap up and down, feather and lead/lag independently of each
other. Basically fully articulated main rotor systems consist of blades, main rotor

hub, elastomeric bearings, retention links, pitch links, and swashplate mechanism.
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In this study, titanium/steel alloys and composite main rotor hub is designed for
fully articulated main rotor system to investigate the mechanical strength of the
main rotor hub to discuss the critical area of the main rotor hub. This is a result of
weight reduction concerns. For that purpose, static analysis is made by using the
finite element method package program “ABAQUS” to find out critical stress regions
under maximum flying loads and by applying the maximum loads during the flight
to system in static analysis optimum design is achieved in terms of weight and

strength.

Keywords: Main rotor hub, fully articulated helicopters, finite element analysis

YILDIZ TECHNICAL UNIVERSITY
GRADUATE SCHOOL OF NATURAL AND APPLIED SCIENCES
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GIRIS

1.1 Literatiir Arastirmasi

ikinci Diinya Savasinin ardindan helikopterlerin ucaklara kars: dikey inis - kalkis
avantajinin saha operasyonlarinda kendini kanitlamasindan sonra helikopterler
glinimiizde arama-kurtarma, ambulans, yangin gozlem ve sdndiirme, boru hatti
gozlem, ulasim ve askeri amaglar icin yaygin olarak kullanilmaktadir. Ozellikle kisa
mesafeli ulasim ve tasima gorevlerinde kullanilan helikopterler 6zel bir piste ihtiyag
duymamalari, bazi 6zel kuyruk rotoru tasarimlar1 (6r. NOTAR, Fenestron, vb.)
sayesinde sehir gorevleri icin 6nemli bir 6zellik olan daha az giiriiltii ¢ikarabilmeleri,
inis - kalkis yapilan yerlerin sehir icinde kalabilmesi ve insan yasamina yakin yerler
olmasi (hastane ve bina tzerlerindeki heliportlar) gibi 6zellikler nedeniyle sehir
yasaminda daha sik karsilasilan hava araclaridir. Ugak pistlerinin etrafinda havacilik
kurallar1 geregi belli bir yaricap dahilinde yiliksek binalar insa edilemedigi icin
ucaklar sehirlerden gorece daha uzak alanlara inis - kalkis yapabilirler. Helikoptere
benzer avantajlara sahip olan zeplinler ve sicak hava balonlar ise glinlimiizde
sadece eglence ve reklam amacli faaliyetlerde kullanilabilmektedirler, helikopterler
bu hava araglarina gore cok daha hizl ve cok daha dayaniklidirlar. Helikopteri diger
hava araglarindan ayiran ve 100 yili askin siiredir ekarte edilemeyen dikey inis -
kalkis 6zelligini saglayan yapi ise ana rotor sistemidir. Helikoptere avantaj saglayan
ozellikleri ucaklara aktarmak i¢in planlanan VTOL veya STOL 6zelliklerine sahip
ucaklar retilmis olmasina ragmen operasyon maliyetlerinin ve bakim
masraflarinin yuksekligi nedeniyle yayginlasamamistir. Helikopter ana rotor
sistemi; tasarim, liretim ve test asamalar1 hassasiyetle ve titizlikle yiritiilmesi
gereken karmasik bir yapiya sahiptir. Yedegi olan bir sistem olmamasi ve
helikopterin maruz kaldig1 tiim yitklerle Kkarsilasiyor olmasi sebebiyle bu
asamalarda yapilacak kii¢tik bir hata 6nemli can kayiplarina sebebiyet verebilir, zira

tarihte de bunun 6rneklerini gormek mimkiindiir.



Gegmiste pek ¢ok sorunla karsilasilan bu asamalari en az hatayla gegmek giinltimiiz
teknolojisiyle miimkiin olabilmektedir. Gelisen teknolojiyle birlikte makine elemani
tasarim, imalat ve kullanimi arasinda 6énemli bir paya sahip olan sonlu elemanlar
yontemi, farkli malzemeler kullanilarak karmasik geometrilere sahip sistemleri
modellemeye veya mekanizmaya etkiyen yiikler karsisinda tasarlanan makine
elemanlarinin davranisini incelememize olanak saglar. Boylece maliyet ve zaman
gibi iki 6nemli hususta kazang¢ saglanir. Bilgisayarlarin hesaplama hizlarinin
artmasi, eskiye nazaran ¢ok daha gelismis algoritma ve iterasyonlarin ¢ok kisa
surelerde yapilabilmesine olanak saglamistir. 1969’da Ay’a insanli inis yapan Apollo
11 gorevinde kullanilan bilgisayarlarin guntiimiizde kullanilan ve sadece 4 islem
yapabilen hesap makineleri kapasitesinde oldugu disunildiginde glinimuz
bilgisayar teknolojisiyle yapilabilecek sonlu elemanlar analizlerinin potansiyelini
anlamak daha kolay olacaktir. Sonlu elemanlar analizinde eleman boyutlarin1 daha
kiigiik hale getirmek artik miimkiin oldugundan, malzeme davranislarini daha
tretilmeden gézlemlemek tasarimciya 6nemli avantajlar kazandirmakta ve tasarim

stirecini buyiik 6l¢tide hizlandirmaktadir.

Helikopterlerin havacilik gorevlerinde 6nemli bir paya sahip olmasi, helikopter
arastirmalarinin yildan yila artis gostermesine sebep olmustur. Helikopter ana rotor
gobegini konu alan ¢alismalar, havacilikta biiyiik bir 6neme sahip agirlik ve dayanim
kriterlerinden dolay1 farkli malzemeler ve farkh rotor konfigiirasyonlarina sahip
helikopterler icin arastirllmistir. Literatiirde ugus yiiklerinde sonlu elemanlar
yontemini kullanarak ugus yiikleri altinda yapisal analiz, yorulma analizi yapilmistir
ve bazi calismalarda deneyler ile analiz sonuglar1 dogrulanmistir. Hem askeri hem
de sivil bazda gerceklestirilen bu calismalar yeni tasarim alternatiflerinin ve
gelismelerin oniinii agmistir. Halihazirda karmasik hesaplar olan aerodinamik
yuklerin doner bir platforma etki etmesi, bu konuda yapilan ¢alismalar1 oldukga
zorlastirmakta ve bilinmeyen sayisini artirmaktadir. Yapilan ¢alismalarda yer alan
aerodinamik, titresim, metaliirji gibi bilimlerin neredeyse tiim kurallar1 bilinmesine
ragmen giiniimizde halen hava araci ariza ve kazalarinin meydana geliyor olusu ise
bu bilimlerin harmanlanmasinin ve bununla ilgili calismalar yapilabilmesinin zorlu
olusundan gelmektedir. Dolayisiyla havacilik alanindaki ilerlemeler yeni buluslar
yapilmasindan ziyade birbiri lizerine insa edilen kanitlanmis teknikler iizerine
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gerceklesmektedir. Asagida bu teze yol gosterebilecek, literatiirde yer alan bazi

calismalardan notlar bulunmaktadir.

K.Ravikumar vd. [1] calismasinda helikopter ana rotor gébegini li¢c boyutlu olarak
tasarlayip yapisal yiikler altinda statik ve modal analizi gerceklestirmistir. Ug palli
tasarlanan helikopter ana rotorunun gobegi malzemesi aliiminyumdur. ANSYS
programi kullanilarak sonlu elemanlar modeli olusturulmustur. Analiz sonucunda
maksimum VonMises gerilmesi ve sekil degistirme, ana rotor gébeginin kollarinda

Sekil 1.1°de gosterildigi gibi bulunmustur. [1]

U p—— ANSYS

Sekil 1.1 Ug palli helikopter ana rotor gobeginin analiz sonuglar [1]

A.Manes vd. [2] ise calismasinda 5 palli bir helikopter ana rotor gébeginin yorulma
ve hasar analizini incelemistir. Ana rotor gobeginin malzemesi, havacilikta siklikla
tercih edilen Ti-6Al-4V'dur. Yorulma dolayisiyla olusabilecek hasardan dolayi
titanyum ana rotor gobegini giiclendirmek amaciyla c¢evresine filament sarma
yontemiyle kompozit takviyesi yapilmistir. Sonlu elemanlar analizi en koti yiik
durumuna gore ABAQUS ile yapilmis, gerilmenin yogun oldugu boélgeler tespit
edilmis (Sekil 1.2) ve test ile analiz sonuclar1 dogrulanmistir. Helikopter ana rotor
gobegi gibi karmasik geometriye sahip pargalarin yorulma 6mriinii hesaplamak icin
tam o6l¢ekli testin yaninda sonlu elemanlar modelinin kurulmasi gerektigi sonucuna

ulagilmistir.



Sekil 1.2 Bes palli helikopter ana rotor gobeginin sonlu elemanlar analizi [2]

J.M.BESSON vd. [3] Airbus Helikopter firmasinin helistiredigi H160 helikopterinin
kompozit tasarlanmis ana rotor gébegini ve Airbus’in kompozit rotor parcalarindaki
tecriibesini incelemistir. Ana rotor gébegi Ecureuil ve H135 helikopterlerinde cam
elyaf takviyeli termoset recine; Eurocopter Tiger helikopterinde ise karbon elyaf
takviyeli polieter eter keton termoplastik regine kullanilarak kompozit
tasarlanmistir. Termoplastik ve termoset recineler; mekanik 6zellikler, raf 6mrt,
cevresel etkilere karsi dayanim gibi konularda karsilastirilmistir. Termoplastik
recineler, termoset recinelere oranla 1.28 kat daha iyi statik dayanima ve 2.13 kat
daha iyi yorulma dayanimina sahip oldugu séylenmistir. H160 helikopteri ana rotor
gobeginin boyutlandirilma, analiz, iiretim, test ve sertifikasyon siiregleri
anlatilmistir. Sonu¢ olarak bu teknoloji metalden tasarlanmis ana rotor gobegine
gore daha hafif, daha az maliyetli ve daha iyi yorulma dayanimina sahip olacagi

sonucuna ulasilmistir.

Sekil 1.3 Kompozit ana rotor gobegi sonlu elemanlar analizi [3]
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Douglas Wittig [4] yliksek lisans calismasinda dévme ile imal edilmis altiminyum
helikopter ana rotor gobegi(Sekil 1.4) plakalarinin ucgus ytkleri altinda sonlu
elemanlar analizi ve 6miir hesabini incelemistir. Sonlu elemanlar modeli ANSYS
programinda kurulmustur. Omiir hesabi, sabit ve degisken yiikler altinda Miner
Kuralindan faydalanilarak bulunmustur. Diisiik ve yiliksek c¢evrimli yorulma

durumlari i¢in Miner hasar analizi yapilmistir.

Ana rotor gobegi kolunun

v !
o ‘, / a|t‘ plakast
o

-~

Yoke

Alt koni

Ana rotor mili

Sekil 1.4 Ana rotor gobegi parcalari [4]

1.2 Tezin Amaci

Bir¢ok tasarima sahip helikopterler olmasina karsin yaygin olarak helikopterler bir
ana rotor ve karsi tork olusturacak kuyruk rotoruna sahiptir. Helikopterlerde
degisen tasarimlar daha ziyade operasyonel dezavantaj olusturabilen kuyruk
rotorunun ortadan kaldirilmasina yonelik olup, helikopterin ana unsuru olan ve
dikey inis - kalkisa imkan veren ana rotor ilk tasarimlardan giliniimiize kadar
varligini korumustur. Helikopterin tiim agirligini ve ona etkiyen tiim yiikleri tasiyan
ve bunun yaninda pallerin merkezka¢ kuvvetine de dayanmak durumunda olan ana
rotor sistemi tasarimi itibariyla helikopter tasariminin en o6nemli asamasini
olusturmaktadir. Sabit ve periyodik ytiklere ve bu periyodik yiiklerden kaynaklanan
karmasik titresim karakteristiklerine dayanim gosterecek sekilde tasarlanmasi
gereken ana rotor, ucus esnasinda yedeginin olmamasi1 ve kaybi durumunda
katastrofik arizaya sebebiyet vermesi amaciyla helikopterin operatif dmriine hizmet
eder sekilde tasarlanip tretilmelidir. Bu tezde amag, helikopter ana rotorunun

onemli pargalarindan biri olan ana rotor gobeginin tasarimi yapilip, maksimum



ucus yikleri altinda yapisal analizi yapilarak; geometri ve malzeme degisikligi ile

dayanimi yiiksek ve ayni zamanda hafif bir tasarim elde etmektir.
1.3 Hipotez

Agirlik ve dayanim havacilikta 6nemli iki husustur. Ucak, helikopter ve insansiz hava
araci gibi ucan araglarin hem hafif hem de aerodinamik kuvvetlere dayanikl olarak
tasarlanmasi istenmektedir. Malzeme ve imalat sektoriindeki gelismeler, daha fazla
malzemeyi test ederek malzeme 06zellikleri hakkinda daha fazla bilgi edinmemizi
saglamaktadir. Metaller ve kompozit malzemeler havacilik sektoériinde yaygin
olarak kullanilmaktadir. Metal parcalar dayanimi yiliksek olarak o6ne c¢iksa da
kompozit malzemelere gore daha agirdirlar. Havacilikta kullanilan malzemeler daha
ziyade bu nedenle daha mukavemetli malzemelerden ¢ok dayanim - agirlik orani
daha yiiksek malzemelerden olusmaktadir. Metaller arasinda doévme c¢elik
islenebilirlik agisindan avantaji sayesinde 6ne ¢ikarken, dayanim-agirlik orani en
yuksek metal olan titanyum alagimlarinin ise dokiimii ve islenebilirligi calismalari
kisitlandirmaktadir. Havacilikta dayanim - agirlik orani celikten daha yiiksek olan
aliminyum yaygin sekilde kullanilmasina ragmen rotor gobegi gibi list diizey
dayanim gerektiren parcalarda kullanilamamaktadir. Kompozit ise bu bahsi gecen
malzemelerden daha yiiksek bir dayanim - agirhk oranina sahiptir, ancak
tretiminin tekrarlanabilirligi malzeme karakteristiginin davranislari metaller kadar
net givenilirlikte olmamasi nedeniyle kritik parcalarda gectigimiz ytizyillin son
zamanlarina kadar kullanilamamistir. Bu ¢alismada helikopter ana rotor gobegi,
celik, titanyum, tek yonlii karbon-epoksi kompozit ve kumas cam-epoksi kompozit
malzemeler ile tasarlanacaktir. Kompozit malzeme ile tasarlanan ana rotor
gobeginin daha hafif ve ayn1 zamanda maksimum ugus yiiklerine de dayanabilecegi

on gorilmektedir.
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HELIKOPTER ROTOR SISTEMI

Helikopterler bir veya daha fazla ana rotora sahip ve her rotorda iki veya daha fazla
pali bulunan déner kanatli hava araclaridir (Sekil 2.1). Sabit kanatli u¢aklarin aksine
helikopterler, herhangi bir piste ihtiya¢ duymadan inis-kalkis yapabilir veya havada
asili durabilirler. Helikopter’e ismi Fransiz mucit Viscount Gustave de Ponton
d’Amécourt tarafindan Yunanca’'da spiral anlamina gelen “helix” ve kanat anlamina

gelen “pteron” sozcliklerinden esinlenerek “hélicoptére” ismi verilmistir. [5]

Sekil 2.1 Helikopter ana pargalar [5]

Helikopter rotoru pal adi verilen doner kanatlara sahiptir. Pallerin donmesi i¢in
gerekli giic bir mil yardimiyla motordan aktarilir. Helikopteri yonlendirmenin
altindaki bilimi kavramak icin pallerdeki damla kanat prensibini anlamak gerekir.
Helikopterin havalanmasi esnasinda, damla kanat profili geregi pallerin st
ylizeyinde algak basing ve alt yiizeyinde ise yiiksek basin¢ meydana gelir. Bu basing

farki kaldirma kuvvetini olusturur ve helikopterin u¢gmasini saglar. [6]



2.1 Helikopterlerin Tarihgesi

Milattan 6nce 4. ylizyilda Cin’de bir gubuk ve {izerinde pervanesi bulunan ve avug ici ile

dondiiriilebilen u¢an oyuncak helikopter (Sekil 2.2) olarak kayit altina alinmaistir. [7]

Sekil 2.2 Cin topu [8]
15. ylizyilda ise Leonardo da Vinci havada ugabilecek bir makine(Sekil 2.3) tasarladi.
[7]

Sekil 2.3 Leonardo da Vinci'nin helikopteri [9]
18. ylizyilda ise Rus bilim insan1 Mikhail Lomonosov giiciinii yaydan alan es eksenli bir
rotoru tasarladi. Christian de Launoy ve Bienvenu ise hindi kanatlari1 kullanarak birbirine
z1it yonde donen ¢ift rotorlu model (Sekil 2.4) tasarladilar. Sir George Cayley ise bu

tasarimdan faydalanarak giicii lastik bantlardan alan bir model ($ekil 2.5) tasarladi. [8]



Sekil 2.5 Sir George Cayley helikopter modeli [7]

19. yiizyilda ise buhar makinesinden gii¢ alan helikopterler tasarlanmistir. Fransiz Ponton
d’Amecourt ise 4kglik es eksenli rotoru olan bir model (Sekil 2.6) tasarladu. Italyan Enrico
Forlanini ise 3.5 kglik bir model (Sekil 2.7) tasarladi ve Milano parkinda 12m yukseklikte
20s havada kaldi. 19. yiizyilin sonlarinda ise igten yanmali motorlar ile ucak ve

helikopterlerin ugusu miimkiin hale geldi. [6],[7]

Sekil 2.6 Ponton d’Amecourt helikopteri [9]



Sekil 2.7 Enrico Forlanini helikopteri [9]

20.yiizy1lda Fransiz mucit Paul Cornu zit doniislii iki rotora sahip, insan uguran ilk
helikopteri(Sekil 2.8) tasarladi. 260kg olan helikopter 20s havada 0.3m yiikseklige ¢ikt1.
[10]

Sekil 2.8 Paul Cornu’nun ilk insanla ugus yapan helikopteri [9]

Sekil 2.8’de 1907 yilinda Fransiz Louis Charles Brequet 580kg agirliginda, 4 rotorlu ve
her bir rotor ¢agi 8m olan bir helikopter(Sekil 2.9) tasarladi. [9]

Sekil 2.9 Louis Charles Brequet 4 rotorlu helikopteri [9]
10



Emile ve Henry Berliner 1909 yilinda iki motorlu es eksenli rotoru olan(Sekil 2.10) ve
yan yana iki rotora sahip(Sekil 2.11) helikopterler tasarladi. [7]

—_— T~ F ——
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Sekil 2.10 Emile ve Henry Berliner’in es eksenli helikopteri [8]

Sekil 2.11 Emile ve Henry Berliner’in yan-yana iki rotoru olan helikopteri [8]

1910 yilinda Rus asilli Amerikan miihendis Igor Sikorsky 5.8m capinda es-eksenli rotora
sahip, ti¢ palli ve 180kg agirliginda helikopter (Sekil 2.12) tasarladi, ancak bu helikopter
sadece kendi agirligni tasiyabildi. [6]

Sekil 2.12 Sikorsky es-eksenli helikopteri [7]
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1912 yilinda B.N.Yuriev, 200kg agirliginda, 8m ¢apinda ana rotor ve kuyruk rotoruna
sahip bir helikopter tasarladi. [6]

1916 yilinda Lts.Petroczy ve von Karman Avusturya’da 6 metre ¢apl birbiriyle zit yonde
donen rotora sahip es-eksenli helikopter tasarladi. [7]

George de Bothezat 1922 yilinda 6 palli, 4 rotora sahip 1600kg agirliginda bir helikopter
(Sekil 2.13) tasarladi. [10]

Sekil 2.13 de Bothezat helikopteri [10]

Etienne Oehmichen ise 1924 yilinda 2 palli, 4 rotora sahip bir helikopter tasarladi. [3]

Pateras Pescara ise 1920-1926 yilinda ¢iftekanath rotora sahip es eksenli helikopter

tasarladi. Devri hatve degisimini saglayan ilk helikopterdir. [8]

Von Baumhauer 1925 yilinda tek ana ve kuyruk rotorlu, iki palli bir helikopter tasarladi.
[10]

1920-1930 yillar1 arasinda Ispanyol Juan de la Cierva tarafindan Otojiro(Sekil 2.14)

tasarlandi. Cirpinma mentesesi olan ilk helikopterdir. [7]
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Sekil 2.14 Cierva C8V Otojiro [10]
1941 yilinda Igor Sikorsky VS300 helikopterini(Sekil 2.15) tasarladi. Tek ana rotor ve

kuyruk rotoruna sahip helikopter Ikinci Diinya Savas: sirasinda yiizlerce iiretildi. [7]

Sekil 2.15 Sikorsky VS300 helikopteri [10]

Sikorsky’nin bu basaris1 helikopter iliretiminde biiyiik etki olusturdu. Bell Helikopter
Sirketi, Piasecki Helikopter Sirketi, Stanley Hiller, Charles Kaman, McDonnel, Mikhail
Mil helikopterleri, Alexander Yakolev helikopterleri tretildi. [10]
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Guniimuzde ise helikopter Ureten Sikorsky, Bell Helikopter, Airbus Eurocopter,
Agustawestland, Kamov, Tiirk Havacilik Sanayii gibi firmalardir. Sekil 2.16°da bazi

helikopterler gosterilmistir.

Sekil 2.16 Helikopterler [9]

2.2 Rotor Konfigiirasyonlari

Rotor sistemleri, helikopterlerin donen pargalaridir. Helikopterde dikey ve yatay
olarak monte edilir ve helikopterin pallerinin dondiirtlmesini saglar. Farkl bir ¢ok
rotor konfiglirasyonu olmasina ragmen her bir cesitin kendine has avantaj ve

dezavantaji vardir. [5]
2.2.1 TekRotor

Bu konfigiirasyon tek ana rotor ve tek kuyruk rotoruna sahip olan helikopterlerdir.
Sekil 2.17’'te gosterildigi gibi ana rotor diisey olarak monte edilmisken, kuyruk

rotoru ise yatay olarak monte edilir ve karsit-tork olusturmakla goérevlidir. [8]
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Sekil 2.17 Tek Rotorlu Mi-24 helikopteri [9]

2.2.2 Tandem Rotor

Tandem Rotorlu helikopterler (Sekil 2.18), tek rotorlu helikopterlerin aksine iki
adet es ana rotora sahiptirler ve bu iki rotor farkli yonlerde donmektedirler. Bu
konfigiirasyonda kuyruk rotoruna ihtiya¢ yoktur. Tek rotorlu helikopterlere gore

daha fazla agirlik tasiyabilme kapasitesine sahiptirler. [5]

Sekil 2.18 Tandem rotorlu helikopterler [5]

2.2.3 Es-eksenli Rotor

Bu konfigilirasyonda iki rotorun Sekil 2.19’daki gibi ayni mil (izerinde monte edildigi
rotorlardir. Birbiriyle zit yonde donerler ve kuyruk rotoruna ihtiya¢ yoktur. Ancak

bu tip rotorlarin pargalarinin tasarimi karmasiktir. [8]
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Sekil 2.19 Es-eksenli Kamov Ka-25 helikopteri [9]

2.2.4 I¢-ice donen Rotor

Bu konfigiirasyonda(Sekil 2.20) iki rotor mil eksenleri birbiriyle a¢1 yapacak ve

palleri birbirine ¢arpmayacak sekilde monte edilmistir. [5]

Sekil 2.20 i¢-ice donen rotora sahip HH-43 Huskie helikopteri [5]

2.3 Rotor Tipleri

Helikopterlerdeki rotor tiplerini anlatmadan 6nce ugus esnasinda palin yapabilecegi

hareketlerden ve rotor mentese cesitlerinden bahsedilmesi gerekir. Pal kokiinde
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olusan yiik ve moment etkilerinden dolay1 ti¢ farkli mentege ihtiyact duyulmustur.
Sekil 2.21'de Flap-cirpinma mentesesi, palin yukari-asagi hareket etmesine ;
ilerleme-gerileme mentesesi, palin donme eksenine dik yonde ileri-geri hareket
etmesine ; hatve degisim mentesesi ise palin hatve degisimi ekseni etrafinda

donmesine olanak saglar. [11]

s ilerfleme-Gerileme Mentesesi

ilerleme-Gerileme Hareketi

Hatve Dedisim Mentesesi Hatve Deqgigimi Hareketi

(Pervane Ayarlayis Mentesesi)

Sekil 2.21 Rotor menteseleri [11]
2.3.1 Tam Mafsall1 Rotor

iki veya daha fazla palli helikopterlerde, pallerin flap-¢irpinma, ilerleme-gerileme ve
hatve degisimi hareketlerini yapabildigi rotorlardir (Sekil 2.22) (Sekil 2.23). [1]
Hayali mentese mesafesinin ve palin u¢ kisminin rotor gobeginin merkezine olan
mesafesinin orani helikopterin performans, stabilite ve kontrol gibi 6zelliklerinde

etkilidir. [8]

ilerleme-Gerileme Mentesesi
Flap-Cirpinma

Hatve Degisism Mentesesi Mentegesi

Hatve
Degisimi Flap-Cirpinma

))/ ilerleme-Gerileme

Sekil 2.22 Tam mafsalli rotorun sematik gosterimi [7]
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Sekil 2.23 AgustaWestland AW139 helikopteri rotor kafasi [12]

2.3.2 Yari-Rijit Rotor

Yari rijit rotorlarda iki pal yekpare sekilde tahterevalli gibi rotor saftina sadece flap-

cirpinma mentesesi ile monte edilmistir (Sekil 2.24 ve Sekil 2.25) . [6]

Flap-Cirpinma

Hatve Degisism Mentesesi Mentesesi

Hatve
Flap-Cirpinma

Degisimi
>§ Ilerleme-Gerileme

Sekil 2.24 Yari-Rijit rotorun sematik gosterimi [7]
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Sekil 2.25 Bell model 47 2 ralli yari-rijit rotor [12]

2.3.3 Rijit Rotor

Rijit rotor sisteminde ise paller rotor gobegine Sekil 2.26’daki gibi sadece hatve
degisim mentesesi ile baglanmistir. Diger rotor tiplerine gore basit yapisi vardir.

(Sekil 2.27) [5]

Flap-Cirpinma

Hatve
Degisimi

X ilerleme-Gerileme

Sekil 2.26 Rijit rotorun sematik gosterimi [7]
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Sekil 2.27 AgustaWestland AW159 helikopteri rotor kafasi [12]
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3

MATERYAL VE METOD

Bu bolimde tamamen mafsalli rotora sahip, 4 palli, 2 ton agirliginda olan bir
helikopterin ana rotor tasarimi yapilip, maksimum ugus ytikleri altinda ana rotor

gobeginin dayanimi icin kurulan sonlu eleman modelleri anlatilacaktir.

isa Somunu
Pal Kokii

Egilebilen Plaka
(Yalpa Cemberi)

Ust Yalpa Cemberi e
e

Bilyali Rulman i ICL
Alt Yalpa Cemberi i“" S

Sekil 3.1 Ana rotor parcalari [13]
Sekil 3.1°de ana rotor pargalar1 gdsterilmektedir. Helikopter rotor sistemi, genel olarak
ana rotor kafas1 ve egilebilen plaka sistemi olmak iizere ikiye ayrilir.

3.1 Uc¢ Boyutlu Ana Rotor Tasarimi

Tam mafsalli olarak tasarlanacak ana rotor tasarim parametreleri Tablo 3.1’de
verilmistir. Ana rotor tasarimi, helikopterden helikoptere farklilik gostermektedir.
Bu calismada [2] ve [3]’teki ana rotor gobegi baz alinarak ve tasarim basitlestirilerek

li¢ boyutlu cizilen ana rotor parcalar Sekil 3.2’de gosterilmistir.
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Tablo 3.1 Rotor tasarim parametreleri

Rotor Pal Sayisi 4
Rotor Capi 10.5m
Rotor Doniis Hizi 371dev/dak

Rotor Donustu

Saat yonuntn tersi

Pal kesitleri

Naca 23012 /Naca 1410

Pal Agirligi(varsayim)

43.05kg

Sekil 3.2 Numaralandirilmis ana rotor kafasi parcalari

Sekil 3.2’deki numaralandirilmis ana rotor parga isimleri:

1

2

: Ana rotor gobegi

: Pal

: Elastomer yatak

: Pal baglant1 kolu

: Hatve kontrol levyesi

: Damper
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Bu parcalardan kisaca bahsedecek olur isek;

Paller kompozit yapidadir ve rotorun doénmesiyle yiiksek merkezkag ve
aerodinamik kuvvetler etkisi altindadir. Pal baglanti kolu, pali 2 adet civata ile
elastomer yatak yardimiyla ana rotor gobegine baglar. Elastomer yatak, palin
ilerleme-gerileme, hatve degisimi ve flap-¢cirpinma hareketlerine olanak saglayan
bir mafsaldir. Birbiri arkasina vulkanizasyon islemiyle baglanan celik plakalar ve
kaucuktan olusur. Celik yapilar korozyana kars1 dayanikli olmalar i¢in elastomer
icine gomulmistir. Pal baglanti kolu ise metal veya kompozit olabilir. Burada metal
olarak alt ve list olmak lizere iki parca seklinde tasarlanmistir. Hatve kontrol levyesi
ise metal parcadir ve iki kulagi bulunmaktadir. Bir kulagina damper, diger kulagina
ise hatve kontrol koluna baglidir ve metal olarak tasarlanmistir. Damper ise dinamik
ylkler altinda c¢alisan sistemi sonlimlemek ile gorevlidir. Ana rotor gébegi, ana
rotorda palleri safta baglayan en kritik parcalardan biridir. Pal sayisina bagh olarak
geometrisi degisebilir. 4 pal i¢in tasarlanan li¢ boyutku metal ana rotor gébegi Sekil

3.3’de, kompozit ana rotor gébegi ise Sekil 3.4’te gosterilmistir.

Sekil 3.3 Metal modellenen ana rotor gobegi
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Sekil 3.4 Kompozit modellenen ana rotor gobegi

3.1.1 Maksimum Ucgus Yiikleri

Helikopterlerin gorev profillerinde ana unsur olarak yer alan dikey inis - kalkis
ozelligini yerine getirmesinde en biiylik pay sahibi olan rotor sistemi, bu 6zelligi
rotorun kendi ekseni etrafinda doniisiiyle elde etmektedir. Asil amaci kaldirma
kuvvetini elde etmek olan ve kendi ekseni etrafinda donen rotor sistemi kaldirma
kuvvetinin yaninda asil amacinin disinda farkli yiiklere maruz kalmaktadir.
Helikopterin havada kalmasimi ve havadaki hareketini saglayan kuvvetlerin
yaninda, sistemin donlisiinden kaynakl olarak merkezka¢ kuvvetleri, sistemin
doéner yiizeye izdiisimiinden kaynakl siirtiklenme kuvveti, sistemin aerodinamik
karakteristiginden kaynakh  “ilerleme-gerileme (lead-lag)” hareketlerinin
neticesinde bu hareketleri soniimlemekte kullanilan damper kuvvetleri ve sistemin
mekaniginin neticesinde ortaya ¢ikan atalet kuvvetleri mevcuttur. Helikopterin itki
sistemlerinde tiretilen glicti tiilketme yoniinde davranan bu kuvvetler helikopter
dinamiginin dogasi geregi ortaya ¢ikmak durumundadirlar. Rotor sistemi en koti
sartlarda dahi bu kuvvetlere karsi optimum diizeyde tasarlanmak durumundadir.
Sirayla bahsetmek gerekirse, helikopteri havaya kaldirmak ve havada tutmak icin
kaldirma kuvvetine ihtiya¢ vardir ve rotor sistemi tiim helikopteri tasiyan sistemdir.
Ayn1 zamanda sistem, helikopterin giivenli operasyonunu daimi olarak
saglayabilmek i¢in agisal hizindan kaynakli maruz kaldig1 yiiksek orandaki

merkezka¢ kuvvetine dayanmak durumundadir. Sistem yine ugus esnasinda sabit
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olan agisal hizin bir sonucu olarak ortaya ¢ikan siirinme kuvvetini yenmedigi
takdirde operasyona devam edememektedir. Bunlarin yaninda sistemin dinamik
karakteristiklerinin, bir baska deyisle Coriolis etkisinin ortaya ¢ikardig1 hareketler
olan pallerin donme diizlemi Uzerindeki hareketlerini ifade eden “ilerleme-
gerileme” hareketleri meydana gelmektedir. Helikopterin ugusu esnasinda kendi
diizlemleri iizerinde donme yonii ve tersine hareket eden pallerin harmonikleri,
helikopter govdesinin ileri-geri eksenindeki dénme frekansinin harmonikleriyle
cakisarak yer ve hava rezonansina sebep olmaktadirlar. Bir baska deyisle paller
rotor gobegine gore ayni hizda donmemektedirler. Bahsi gecen rezonans
durumlarina sebep olmamasi icin bu hareketlerin fazlarinin manipiile edilmesi
gerekmektedir, bu sayede rezonans etkileri helikopteri rotorunun operasyonel
frekanslarinin disina otelenebilmektedir. Bundan dolay1 da “ilerleme-gerileme”
hareketlerinin viskoz ya da yapisal bir sonlimlemeye maruz kalmalari
gerekmektedir. Pallerin donme yiizeylerindeki hareketi manipiile etmeye yarayan
damperlerin bulunma sebebi de budur. Bahsi gecen bu hareketleri degistirmeleri
damperlerin kuvvet almalarina sebep olmaktadir. Bunlarin yaninda temel hareket
denklemlerinden gelen atalet kuvvetleri mevcuttur. Dolayisiyla rotorun déonmesiyle
birlikte pallerde aerodinamik kuvvetler, merkezka¢ kuvveti ve atalet kuvveti
olusur(Sekil3.5). Bahsi gecen merkezkac¢c kuvveti, palin agirlik merkezinde etki
etmektedir ve palin agirhigi, rotorun doniis hizi ve agirlik merkezinin rotor
merkezine olan uzakligina bagh olarak hesaplanir. Aerodinamik kuvvetler ise pale
etki eden kaldirma kuvveti ve siiriiklenme kuvvetinin bileskesidir. Kaldirma palin
her kesitinde, kesit profiline gore degisiklik gostermektedir. Sturiiklenme kuvveti ise
palin doniisiine zit etki eden kuvvettir. Rotorun dénmesiyle birlikte palin
hareketleri atalet kuvveti meydana getirir.[10] Palde olusan bu kuvvetler, pal

baglanti kolu ve elastomer yatak yardimiyla ana rotor gobegine aktarilir.
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(=)

Kaldirma kuvveti
N Kiitle (m.dr)

Sekil 3.5 Pale etkiyen kuvvetler [10]

Ana rotor gobegine etkiyen yiikler, hayali mafsal noktasi (Sekil 3.6) adi verilen
elastomer yatagin ve palin donme merkezi olan noktaya indirgenmistir. Damper

yukleri ise damper ile ana rotor gébeginin baglandig1 yere indirgenmistir.

Kaldirma Kuvveti
Elastomer Yatak
Merkezi

n !

< : - .
Kesmie Kuweti
— Rotor
¥ “Moment Gobegi )
® Merkezi

Sl

Sekil 3.6 Ana rotor gobegine etkiyen kuvvetler [3]
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Tiirk Havacilik Sanayi A.S’de yapilmis olan 4 palli 2 ton helikopter i¢in dngoriilen

ucus yuklerinden en yiiksek yiikler bu calismada kullanilmistir.
Hayali mafsal noktasina indirgenmis kuvvetler Tablo 3.2’de verilmistir.

Tablo 3.2 Hayali mafsal noktasina indirgenen maksimum ucus yiikleri

E.(N) Fg(N) F,(N) M, (N.mm) | Mg(N.mm) | M,(N.mm)

186574 | -3542 21319 2261 -128 -26

Damper baglanti noktasina indirgenen damper ytikleri ise Tablo 3.3’de verilmistir.

Tablo 3.3 Damper yiikleri

E(N) | Fo(N) E(N)

10770 1042 2917

3.1.2 Malzeme sec¢imi ve ozellikleri

Malzeme bilimi ve iiretim teknolojisindeki gelismeler havacilik sektoriinii biiyiik
Olglide etkilemistir. Havacilikta malzeme secimi; hava araglarinda tasarim, tiretim
zorlugu, sertifikasyon, agirlik, bakim-onarim, maliyet, mekanik 6zellikler icin kritik
oneme sahiptir. Maliyet agisindan malzeme se¢ciminde dikkat edilecen hususlar:
satin alma maliyeti, isleme maliyetleri(liretimdeki maliyetler), bakim maliyetleri,
geri doniisiim ve ortadan kaldirma maliyetleridir. Olabildigince ucuz olmasi istenir.
Malzeme ulasilabilirligi yani tedarik edilebilirligi hava aracinin imalatini veya satin
alma maliyetinde dalgalanmalari etkileyen 6nemli bir faktordiir. Havacilikta, uygun
maliyetli ve zaman acisindan verimli iiretim yodntemlerine olanak saglayan
malzemeler secilmelidir. Hafif malzeme se¢imi, hava aracinin daha az yakit
kullanmasina, hizina ve havadaki manevra kabiliyetinde etkilidir. Bu yiizden daha
hafif ve yliksek mekanik 6zelliklere sahip olmasi ve cevresel faktorlere(korozyon,
asinma vb.) dayanim malzemeler havacilikta 6nemlidir. Havacilik malzemelerinde
diger malzemelere oranla Tablo 3.4’de bahsedilen bir cok 6zellik yontiinden iyi

olmasi istenir. [15]
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Tablo 3.4 Havacilikta kullanilan malzemeler kiyaslanmasi[15]

Yiiksek Karbon
Ozellik Al Ti dayanimli | elyaf/ epoksi
celik kompozit
Uretim
Ucuz Pahali Orta Pahali
maliyeti
Agirhk
Hafif Orta Agir Cok Hafif
(Yogunluk)
Rijitlik
Diisiik/
(Elastisite Orta Cok Yiiksek | Yiiksek
Orta
Modiilii)
Mekanik
Orta Orta/Yiiksek |Cok Yiiksek |Yiiksek
Dayanim
Kirilma
Orta Yiiksek Diistik/Orta | Yiiksek
toklugu
Yorulma
Disiik | Yuksek Orta/Yiiksek |Yiiksek
dayanimi
Korozyona
karsi Orta Yiiksek Diisiik/Orta | Cok Yiiksek
dayanim
Yiiksek
sicaklikta
L Diisiik | Orta Yiiksek Diistik
siiriinme
dayanimi
Geri
doniisiim |Yiksek |Orta Yiksek Cok Diisiik
kolaylhigi
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Aliiminyum 1920/1930lerde havacilikta yaygin olarak kullanilmis bir malzemedir.
Yiksek dayanimli aliiminyum alasimlari Boeing, Airbus vb. firmalarin ucak
govdelerinde, kanatlarinda ve govdeyi destekleyen yapilarda kullanilmistir.
Kompozit malzemelerin kullaniminin artmasiyla beraber aliminyum kullaniminda
azalma meydana gelse de diisik maliyet, hafif bir yapiya sahip olmasi, kolay
islenilebilirlik, orta derecede rijitlik ve mekanik dayanima sahip olmasi nedeniyle
havacilikta 6nemli bir yere sahiptir. Aliiminyum alasimlarina gére daha agir
olmasina ragmen titanyum alasimlar1 yliksek mekanik , korozyon ve yorulma
dayanimui gibi 6zelliklerinden dolay1 govde yapilarinda, jet motorlarinda, helikopter
parcalarinda siklikla kullanilmaktadir. Havacilikta yaygin olarak kullanilan
titanyum alasimi, Ti-6Al-4V(Titanyum-6Aliiminyum-4Vanadyum)’'dur. Celik ise
miithendislikte yapisal olarak yaygin kullanilan bir malzemedir. Havacilikta ytliksek
alasimli ve 1s1l islem gormiis yiiksek dayanimli gelikler kullanilir. Alliminyumdan ti¢
kat, titanyumdan ise iki kat giicli olmasina ragmen agirlik olarak yaklasik
aliminyumdan ¢ kat, titanyumdan ise iki kat daha agirdir. Ayrica ¢evresel
faktorlere karsi(korozyon, asinma vb.) dayaniminin diisiik olmasi havacilikta yaygin

olarak kullanilmamasi nedenidir. [15]

Kompozit malzemeler ise havacilik, ulasim, insaat, deniz isletmeciligi, spor vb
alanlarda kullanilmaktadir. Yaygin olarak kullanilan kompozit ise karbon elyaf
sahip olmasi tercih edilme sebebidir. Askeri hava araglarinin daha ¢ok mithimmat
tasiyabilmesi icin hafif olmasi istenmektedir. Ornegin helikopter gévdesinde karbon
elyafli; kanatlarinda ise cam elyafla takviyelenmis kompozit kullanilir. Havacilikta
kullanimi ise gectigimiz yillarda ciddi miktarda artmistir. Boeing 787 ucaginda
kompozit kullanimi1 %50, F-35’de %45, Airbus A350’de ise %45 olarak karsimiza
cikmaktadir. Kompozit malzemelerde elyafin yoniine gore malzeme o6zelligi
degismektedir. Metal malzemelere oranla bir yonde ¢ok yiiksek dayanima sahipken
diger yonlerde ¢cok az dayanima sahip olabilirler. Tablo 3.5’te kompozit malzemeler

metallerle karsilastirilmistir.[16]
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Tablo 3.5 Metal malzemelere karsi kompozit malzemeler [16]

Durum Metallere oranla davranis

Yiik-Gerinim iligkisi Hasara karsi dogrusal gerinim

Centik hassasiyeti

Statik / Yorulma Fazla hassas / Az hassas
Enine 6zellikler Daha zayif

Mekanik 6zellik ¢esitliligi Fazla

Yorulma dayanimi Fazla

Hidrotermal ¢evreye hassasiyet |Daha biiytik

Korozyon hassasiyeti Daha az

Kompozit malzemelerin metallere gore tercih edilme sebeplerinin basinda hafiflik
gelir. Paslanma ve korozyona karsi, kirilmaya karsi dayanikhidir. Bakim-onarimi ve
montajl kolaydir. Civata/per¢in gibi baglama elemanlarina az ihtiya¢ duyulur.
Fiberlerin istenilen sertlik ve mukavemet degerlerine gére oryantasyonu ile hafif ve
yliksek dayaniml parcalar tasarlanabilir. Yorulma dayanimi metallere gore
yuksektir. Bunlarin yaninda pahalidirlar ve hammadde temini zordur. Termoset
recinelere sahip kompozitlerde raf omiirleri nedeniyle 6zel saklama depolarina
ihtiyac duyulur. Kompozit malzeme ile tliretilmis parcalarin kalite kontrolii zordur
ve tasarim,iretim ve tamirinde tecrubeli insan gereksinimi duyar. Uretim

maliyetleri yiliksektir ve geri kazanim orani azdir. [15],[16],[17]

Bu ¢alismada ana rotor gobegi celik, titaniym, tek yonlii karbon-epoksi kompozit ve
kumas cam-epoksi kompozit malzemeler kullanilarak olarak dort farklh sekilde

tasarlanmistir. Malzeme 6zellikleri Tablo 3.6, Tablo 3.7 ve Tablo 3.8’de verilmistir.
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Tablo 3.6 Titanyum ve Celik alasimlar1 malzeme 6zellikleri

. Celik 15-5PH
Malzeme Adi Titanyum 6-4 1\, 025 AMs 5659
Beta Alasimi
Alasimi
Elastik Modul [MPa] 116526 196508
Poission Orani 0.31 0.27
Maksimum Cekme
Dayanimi [MPa] 896 1069
Maksimum Kayma
Dayanimi [MPa] 493 669
Akma Sinirindaki
Cekme Dayanimi 827 1000
[MPa]
Akma Sinirindaki
Kayma Dayanimi 455 621
[MPa]
Akma Sinirindaki
Basma Dayanimi 827 986
[MPa]
Maksimum Basma
1
Dayanimi [MPa] 896 065

Tablo 3.7 Karbon-fiber tek yonlii (UD) malzeme 6zellikleri

Malzeme HEXPLY 913 Epoksi 132 HTA Karbon Elyaf
Exx | MPa Exx /Exx=1 — | €xx,¢ [pe| 9685 = oxx,c | MPa | 1230
=4
Eyy | MPa | Eyy / Exx =0.07563 | = | exxb [pe| 5118 E oxxb | MPa | 650
=4
o Ezz | MPa | Ezz / Exx =0.07563 E gyy,c |ne| 1707 ,§ oyy,c | MPa | 16.4
2 | Gxx | MPa Gxx /Gxx =1 ; €yy,b | ne|10828 2 oyyb | MPa [ 104
E Gxz |MPa|  Gxz/Gxx=1 S | ezzc |ne| 1707 | & | 6z2¢ | MPa| 16.4
N Gyz /Gxx = = e
o) = =
v Gyz | MPa 0646931 E €zz,b | ue| 10828 E ozzb | MPa | 104
= = |y =
: Vxy - ny/ny=1 E xy,e | HE 11011 E Txy’e MPa 61
= = -z
= vxz - VXZ/VXy=1 E sz,e pue | 7401 E sz’e MPa 41
vy | - Vyz [ Vxy = 1 M Yyze |ue|11440 | = | Tyze|MPa| 41
Yogunluk kg/mm3 1.53E-06 | Kalinhk mm 0.125
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Tablo 3.8 Kumas cam/fiber mekanik 6zellikleri

Malzeme HEXPLY 913/37%/778 Kumas Cam Elyaf
Exx | MPa| Exx/Exx=1 exx,¢ | pe | 10909 oxxc¢ | MPa | 240
Eyy | MPa Eyy / Exx

exxb | pe | 10455 oxx,b | MPa | 230

= =
= =
= =
=0.957946 & 4
= Ezz / Exx )5 ’g
= =
E Ezz | MPa ~0.131783 2 | Eyye | HE 11034 = | oyye MPa | 240
[£3]
E Gxx | MPa | Gxx/Gxx=1 § €yyb | pe [ 10575 E Oyy,b | MPa | 230
_‘é” Gxz |MPa| Gxz/Gxx=1 | B | eumg | ne | 4412 | E| oz |MPa| 15
2| Gyz | MPa| Gyz/Gxx=1 ; €zzb | pe | 20294 ; ozzb | MPa| 69
H
2 Vxy - Vxy / Vxy = 1 E ny,e pue | 20571 E Txy,e MPa| 72
A  p— o
il RV - Vxz / Vxy = 1 E Y)(Z,e pe | 10000 E TXZ'e MPa| 35
Vyz - Vyz / Vxy = 1 = sz,e pe | 10000 = Tyz,e MPa| 35
Yogunluk kg/mm3 1.83E-06 Kalinhik mm 0.250

3.2 Sonlu Elemanlar Modeli

Calisma kapsaminda ana rotor gébeginin li¢ boyutlu sonlu elemanlar modeli ve
analizi ABAQUS sonlu elemanlar programi kullanilarak yapilmistir. ABAQUS/CAE
sonlu elemanlar programi kullaniciya lineer statik analiz, dogrusal olmayan analiz,
dinamik analiz, yorulma analizi, burkulma analizi, 1s1l analizler gibi sonlu elemanlar
modelleri olusturmaya olanak saglar. “Standard” ve “Explicit” gibi c¢oziiciileri
mevcuttur. ABAQUS’de yapilacak her islem kendi modiilii altinda toplanmistir ve
kullaniciyla dost bir araytiziine sahiptir. ABAQUS’de basit¢ce bahsetmek gerekirse;
parca ile ilgili islemleri gerceklestirebilecegimiz “part” modiili, malzeme
ozelliklerini  belirleyebilecegimiz  “property” modiili, montaj islemlerini
belirleyebilecegimiz “assembly” modiilii, analiz tipini belirleyebilecegimiz “step”
modild, kurulan modeldeki etkilesimleri belirleyebilecegimiz “interaction” modiili,
sinir kogullar1 ve yiik durumunu girebilecegimiz “interaction” modiilii, ag yapisini
ve eleman 0zelliklerini belirleyebilecegimiz “mesh” modiilii, analizi kosturacagimiz
“job” modiilii gibi modiiller mevcuttur. [18] Metal ve kompozit parc¢alar ayri ayri

modellenmis ve sonuglari incelenmistir.
3.2.1 Metal Malzeme i¢in Sonlu Elemanlar Modeli

Bu kisimda ana rotor gébeginin malzemesi c¢elik ve titanyum olarak sonlu eleman

modelinin nasil kuruldugu anlatilacaktir. Her analiz programinda oldugu gibi ii¢
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boyutlu tasarim modeli .step uzantisi olarak ABAQUS sonlu elemanlar programina
aktarilir. Celik ve titanyum icin kurulan modellerde sadece malzeme Ozellikleri

degisecegi icin ayni1 baslikta anlatilacaktir.

Celik ve titanyum i¢in malzeme o6zellikleri “property” modiiliinde girilerek malzeme
tanimlamasi yapilir, ve bu malzemeler ana rotor gébegine atanir. “Step” modiiliinde
yapilacak analiz tirt, analiz siiresi ve analizden elde edilecek ¢iktilar belirlenir. Bu
modelde tek adimh “Static,General” tiirii analiz se¢ilmistir (Sekil 3.7). Analiz ¢iktilar:

gerilme, gerinim ve yer degistirmedir.

Model  Results Module: [3]step o Model |2 Model-1 ~| Step: |3 Initial |~
£ Model Database v T eaf® -
=48 Models (1) A Mame: Step-1
= Model-1 e = | ’
T j Type: Static, General
B s Parts (1) P o
 Ana_Rotor_Gobegi e Basic Incrementation  Other
£ Bz Materials (2) "7 U | Type ® Automatic () Fixed
.
Celik r Create Step XAl Masimum number of increments: | 100
Titanyum
&5 Calibrations Neme:  Step-1 Initial Minimum  Masimum
& 5 Sections (1) Insert new step after Increment size: |1 1E-05 1
& Profiles nitial
14 foery
£lof Steps (2)
# o= Initial
< o= E8]

i B Field Output Requests (1)

@ B History Output Requests (1)
b Time Peints Proceduretype: | General v
B ALE Adaptive Mesh Constraints
T Interactions
E Interaction Properties
${ Contact Controls
i Contact Initializations Soils

G
2 ContactStap etions

#<]] Constraints (2)

Coupled thermal-electrical-structural *
Direct cyclic

Dynamic, Implicit

Geostatic

Static, Riks v
{B Connector Sections < 5
@ F Fields
Py Amplitudes Cancel Cancel

i [ Loads (3)

Sekil 3.7 “Step” olusturma

Temas tanimlamalar: “interaction” modiiliinde gerceklestirilir. Oncelikle bir pal i¢cin
kuvvetleri indirgedigimiz noktalara “RP-1" ve “RP-2” olmak tizere iki adet referans
noktalar1 atanir. Bu referans noktalarindan “RP-1”, elastomer yatagin merkez
noktasidir. Elastomer yatagin i¢ duvari, ana rotor gobeginin koluna temas
etmektedir. Bu durumu ABAQUS’de Sekil 3.8'de gosterildigi gibi “Continuum
distributing coupling” se¢enegi kullanarak “RP-1"i elastomer yatagin temas ettigi
yuzeylerle iliskilendirebiliriz.Ayn1 sekilde damperin dénme merkezi olarak
tanimlanan “RP-2"yi de ana rotor gobegiyle civata yardimiyla baglandig ytzeylerle

Sekil 3.9’deki gibi “MPC” kullanarak iliskilendirebiliriz.
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% Edit Constraint
Name: Constraint-1
Type:  Coupling
# Control points: m Set-1 [y
§ Suface sSufs
Coupling type: () Kinematic

® Continuum ditributing

O Structura) distributing
Constrained degrees of freedom:

U HAun MR MR

Weighting method: Uniform v

Influence radis: @) To outermost point on the region
O specty [
[T Adjust control points to fie on surface
CSYS Main_Rotor_Hub-1 Datum csys-1 R A

oK Cancel

Sekil 3.8 Referans noktasi-1 iliskilendirme

Module:[3 Interaction | Mode: < Modet-1 ] Step: [Tstep-1 ¥

a
=
|
I

#
/
o

xP 4 Edit Constraint

¥ Name: Constraint-2

- Type  MPC Constraint

i 4

# Control point: m_Set-2 [y

vy

oA § Slavenodes: sSet-2 [y
20T
o0 A

MPC Type: | Beam

CsYs (Global) Ny L

oK Cancel

Sekil 3.9 Referans noktasi-2 iliskilendirme

Sinir kosullari ve yiikleri tanimlamak i¢in “Load” modiiliine gegilir. Bu modelde ana
rotor gobeginin, saft ile tamas eden i¢ yiizeyleri “Encastre” olarak sabitlenmistir.
“RP-1"e Sekil 3.10’te indirgenmis noktasal kuvvetler ve Sekil 3.11’te indirgenmis
momentler uygulanirken Sekil 3.12’te “RP-2” sadece indirgenmis noktasal kuvvetler

uygulanmistir.
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Module: 7 Load ~ Model: |- Model-1  ~ Step: [%Step-1

Y= |

% EditLoad

Name: Load-1

Type:  Concentrated force

Step:  Step-1 (Static, General

o 4 ep:  Step-1 (Static, General)
: Region: Set-5 [y

5,

csvs: (Global) [3 L
Distribution: | Uniform

186574

3542

21319
Amplitude: | (Ramp)

[ Follow nodal rotation

Note: Force will be applied per node.

oK Cancel

Module:
Lh
L
s

7[% By

2 Load v Mod Model-1 | St Step-1

@:‘ 2, 2 EditLoad

-

o, Oy, Name: Load-2

ot A Type:  Moment

24 Step:  Step-1 (Static, General)
R

Region: Set-6 [y

CSYS: (Global) [y A
Distribution: | Uniform

M | 2261

M2 |-128

M3 [-26

Amplitude: | (Ramp) M A

[ Follow nodal rotation

Note: Moment will be applied per node.

OK Cancel

Sekil 3.11 “RP-1” i¢in indirgenmis momentleri tanimlama
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Module: ELoad M Modek |- Model-1 \:J Step: |2 Step-1

H

~ | % EditLoad

3 2 Name: Load-3

Type:  Concentrated force

wn ,L Step:  Step-1 (Static, General)
23 Region: Set-7 [y
PR =

CsYs: (Global) [y A
Distribution: | Uniform
CF1: 10770
CF2: 1042
CF3: 2917
Amplitude: | (Ramp)

[ Follow nodal rotation

Note: Force will be applied per node.

[Cox [ Concel |

Sekil 3.12 “RP-2" icin indirgenmis damper ytklerini tanimlama
Ana rotor gobeginin bir koluna uygulanan bu ytikler diger ii¢ koluna da ayni sekilde

uygulanir ve tam 06lgekli analiz yapilabilir.

Analizde kullanilacak ag yapisini belirlemek i¢in dncelikle “mesh convergence-ag
yakinsama” ¢alismasi yapilmistir. Ag boyutu(mesh size) azaltilarak yapilan pesi sira
analizlerde eleman sayisi-ag boyutu ve eleman sayisi-gerilme arasindaki iligki

gozlemlenerek en uygun ag yapisi analizde kullanilmak iizere tercih edilmistir.

Eleman sayisi - Ag boyutu

35
30
25
20
15
10

Ag boyutu (mm)

1000 10000 100000 1000000 10000000

Eleman sayisi

Sekil 3.13 Eleman sayis1 - ag boyutu iligkisi
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Eleman sayisi - Von Mises gerilmesi
__ 400
& 350
= 300 W
o 250
£ 200
g 150
o 100
(%]
S 50
s 0
> 1000 10000 100000 1000000 10000000
Eleman sayisi

Sekil 3.14 Eleman sayis1 - Von Mises gerilmesi iliskisi

Modelde kullanillan eleman sayisinin artmasiyla ag boyutunun azalacagi
bilinmektedir (Sekil 3.13). “Mesh converge” calismasinda ise 6nemli olan eleman
sayisinin artmasiyla gerilmenin belli bir noktaya kadar artmasi ve o noktadan sonra
kabul edilebilecek bir oranda degismemesi yani bir gerilmeye yakinsamasidir. Sekil
3.14’de belirli bir eleman sayis1 dolayisiyla belirli bir ag boyutundan sonra gerilme
degeri yakinsamaya baslamistir. Ag boyutunun degerinin 3 mm olarak alinmistir.
Eleman tipi ve sekli ise Sekil 3.15’de gosterildigi gibi “Mesh Controls” komutuyla
eleman seklini “Tetrahedron” olarak, “Element Type” komutuyla ise “Quadratic” eleman

tipini secebiliriz.

M Model: (: Model-1 | Object: @ Assembly O Part: |~

4 Mesh Controls

Module: [:— Mesh

Element Shape
28 P | Ofist O Hewdominated ©Tet O Wedge

Technique Algorithm
@ Use default algorithm

Ft“ © Free

] Non-standard interior element growth

fioso]

[=
=
o’
O0OmDS

2 Multip Use mapped tri meshing on bounding
R, g, faces where appropriate

[ Insert boundary layer | A=sigp Contiol

Sekil 3.15 “Tetrahedron” eleman sekli se¢imi
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Son olarak “Mesh part” komutu ile Sekil 3.16’deki gibi “mesh” atilir.

Module: |§jMesh M Modek [ Moder1 | @® Assembly O Pa

Sekil 3.16 Ag yapisi

Model bu sekilde kurulduktan sonra “Job” modiilii ile analiz gerceklestirilir.
3.2.2 Kompozit Sonlu Elemanlar Modeli

Bu kisimda ana rotor gobeginin malzemesi tek yonli karbon-epoksi kompozit ve
kumas cam/epoksi kompozit malzemeleri kullanilarak tasarlanan geometrinin sonlu
eleman modelinin nasil kuruldugu anlatilacaktir. Her analiz programinda oldugu
gibi yardimci bir ti¢ boyutlu tasarim “.step” uzantisi olarak ABAQUS sonlu elemanlar

programina aktarilir. Modiil modiil ilerleyerek, model olusturulmaya baslanir.

Modelde kullanilan tek yonlii “prepreg”(dnceden recine emdirilmis karbon elyaf)
kalinlig1 0.125 mm’dir. Ana rotor gobegi kolunun kalinlig1 ise 50 mm’dir. Bu
durumda 400 katmanl bir kalin kompozit modelinde tabakalarin serim yonleri her
yonde esit dagilima sahip olacak sekilde ve simetriklik kuralina uyarak (0/90/45/-
45)s, (09090 0)s, (090 15 -15 30 -30 45 -45 60 -60 75 -75)s ve son olarak (0 90
30 -30 60 -60)s dort farkl oryantasyonda modellenmistir.

Modelde kullanilan kumas cam/epoksi kompozit “prepreg”in kalinlig1 0.25 mm’dir. Ana

rotor gobeginin kalinligr 50 mm oldugundan dolay1 200 katmanli bir kalin kompozit
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modellenmigtir. Serim yonleri ise esit dagilima sahip olacak sekilde ve simetriklik
kuralina uyarak (0/90/45/-45)s, (09090 0)s, (090 15-1530-3045-4560-6075
-75)s ve son olarak (090 30-30 60 -60)s dort farkl oryantasyonda modellenmistir
seklindedir.

Kompozit malzemelerin her yénde mekanik 6zellikleri ayn1 degildir. Bu yiizden
ABAQUS’de malzeme 0Ozellikleri tanimlanirken buna dikkat edilir. Kompozit
malzemelerin mekanik oOzelliklerini Sekil 3.17°de gosterildigi gibi “Type:

Engineering Constraints” secilerek tanimlanir.

Module: ‘: Property M Moder: ‘: Model-1 | Part: |: Composite_Main_Rotor_Hub

|7z B2 | % edit Material X
b B3| Neme: HEXPLY 913 132 HTA Carbon (B-Basis

:';l omm | Description: ’/

E' E Material Behaviors
nZny
o

o= General Mechanical Thermal  Electrical/Magnetic  Other -
=

—L 2B Elastic

¥

L Type: | Engineering Constants ~ ~ Suboptions.
+ f [ Use temperature-dependent data

i:'j

i

Nul2 Nul3 Nu23 Gi12 G13 G23

OK Cancel

Sekil 3.17 Malzeme 6zelliklerinin girilmesi

Sekil 3.18 ve Sekil 3.19’de tek yonlii karbon-epoksi kompozit malzeme icin “Composite
Layup” komutuyla 400 tabakanin serim yodnleri ve bir tabakanin ana rotor gébeginin
kalinligina orani tanimlanir. Sekil 3.20°de ise kumas cam/epoksi kompozit malzeme i¢in
tanimlanan 200 tabakanin serim agilari gosterilmistir. Serim yonii ve tabakalarin

dondiirme ekseni “Element direction 3/Axis 3” olarak tanimlanan +Z global eksenidir.
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Property ﬂ Model:

S Model-1 M Part: [: Composite_Main_Rotor_Hub |
. 1 > el e = 1Jd

4 Edit Composite Layup i
ir, Name: CompositeLayup-1
g £z | Bement e Solid Description: |
L Layup Orientation Stacking Direction
[ Qén‘: Definition: | Coordinate system | a8 O Element direction 1
g Datumesys 1§y A O Element direction 2
(® Element direction 3
Rotation axis: O Axis 1 O Axis2 @ Axis 3
Additional rotation: @ None O Angle: |0 | O Distribution: | &
& s Plies  Display
=, 90, : . . -5 s e ||
@ [] Make calculated sections symmetric B | Ba | B ey
Element . IR
+ Ply Name Reghoii Material Relative csvs Rotation): | limtegratia
-3 Thic Angle Points
i 300 v Fiy-i-LUpyes  WIKEW  FIEAFLT 915 156 M1A LaIDUn (D-Dasi3) v <Layup> v ,
386 ¢/ Ply-2-Copy2d  (Picked)  HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> % 1
R G| (387 o Ply-3-Copy2s  (Picked)  HEXPLYSI3 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> a5 1
iy [5}“ 388 ¢/ Ply-4-Copy2d  (Picked)  HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 45 1
a 389 ¢/ Ply-5-Copy24  (Picked)  HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 45 1
w2 4 | 1390 ¢ Ply-6-Copy24  (Picked)  HEXPLYS13 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> r 1
£f 3| 391 ¢ PyTCopy2s  (Picked)  HEXPLYSI3 132HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 0 1
=7l 1392 ¢ Ply-8-Copy24  (Picked)  HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> ) 1
303 ¢/ Ply-0-Copy24  (Picked)  HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 0 1
394 o Ply-10-Copy24  (Picked)  HEXPLY 913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> %0 1
395 ¢ Ply-11-Copy24  (Picked)  HEXPLY 913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 4 1
396 ¢/ Ply-12-Copy24  (Picked) ~ HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 45 1
397 ¢ Ply-13-Copy24  (Picked)  HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 45 1
398 ¢ Ply-14-Copy2d  (Picked)  HEXPLY913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> r 1
399 ¢ Ply-15-Copy24  (Picked)  HEXPLY 913 132 HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> %0 1
400 ¢ Ply-16-Copy24  (Picked) ~ HEXPLY913 132HTA Carbon (B-Basis) 0.0025 <Layup> 0 1
< >
o ] [ Cancel |

Sekil 3.18 Tek yonlii karbon-epoksi tabaka serim agilarinin belirlenmesi

Layup: "CompositeLayup-1"
Plot of plies 1 to 30, of 400.

Sekil 3.19 Tek yonlii karbon-epoksi tabaka serim agilarinin gosterilmesi
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S [E1E3 | ) Viewport: 2 Ply Stack Plot

% Edit Composite Layup.

Name: Compositelayup-1

Element type: Solid Description: |
Layup Orientation Stacking Direction
Definition: | Coordinate system g a O Element direction 1

O Element direction 2

Datumesys-1 [y A
@ Element direction 3

Rotation axis: () Auis 1 O Axis2 @ Avis 3

Additional rotation: @ None O Angle: [0 O Distribution: ]
Plies  Display
[l Msbe cokutabond sectiors symeediic Be oy | s | e
Hement . . -
Py Rogk v Retitos | labigration
Thickness aghe ot
1 v ey Picked) 0.005 <Layup> 0 1
2 v P2 (Picked) 0005 <Layup> % 1
3V Pyl (Picked) BIWO\ 0005 <Layup> 5 1
4 v Py Picked)  IITWTBIWON 0005 <Layup> 45 1
5 Vs (Picked) BIWO\ 0005 <Layup> 25 1
6 v  Pyb (Picked) /37 0.005 <Layup> a5 1
1 v ey (Picked) 0005 <Layup> % 1 v
oK Cancel

Sekil 3.20 Kumas cam/epoksi kompozit tabaka serim agilar

Analiz tiirii  “Step” modiiliinde statik analiz olarak seg¢ilmistir. “Interaction”
modiiliinde indirgenmis kuvvetlerin uygulanacagi “RP-1” ve “RP-2” olarak
tanimlanan referans noktalari i¢in sirasiyla Sekil 3.21 ve Sekil 3.22’de iligkili oldugu

ylzeyler tanimlanmistir.

Name Constraint:1
Type  Couplng
§ Contrelpomts m Setsd [y
§ Sertxce RN
Coupting type: O Kinematic

® Contimpm Satritutng

O Structeral dtrivuting
Contramed degrees of freedom:

B Fur BFuss

Wesghting method Undomn v

Irfiuence ndus 8 To outermont pont on the region
O Specity

[0 Adpnt comtrol points to le on surdace

C5YS (Global) Iy A

o Cancel

Sekil 3.21 Referans noktasi-1 iliskilendirme
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Module: [Z Interaction || Model: [ Model-1 || step: [2 nitial

1
M

P

=

xRP

4 I 8 Nome: Constraint-2
@ Type:  MPC Constraint

f Control point: m_Set-2 [
f Slavenodes: sSet-2 [y
ﬁ3‘ =0 MPC Type: | Beam

CSYS (Global) [y L

oK | Cancel

Sekil 3.22 Referans noktasi-2 iliskilendirme

Ana rotor gobegine etki eden indirgenmis kuvvetler “RP-1” ve “RP-2” referans

noktalarina Sekil 3.23’te gosterildigi gibi uygulanmigstir.

Module:[£ Load
L 5| % Edittoad X
iy B[ Meme: Loset

Type  Concentrated force
b B2 ep  sep (staic Generap

[ B2 | Region: set-5 Iy

th lle | CSYS: (Global) [y A

M Modet [ Modet-1 ] step: [Fstep1 Module: £/ Load M Modet [ZModet1 ] step: [Fstep1 M

Name:  Load-1
Type:  Concentrated force
B B2 giep  stept (sttic Genenad
[ B3| Region: Set5 [y

i ll» | CS¥S: (Global) Iy A

& Distribution: | Uniform v ™ Distribution: Uniform M ™
- CF1: 186574 186574

R, o=,

a M| CF2 3542 3502

by,
—2ol OF3: 21319 21319

oy

‘.A- Amplitude: | (Ramp) SN Amplitude: | (Ramp) [l
201

¥, .| [ Follow nodal rotation [ Follow nodal rotation

Note: Force will be applied per node. Note: Force will be applied per node.

oK Cancel oK Cancel

Sekil 3.23 Kuvvetlerin girilmesi

o

Ag atilacak eleman boyutu ve tipi Sekil 3.24’te ““Hexahedron-Quadratic” secilmistir.

Bu modiilde metal parca i¢in yapildigi gibi “job” olusuturulur ve analiz kosturulur.
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Module: [3: Mesh M Model: |2 Model-1 v Object: O Assembly @ Part:|> Composite_Main_Rotor_Hub

flag [, | % Erement Type X
B BS | ciementiibray Family
® Standard O Explcit ~
Acoustic
Geometric Order Cohesive

) O Linesr ® Quadratic | Conesive Pore Pressure v

= Wedge  Tet
[ Hybrid formulation [7] Reduced integration
= Element Controls
o

R, 2=, Viscosity: @ Use default O Specify

iy Oy, Element deletion: ® Use default O Yes O No
o 4 Max Degradation: @ Use default O Specify
b
4B
o, C3D20R: A 20-node quadratic brick, reduced integration.

.
*

Note: Toselect an element shape for meshing,
select "Mesh->Controls" from the main menu bar.
oK Defaults Cancel

Sekil 3.24 Eleman tipi secimi

3.3 Kompozit Hasar Teorileri

Tabakali kompozit pargalarda fiber boylamasina ¢atlak olusumu, fiberin kopmas;,
enine catlama, lokal delaminasyon , tabakalar arasinda delaminasyon gibi
makroskobik hasarlar meydana gelebilir. Kompozit malzemeler icin yillar icerisinde
20’den fazla hasar teorisi kriterleri belirlenmistir, fakat tiim yiikleme kosullarinda
hasar1 belirlemede hangi kriterin baskin oldugu sonucuna ulasilamayabilir. Bu
kriterler “Maksimum Gerilme Hasar Kriteri” , “ Maksimum Gegerli Gerinim Kriteri”,
“Tsai-Hill Kriteri” , “Tsai-Wu Kriteri” ve diger kriterlerdir. Havacilikta kullanimi

Sekil 3.25’'de gosterilmistir.[19]
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Maksimum
Gegerli
Gerinim
Kriteri

Sekil 3.25 Tabakali yapilar icin havacilikta kullanilan hasar kriterleri [19]

3.3.1 Maksimum Gerilme Hasar Kriteri

Maksimum gerilme Kkriterine gore kompozit parcada hasar kontrolii 4.1’deki
esitsizliklere gore yapilir. Hasar olusmamasi i¢in her yondeki gerilmeler o yondeki

emniyetli gerilmele degerlerinden kii¢iik olmalidir.[19]

< mUE (4.1)

oii,¢ Tij,e
3.3.2 Maksimum Gegerli Gerinim Kriteri

Maksimum gegerli gerinim kriterinde ise 4.2’deki esitsizliklerdeki gibi kompozit
parcanin her yondeki gerinim degerleri emniyetli gerinim degerlerinden diisiik

olmalidir.[19]

LIPS J<q (4.2)

eii,¢ ij,e

o

3.3.3 Tsai-Hill Kriteri

Tek yonli kompozit tabakalarda Tsai-Hill kriterinin basitlestirilmis hali 4.3’de
verilmistir.
2

2, o4 (Y 1;.2.
L TN T A (3)

Oiie  9jje Oii, Tije
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4

SONLU ELEMANLAR ANALIZi SONUCLARI

“Job” modiili ile kosturulan celik, titanyum ve kompozit malzemeler kullanilarak
modellenen ana rotor gobegi sonlu elemanlar analizi sonug¢lar1 bu boélimde
anlatilmistir. ABAQUS’ analiz sonucu “.odb” uzantili dosya agilarak “Visualization”

modilinde bakilir.

4.1 Metal Model Sonlu Elemanlar Analizi Sonuclari

Bu bolimde celik ve titanyum malzeme kullanilarak modellenen ana rotor
gobeginin sonlu elemanlar analizi sonucu anlatilacaktir. Avrupa Havacilik Giivenligi
Ajansi’nin (European Aviation Safety Agency) yayilamis oldugu CS-27’gore agirlig
3175kg olan hava araglar1 sertifikasyon siirecinde belirlemis oldugu emniyet

katsayis1 1.5’dur
4.1.1 Celik Malzeme Sonlu Elemanlar Analizi Sonug¢lari

Sekil 4.1’de ¢elik malzeme kullanilarak tasarlanan ana rotor gébeginin analiz sonucu

gosterilmektedir.

R_HUB-1:640831

Sekil 4.1 Celik malzeme analiz sonucu gerilme degerleri
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Sekil 4.2 Kritik gerilme bolgesi

Sekil 4.2’de ¢elik malzeme icin maksimum Von-Mises gerilmesi gosterilmektedir. Bu
durumda gerilmenin kritik oldugu bodlge ana rotor gobeginin koludur ve bu kritik

bolgedeki gerilmenin degeri 330.3 MPa’dir. Celik icin akma dayanimi1 1000 MPa’dr,

—31:(?2 = 3.02 > 1.5 oldugu i¢in emniyetlidir.

4.1.2 Titanyum Malzeme Sonlu Elemanlar Analizi Sonuc¢lari

Titanyum malzeme kullanilarak tasarlanan ana rotor gobeginin sonlu elemanlar

analiz sonucu gerilme degerleri Sekil 4.3’te gosterilmektedir.

B o o o S e

Sekil 4.3 Titanyum malzeme analiz gerilme sonucu
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Gerilmenin kritik oldugu bélge ana rotor gébeginin koludur ve degeri 329.3 MPa
okunmaktadir. Titanyum i¢cin akma dayanimi 827 Mpa ve % = 2.51 > 1.5 oldugu
icin emniyetlidir.

4.2 Kompozit Model Sonlu Elemanlar Analizi Sonuglari

Tek yonli karbon-epoksi kompozit ve kumas cam/epoksi kompozit malzemeler
kullanilarak kullanilarak modellenen ana rotor gobeginin sonlu elemanlar analizi
sonuglar1 bu kisimda anlatilacaktir. Hasar kontrolii “Maksimum Gerilme Hasar

Kriteri” ve “ Maksimum Gegerli Gerinim Kriteri”ne gore yapilacaktir.

4.2.1 Tek Yonli Karbon-Epoksi Kompozit Malzeme Sonlu Elemanlar Analizi

Sonugclari

4.2.1.1 Gerilme Sonuglar

Tek yonlii karbon epoksi kullanilarak ve (0 90 45 -45)s oryantasyonuyla
modellenen ana rotor gobegi sonlu elemanlar analiz sonuglar:1 anlatilacaktir.Sekil
4.4’te fiber yoniinde meydana gelen gerilme degerleri gosterilmektedir. Maksimum
gerilme ana rotor gobegi kolunda 700 MPa olarak okunmaktadir.Bu yondeki

emniyetli cekme gerilme degeri 1230 MPa olarak bilinmektedir. Maksimum gerilme

12

hasar kriterine gore 73(? = 1.75 > 1.5 oldugu i¢in bu yonde olusan gerilmeler

emniyetli bolgededir.

S, Si1
Envelope (max abs)
+7.000e+02

+6.416e+02
+5.833e+02
+5.250e+02
+4.666e+02
+4.083e+02
+3.500e+02
+2.917e+02
+2.333e+02
+1.750e+02
+1.167e+02
+5.833e+01
+1.255e-03

Max: +7.000e+02 =z,
Elem: COMPOSITE_MAIN_ROTOR_HEB~
Face: 5

Sekil 4.4 Fiber yoniinde olusan gerilme degerleri
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Sekil 4.5’te ise matris yoninde meydana gelen gerilmeleri gostermektedir. Maksimum

gerilme ana rotor gébegi kolunda 46.18 Mpa olarak okunmaktadir.Bu yondeki emniyetli
¢ekme gerilme degeri 16.4 MPa, maksimum gerilme hasar kriterine gore % <15
oldugu i¢in bu yondeki tabakalar i¢in emniyetli bolgede olundugundan s6z edilemez.

S, S22
Envelope (max abs)

+4.618e+01
+4.233e+01
+3.848e+01
+3.463e+01
+3.078e+01
+2.694e+01
+2.309e+01
+1.924e+01
+1.53%e+01
+1.154e+01
+7.696e+00
+3.848e+00
+6.069e-05

Max: +4.618e+01 -

Elem: COMPOSITE_MAIN_ROTOR_]
Face: 5

Sekil 4.5 Matris yoniinde olusan gerilme degerleri

Sekil 4.6’da ise fiber ve matrise dik yondeki olusan gerilme degerleri

gosterilmektedir. Maksimum gerilme degeri 15.08 MPa olarak okunmaktadir ve
maksimum gerilme hasar kriterine gore % < 1.5 oldugu i¢in gerilme bu yénde

emniyetli degildir.
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S, 833

Envelope (max abs)
+1.508e+01
+1.382e+01
+1.257e+01
+1.131e+01
+1.005e+01
+8.797e+00
+7.540e+00
+6.283e+00
+5.027e+00
+3.770e+00
+2.513e+00
+1.257e+00
+7.523e-06

Max: +1.508e+01

Elem: COMPOSITE_MAIN_ROTOR_HUB-1.16% :
Face: 4 ?

Sekil 4.6 Fiber ve matrise dik yonde olusan gerilmeler

S, S12

Envelope (max abs)
+3.969e+01
+3.638e+01
+3.308e+01
+2.977e+01
+2.646e+01
+2.315e+01
+1.985e+01
+1.654e+01
+1.323e+01
+9.923e+00
+6.615e+00
+3.308e+00
+5.475e-05

Max: +3.969e+01

Elem: COMPOSITE_MAIN_ROTOR_HUB-1 74962_
Face: S

 Max¥3:969e+01

Sekil 4.7 Fiber-matris diizleminde kayma gerilme degerleri
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Sekil 4.8 Diger diizlemlerdeki kayma gerilmeleri

Sekil 4.7 ve Sekil 4.8’de li¢ diizlemde olusan kayma gerilmeleri gosterilmektedir.
Maksimum gerilme degerleri diizlem Sekil 4.7°de 39.69 MPa ve Sekil 4.8'de 27.08 ve
17.52 MPa olarak okunmaktadir. Emniyetli gerilme degerleri ise sirasiyla 61 MPa,
41 MPa ve 41 MPa’dir. Maksimum gerilme hasar kriterine gore bu diizlemlerde

meydana gelen kayma gerilmeleri emniyetli bolgede denilebilir.
4.2.1.2 Gerinim Sonuglari

Kompozit malzeme hasar kontrollerinde bir diger yontem ise “Maksimum gecerli
gerinim kriteri”dir. Bu boliimde sonlu elemanlar analizinde meydana gelen gerinim
degerleri anlatilip, maksimum gecerli gerinim kriterine goére emniyetli olup

olmadig1 incelenecektir.
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E, E11

Envelope (max abs)
+5.491e-03
+5.034e-03
+4.576e-03
+4.119e-03
+3.661e-03
+3.203e-03
+2.746e-03
+2.288e-03
+1.830e-03
+1.373e-03
+9.152e-04
+4.576e-04
+1.718e-08

Max: +5.491e-03

Elem: COMPOSITE_MAIN_ROT
Face: 5

\-:~\
Max: ¥5:491e-03

Sekil 4.9 Fiber yoniindeki gerinim degerleri

Sekil 4.9'da fiber yoniinde meydana gelen gerinim degerleri gosterilmektedir.

Maksimum gerinim degeri 5.491e-03 €’dur. Bu yondeki emniyetli gerinim degeri ise

9685 pe’dir ve maksimum gecerli gerinim kriterine gore :Z—zi = 1.76 > 1.5 oldugu

icin bu yonde olusan gerinim degerleri emniyetlidir.

E, E22

Envelope (max abs)
+5.492e-03
+5.034e-03
+4.577e-03
+4.119e-03
+3.661e-03
+3.204e-03
+2.746e-03
+2.288e-03
+1.831e-03
+1.373e-03
+9.153e-04
+4.577e-04
+3.504e-08

Max: +5.492e-03

Elem: COMPOSITE_MAIN_RCH "_HUV 374967

Face: S

Sekil 4.10 Matris yoniindeki gerinim degerleri

Sekil 4.10°da ise matris yoniunde meydana gelen gerinim degerleri gosterilmektedir.

Maksimum gerinim degeri 5.492e-03 €'dur. Bu yondeki emniyetli gerinim degeri ise
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1707 pe'dir ve maksimum gegerli gerinim kriterine gore % = 0.31 < 1.5 oldugu

icin bu yonde olusan gerinim degerleri emniyetli degildir.

E, E12

Envelope (max abs)
+7.164e-03
+6.567e-03
+5.970e-03
+5.373e-03
+4.776e-03
+4.179e-03
+3.582e-03
+2.985e-03
+2.388e-03
+1.791e-03
+1.194e-03
+5.970e-04
+9.881e-09

Max: +7.164e-03 : -
Elem: COMPOSITE_MAIN_ROTORHU
Face: 5

~ifr

m164e~03

Sekil 4.11 Fiber-matris kayma diizlemi gerinim degerleri

OMPOGITE_MAN_FOTOR_HUB- 1 24050
Face 4
|

Sekil 4.12 Diger yonlerdeki kayma gerinim degerleri

Sekil 4.11 ve Sekil 4.12'de kayma diizlemlerinde olusan gerinim degerleri

gosterilmektedir. Maksimum gerinim degerleri Sekil 4.11’de 7.164e-03 €'dur ve
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Sekil 4.12’de 4.889e-03 € ve 4.889e-03 € olarak okunmaktadir. Emniyetli gerinim
degerleri ise sirasiyla 11011 pe , 7401 pe ve 11011 pe 'dir. Maksimum gecerli
gerinim hasar kriterine gore bu diizlemlerde meydana gelen kayma gerilmeleri

emniyetlidir.

4.2.2 Kumas Cam-Epoksi Kompozit Malzeme Sonlu Elemanlar Analizi

Sonuglari

4.2.2.1 Gerilme Sonuglar1

Kumas cam epoksi kullanilarak ve (0 90 45 -45)s oryantasyonuyla modellenen ana
rotor gobegi sonlu elemanlar analiz sonuglar1 anlatilacaktir. Sekil 4.13’te fiber
yoniinde meydana gelen gerilme degerleri gosterilmektedir. Maksimum gerilme ana
rotor kolunda 332.3 MPa olarak okunmaktadir. Bu ydondeki emniyetli cekme gerilme

degeri 240 MPa olarak bilinmektedir. Maksimum gerilme hasar kriterine gore

%z 0.72 < 1.5 oldugu icin bu yonde olusan gerilmeler emniyetli bolgede
degildir.

S, S11

Envelope (max abs)
+3.323e+02
+3.046e+02
+2.769e+02
+2.492e+02
+2.215e+02
+1.938e+02
+1.661e+02
+1.384e+02
+1.108e+02
+8.307e+01
+5.538e+01
+2.769e+01
+1.920e-04

Max: +3.323e+02 8
Elem: KOMPOZIT_ANA_ROTOR_GOBEGI-1,140603
Face: S

Max¥3:323e+02

Sekil 4.13 Fiber yoniinde olusan gerilme degerleri

Sekil 4.14°te ise matris yoniinde meydana gelen gerilmeleri gdstermektedir. Maksimum

gerilme ana rotor gobegi kolunda 317.6 MPa olarak okunmaktadir. Bu yondeki emniyetli
cekme gerilme degeri 240 MPa’dir ve % = 0.75 < 1.5 oldugu i¢in bu yondeki

tabakalar i¢in emniyetli bolgede olundugundan sz edilemez.
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S, S22

Envelope (max abs)
+3.176e+02
+2.912e+02
+2.647e+02
+2.382e+02
+2.117e+02
+1.853e+02
+1.588e+02
+1.323e+02
+1.059e+02
+7.940e+01
+5.294e+01
+2.647e+01
+1.000e-04

Max: +3.176e+02
Elem: KOMPOZIT_ANA_ROTOR_GOBEGI-1.140603%

Face: 5 Ll e MaxT ¥3-176e+02

Sekil 4.14 Matris yoniinde olusan gerilme degerleri

Fiber ve matris yoniindeki gerilmeler emniyetli bolgede olmadiklari i¢in kayma

diizlemlerindeki gerilmelere bakilmaya ihtiya¢ duyulmamaistir.
4.2.2.2 Gerinim Sonuclari

Bu boliimde sonlu elemanlar analizinde meydana gelen gerinim degerleri anlatilip,

maksimum gegerli gerinim kriterine gore emniyetli olup olmadig1 incelenecektir.

E.E11

Envelope (max abs)
+1.319e-02
+1.209e-02
+1.09%e-02
+9.894e-03
+8.795e-03
+7.695e-03
+6.596e-03
+5.497e-03
+4.397e-03
+3.298e-03

+2.199e-03
+1.099e-03
+1.486e-09

Max: +1.319e-02 X
Elem: KOMPOZIT_ANA_ROTOR_GOBEGI-1, 14060
Face: 5

Sekil 4.15 Fiber yoniindeki gerinim degerleri

Sekil 4.15’te fiber yoniinde meydana gelen gerinim degerleri gosterilmektedir.

Maksimum gerinim degeri 1.319e-02 €’'dur. Bu yondeki emniyetli gerinim degeri ise
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19999 — 0.82 < 1.5 oldugu
13190

10909 pe’dir ve maksimum gegerli gerinim Kkriterine gore

icin bu yonde olusan gerinim degerleri emniyetli degildir.

E, E22
Envelope (max abs)

+5.497e-03
+4.398e-03
+3.298e-03
+2.199e-03
+1,099¢-03
+3.056e-09
Max: +1.319e-02
Elem: KOMPOZIT_ANA_ROTOR_GOBEGI-1.140603 |
Face: 5 :

Sekil 4.16 Matris yoniindeki gerinim degerleri
Sekil 4.16°da ise matris yoniinde meydana gelen gerinim degerleri gosterilmektedir.
Maksimum gerinim degeri 1.319e-02 €'dur. Bu yondeki emniyetli gerinim degeri ise

119%% — 0.83 < 1.5 oldugu
13190

11034 pe’dir ve maksimum gecerli gerinim Kkriterine gore
icin bu yonde olusan gerinim degerleri emniyetli degildir.

Fiber ve matris yonlerindeki gerinim degerleri emniyetli olmadiklar: icin kayma

diizlemlerinde olusa gerinim degerlerine bakilma ihtiyact duyulmamustur.

Tablo 4.1 Tek Yonli Karbon Epoksi farkli oryantasyonlarda analiz sonuclari

Tek Yonli Karbon Epoksi
(09015-1530 -
(09045 -45)s (09090 0)s 30 45-45 60 -60
75-75)s
Yon | Gerilme | Gerinim | Gerilme | Gerinim | Gerilme | Gerinim | Gerilme | Gerinim
XX 700 5491 673.2 5249 700 5491 696.8 5465
YY | 46.18 5492 49.6 5250 46.19 5492 46.25 5465
Z7 | 15.08 1682 14.54 2080 15.68 1682 15.72 1688
XY | 39.69 7161 7712 13920 | 39.66 7159 36.51 6591
XZ | 27.08 4888 25.78 4654 27.51 4965 27.91 5037
YZ | 17.52 4889 16.68 4654 17.8 4967 18.06 5040

(09030-3060 -
60)s

55



Tablo 4.2 Kumas Cam Epoksi farkli oryantasyonlarda analiz sonuglari

Kumas Cam Epoksi
(09015-1530 -
(09045-45)s | (090900)s | 3045-4560-60 | (020 36%)20 60-
75 -75)s
Yon | Gerilme | Gerinim | Gerilme | Gerinim | Gerilme | Gerinim | Gerilme | Gerinim
XX | 332.3 | 13190 | 3119 | 12080 | 331.4 | 13090 331.4 13090
YY | 317.6 | 13190 | 298.5 | 12080 | 316.9 13090 316.9 13090
77 | 6.361 2937 6.4 3077 5.75 3005 6.75 3005
XY | 82.67 | 17290 | 89.76 | 18780 | 81.01 16950 76.86 16080
XZ | 32.26 6748 29.44 6158 33.65 7040 33.65 7041
YZ | 32.26 6749 29.44 6158 33.7 7050 33.68 7047

Tablo 4.1 ve Tablo 4.2’de farkli oryantasyonlarda dizilen kompozit tabakalar icin
kurulan modellerin sonlu elemanlar analiz sonug¢lar1 gosterilmektedir. Gerilme
degerleri MPa, gerinim degerleri ise pe olarak verilmistir. Emniyetli gerilme ve
gerinim degerlerine bakildiginda tek yonlii karbon epoksi ve kumas cam epoksi i¢in

farkli oryantasyonlarla 6nerilen modellerin emniyetsiz oldugu goziikmektedir.

4.3 Metal Geometride lyilestirme Calismalar:

3.50
3.03
3.00
2.51
e 2.50
G
g 2.00 1.83
=
> 1.50
P
E 1.00 0.77 0.80
0.50 0.33
0.00
N Q& Y A A Y
N\ S S S O
(&Q/ (\*\) ‘KO(\ - {OQ . {‘O(\ %*O(\
N () N () N
~ & &’9 & &S‘
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QQ QO Q/Q QO
& < & <
{00 & @ ’b@
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. > G o,
» o S N
& L & &
O L
K& /\@l-
MALZEME TURU

Sekil 4.17 Emniyet degerleri
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Yapilan analizler sonucunda Sekil 4.17°de gosterildigi gibi celik ve titanyum ile
modellenen ana rotor gobegi, emniyetli fakat iki farkli kompozit malzemeyle
modellenen tasarim maksimum ucus yiikleri i¢cin emniyetsiz oldugu sonucuna
ulasilmistir. Daha hafif bir malzeme kullanmak disinda kiitle azaltmak i¢in bir baska
yontem ise gerilme degerlerinin emniyet degerinden ¢ok diisiik oldugu bolgelerde
geometride incelmeye gidilmesidir. Tasarimin ilk versiyonun malzeme tiiriine gore

agirliklan Sekil 4.18'de verilmistir.

80.00 74.37
70.00
__ 60.00
2 50.00 42,07
E 40.00
2 30.00
20.00 11.45 13.70

10.00
& &
& & 55
< Ng
o d
&
W

0.00
)

<&
MALZEME TOR0

Sekil 4.18 Kiitle degerleri

Celik malzeme kullanilarak modellenen ana rotor gobegi 74.37kg iken titanyuma
gecildiginde 42.07kg gelmektedir.U¢ boyutlu geometride hicbir degisiklige
gitmeden sadece malzeme degistirilerek, celikten titanyuma gecis yapilarak
agirhikta 43,43%/’lik bir hafifletmeye gidilmistir. Emniyet katsayis1 degeri ise 4.08
iken 3.38 olmaktadir. Avrupa Havacilik Giivenligi Ajans’'nin (European Aviation
Safety Agency) yayinlamis oldugu CS-27’gére agirhgi 3175kg olan hava araglari
sertifikasyon silirecinde maksimum ugus kosullarinda belirlemis oldugu emniyet
katsayis1 1.5’dur. Bu durumda titanyum kullanilarak modellenen ana rotor
gobeginde emniyet katsayisini 1.5’a yaklastirmak icin geometride inceltmeye

yapilarak kiitle azaltmaya gidilebilir.

57



Sekil 4.19 ilk tasarim élgiileri

Sekil 4.20 Inceltilmis yeni tasarim

Sekil 4.19’da ilk tasarlanan model, Sekil 4.20’de ise sonlu elemanlar analizine gore
inceltilen tasarim ve olciileri gosterilmektedir. Geometride inceltme islemi Sekil 19
ve Sekil 20’de gosterildigi gibi ana rotor gobegi kolunun ytiksekligi 50mm’den
30mm’ye indirilmis ve elastomer yatagin baglandigi oyuk alani arttirilarak

gerceklestirilmistir.

Inceltilmis model 23.07kg agirhgindadir. Ugus yiikleri altinda sonlu elemanlar

analizi sonucunda Sekil 4.21 ve Sekil 4.22’de kritik bolgeler gosterilmektedir.
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- +4.036e+02
+3.587e+02
139e+02
e+02
+2.242e+02
+1.794e+02
+1.345e+02
+8.968e+01
+4.484e+01
+1.612e-06
Max: +5.381e+02
Elem: HUB_HEPSI_V10-1.675375
Face: 3

0-1.675375

Sekil 4.22 Kritik bolge
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Kitle - Gerilme Grafigi

800
681 700
600

378 >23 >0

329 400
300

200

100

538 651

507

Gerilme(MPa)

45.00 40.00 35.00 30.00 25.00 20.00 15.00
Kitle (Kg)

Sekil 4.23 Kiitle-Gerilme Grafigi

Geometride inceltme islemi Sekil 4.23’de gosterildigi iteratif bir sekilde yapildiktan
sonra sonlu elemanlar modeli kurulup gerilmenin kritik oldugu bdlgedeki
maksimum gerilmeler Sekil 4.21’de gosterilmistir. Hayali mafsal ve damper baglanti
noktalarina dort koldan uygulanan maksimum ucus yiikleri sonrasinda olusan

maksimum Von-Mises gerilmesi 538 MPa'dir. Titanyum icin maksimum akma

dayanimi 827 MPa’'dir, bu durumda emniyet katsayisi %= 1.53 olarak

bulunmustur ve emniyet katsayisi standartlarda belirtilen 1.5’dan ytiksektir.
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5

SONUC VE ONERILER

Bu ¢alismada helikopterin ana rotor sisteminin kritik parcalarindan biri olan ana
rotor gobeginin maksimum ucus yiikleri altinda sonlu elemanlar analizi yapilmistir.
Agirlik havacilik sektoriinde ¢ok 6nemlidir, tasarlanan hava araglarinin hafif ancak
ucus yiiklerine dayanabilecek sekilde tasarlanmalari istenmektedir. Bu ylizden ana
rotor gobegi metal ve kompozit malzeme kullanilarak tasarlanmistir. Metal olarak
tasarlanan ana rotor gobegi celik ve titanyum; kompozit olarak tasarlanan ana rotor
gobeginde ise tek yonlii karbon-epoksi ve kumas cam-epoksi malzemeleri

kullanilmistir.

B
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4

Sekil 5.1 Kiitle-malzeme tiirti
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Sekil 5.2 Emniyet-malzeme tiirt

Sekil 5.1’de malzeme tiirlerine gore ana rotor gobeginin kiitlesi, Sekil 5.2’de ise
emniyet katsayis1 gosterilmektedir. Her iki kompozit malzeme icin kurulan
modellerde dort farkli oryantasyonda analiz sonuglarn irdelenmis ve en distik
gerilme ve gerinim degerleri (0 90 90 0)s oryantasyonda olusmustur. Ancak 11.45kg
ile tek yonli karbon-epoksi kompozit malzeme kullanilarak tasarlanan ana rotor
gobegi agirlik olarak en hafif olmasina karsin dayanim agisindan incelendiginde
matris yoninde olusan gerinim degeri, emniyetli gerinim degerinden fazla oldugu
icin maksimum gecerli gerinim kriterine gére emniyetsizdir. 13.70kg ile kumas cam-
epoksi malzemesi kullanilarak tasarlanan kompozit modelde ise olusan gerilme ve
gerinim degerleri hem fiber hem de matris yonlerinde izin verilen emniyetli
degerlerden yiiksek oldugu icin emniyetsizdir. Celik malzeme kullanilarak
tasarlanan ana rotor gobeginde agirlik 76kg gelmistir, ve olusan maksimum
gerilmeye gore emniyet katsayisi 3’tlir. Titanyum malzemede ise agirlik 42.07kg’dir
ve emniyet katsayis1 2.51°dir. Avrupa Havacilik Giivenligi Ajansi’nin (European
Aviation Safety Agency) yayinlamis oldugu CS-27’gore agirhigi 3175kg olan hava
araclar sertifikasyon siirecinde belirlemis oldugu emniyet katsayis1 1.5'dur. Bu
durumda titanyum kullanilarak modellenen ana rotor gobeginde emniyet
katsayisin1 1.5’a yaklastirmak icin geometride iteratif sekilde inceltme yapilarak

kiitle azaltmaya gidilmistir. Yeni tasarim 23.07kg agirligindadir ve sonlu elemanlar
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analizi ile gerilmenin kritik oldugu boélgeler bulunarak emniyet katsayisi 1.53 olarak

hesaplanmistir.

Bu calisma sonucunda helikopter ana rotor gébeginin malzemesini degistirerek ve
sonlu elemanlar analizi ile gerilmenin kritik oldugu bolgelerde inceltmeye gidilerek
2 tonluk helikopterde maksimum ucus yiikleri altinda en hafif ve emniyetli dayanim

kriterini saglayan bir tasarima ulasilmistir. Kiitle hafifleme orani ise 68.98%’dir.

Gelecekteki calismalar i¢in, malzeme teknolojisindeki 6zellikle termoplastik regineli
kompozit alanindaki gelismeler ile emniyetli dayanim degerleri daha yiiksek olan
kompozit malzemeler kullanilarak ana rotor gébeginde daha hafif ve dayanimi
yuksek tasarimlara ulasilabilir. Helikopter rotoru doéner bir sistem oldugundan
dolay1 ana rotor gobeginde dinamik yukler i¢in yorulma analizi yapilip rotor

sistemindeki her parca i¢cin 6miir hesabi yapilabilir.
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