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HELiKOPTER ANA ROTOR UC GEOMETRISININ AEROAKUSTIK
ACIDAN OPTIMIiZASYONU VE ROTOR HAREKETLERININ
AEROAKUSTIK ETKILERININ INCELENMESI

OZET

Helikopter hem mekanik hem de aerodinamik ac¢idan karmasik bir ugan makinedir.
Itki/tagima {iretiminin dénel dogas1, helikopterleri daha yiiksek gii¢ ihtiyaciyla birlikte
cok titresimli ve giirtiltiilii hale getirir. Bir helikopter tasarlanirken genel maliyetin yani
sira gii¢ talebi, titresim ve giiriiltiiniin de en aza indirilmesi gerekir. Dolayisiyla bu dort
parametre, helikopter tasariminin en temel Arastirma ve Gelistirme etkenleri olarak
degerlendirilebilir.

Helikopterlerin yiik ve yolcu tasimaciliginda sivil amagli kullanimi, gelisen sosyal ve
ticari ihtiyaglar gercevesinde ozellikle biiyliyen metropol sehirlerde hizli bir artig
gostermis, buna bagl olarak g¢evre icin Onemsenebilir bir giiriiltii kaynagi olmaya
baslamistir. Helikopterlerin sehir kullanimindaki artis1 , yonetmeliklerde tanimlanan
kabul edilebilir giiriiltii seviyelerini saglamasin1 gerektirmektedir .

Ayrica helikopterler, hareket kabiliyetleri dolayisi ile nokta hedefler icin kritik 6neme
sahip olduklarindan, askeri amacl kullanim i¢in de vazgegilmezdir. Askeri amacl
kullanimda, gerek intikal gerek bosaltmada helikopterin genel giiriiltii seviyesinin
gizlilik unsuru i¢in bozucu bir etkiye sahip oldugu da temel bir gercektir. Bu iki
durumdan hareket ile helikopterin asil giiriiltii kaynaklarindan biri olan ana rotorun,
gerek aski durumunda gerekse ileri ugusta rotor u¢ geometrisinin giirtiltiiye katkisinin
incelenmesi ve disiik giirlilti yaratacak geometrinin tahmini, girilti kirliligini
azaltma anlaminda biiyiik 6nem tagimaktadir.

Bu gerg¢eklik, ABD ve Avrupa Devletlerini yeni giiriiltii yonetmelikleri olusturmaya,
DNW (Alman Nederland Riizgar Tiineli) ve Onera (Fransa) gibi Deneysel Arastirma
Kurumlarina yeni arastirma projeleri i¢in yatirimlar yapmaya tesvik etmistir.

Rotor tarafindan iiretilen giiriiltiiniin kaynaklari; kalmhik giiriltiisii, yilikleme
giiriiltlisii, yiiksek hizda atim giiriiltiisti, kanat-girdap etkilesimi giiriiltiisii, genis bant
giirtiltiisii olmak iizere ¢esitlilik arz eder. Bu sebeple helikopter tasarim ¢alismalarinda,
rotor ara¢ akis alaninin ve buna bagl giiriiltiiniin dogru sayisal analizi hala ¢ok zorlu
bir istir. Aeroakustik tahminler, deneysel Ol¢timlerle eslesen kabul edilebilir giirtiltii
rakamlarina ulagmak i¢in on milyonlarca veya daha fazla sayida akiskan ag orgiisii ve
yiiksek kapasiteli bilgisayar altyapisi gerektirir ki bu durum tasarim ¢aligsmalarinin
sliresini uzatmakta ve sonuca ulasmay1 zorlagtirmaktadir. Yapilan bu ¢alismalara ait
detaylar 1.2. Literatiir Aragtirmasi boliimiinde ayrintili olarak ele alinmstir.

Tez kapsaminda, bir helikopterin ana rotor u¢ geometrisinin rotor kaynakl giirtiltiiye
etkisinin incelenmesi ve rotor ucu seklinin en az gilriltiiyli yaratacak bigcimde
optimize edilmesi ve rotor hareketlerinin yaratilan giiriiltiiye etkisini tahmin etmek
lizere matematik model ve sayisal ¢oziimiin olusturulmasi hedeflenmistir.
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Bu hedeflere ulasabilmek i¢in uygulanan metodolojiye ait detay bilgiler 4. Metodoloji
boliimiinde yer almakla birlikte kisaca, ileri ucusta helikopter rotor giiriiltiisiiniin
ekonomik ve dogru sayisal analizi yapilmistir. Akis alani, ticari olarak temin edilebilen
CFD ¢oziicii ANSYS FLUENT kullanilarak ileri ugus kosullarinda helikopter rotoru-
govde etkilesiminin zamana bagl sikistirilabilir akis analizleri kullanilarak elde
edilmistir. Deforme olabilen pala  hareketini modellemek i¢in, hacimsel ag
deformasyonu ve dnceden organize edilmis blok ag yapisi i¢inde hiicre yeniden ag
olusturma uygulayan Acikgdz ve Aslan'a dayanan, katmansiz bir dinamik ag hareketi
yontemi zamana bagli hareket ve defomasyon denklemeleri ile bir ileri asamaya
taginmistir. Hiicre hacmine dayali ag yumusatma, sinir tabakayi ag olusumundan
etkilenmeden tutmak i¢in yeniden ag olusturma ile birlikte kullanilir. Palalarin flap ve
hiicum agis1 hareketlerinin azimuta bagli degisimleri, kullanict tanimli (UDF) bir
fonksiyon araciligiyla yiiksek dereceli polinom denklemleri olarak belirlenmistir.

Rotor tarafindan iiretilen giirtltii, Ffowcs-Williams ve Hawkings denklemlerine
dayanan ANSYS Fluent Acoustic modiilii kullanilarak tahmin edilmistir. Metodoloji
HART-II rotor sistemi deneysel kurulumu ve verileri kullanilarak dogrulanmstir.
HART-II Pala Hareketi verileri, her Rotor Palas1 icin biitiinsel bir tanim saglayan
Cirpma (flap), Yiikselme, Ilerleme-Gecikme hareketi ve Elastik Burulma'y: igerir.
Ancak HART-II verileri, deneyleri sirasinda ortaya ¢ikan sorun nedeniyle tam bir
Olciim seti saglamamaktadir. Bu eksik veriler, her bir pala hareketinin (6nceki
calismalardan temel farki budur) ve deformasyonlarin tam tanimini elde etmek icin
uygun bir enterpolasyonla hesaplanmistir. Bireysel pala hareketinin deneysel
kosullarina benzer sekilde tanimlanmast iyi bir akustik tahminin temeli olan dogru bir
CFD hesaplamasi i¢in kritik 6neme sahiptir. Daha 6nceki caligmalarda ortalama pala
cirpmalar1 veya uyarlanabilir olmayan pala ¢irpmasi tanimlari dikkate alintyordu. Pala
sapmasini belirlemek i¢in kullanilan denklemler, her bir terimin polinom katsayilarini
azimut yoniinde kendisine 6zgii olarak hesaplamaktadir. Yeni kullanilan uyarlanabilir
denklemler, palalarin daha gercekei hareket ve deformasyon tanimlarini saglamstir.

Giirtilti seviyeleri, Helikopter Rotor Palasinin Ug Seklinin genel Uzak Alan Giiriiltii
Diizeyi iizerindeki etkisini tahmin etmek i¢in 6ngoriilen alict (mikrofon) konumlarinda
hesaplanmistir. Mevcut tahminler, hem minimum giiriiltli durumu hem de HART-II
verilerinin maksimum ses basing diizeyindeki (SPL) temel durumu i¢in ¢ok 1yi sonug
vermistir. Ayrica mevcut metodoloji, literatiirdeki bir cok CFD analizlerinde ihtiyag
duyulan on milyonlarca gird noktast yerine 7-8 milyonluk cok kaba aglarla bile
verilerle uyum saglayan sonuglar tiretmistir. Ag bagimsizlig1 ¢ok daha hassas aglarla
kontrol edilmis ve sonuglar 7-8 milyonluk daha kaba aglar ile uyumlu bulunmustur.

Ayrica bu ¢calismada uyarlanmais bir genel giiriiltli basinci seviyesi hesaplama denklemi
diizenlenmis ve kullanilmistir. Bu denklem, kaba frekans ¢oziiniirliigline sahip sayisal
¢ozimii 1 Hz ¢oziinirlige tamamlar. Bu sekilde, Cizelge-6'da verilen klasik
denklemle karsilastirildiginda neredeyse %50 daha hizli sonug vermistir.

Giivenilir ve hizli sonug veren gelistirilmis sayisal model farkli pala ucu sekillerinin
genel giiriiltideki degisimlerini hesaplamak iizere Hart-11 temel konfigiirasyon verileri
esas alinmistir. Bu asamada uygulanan geometri degisikliginin tagima kuvvetine asgari
etkisi gozetilmistir.

Tasima kuvvetinde anhedral acis1 olmayan yeni ug sekilleri i¢in temel duruma goére %
3 artig gostermistir. 10 derece anhedral acili Cikintili pala ug seklinde deney ile % 99,7
uyum goriilmistiir. Artan anhedral agisinin tasima kuvvetinde %3 kadar azalmaya
sebep oldugu goriilmiistiir.
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10 derece anhedral agisi ilaveli geriye agili ve ¢ikintili (%10c) pala ucu sekli giiriiltiide
2.23 dB(A) azalma saglamistir. Bu sonug tizerindeki ana etkenleri;

e Biiyiik pala ucu girdaplarinin kiigiik iki girdaba boliinmesi

e Girdap merkezlerinin pala ucuna dogru yer degistirmesi

e Pala uglarinda basing azalmasi sonucu akiskana daha diisiik enerji transferi
saglandig1 seklinde degerlendirilmistir.
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AEROACUSTIC OPTIMIZATION OF HELICOPTER MAIN ROTOR TIP
GEOMETRY AND INVESTIGATION OF AEROACUSTIC EFFECTS OF
ROTOR MOVEMENTS

SUMMARY

A helicopter is a mechanically and aerodynamically complex flying machine. The
rotational nature of thrust/lift generation makes helicopters very vibratory and noisy,
with higher power requirements. When designing a helicopter, power demand,
vibration and noise must be minimized, as well as overall cost. Therefore, these four
parameters can be considered as the most fundamental Research and Development
factors of helicopter design.

The use of helicopters for civilian purposes in freight and passenger transportation has
increased rapidly, especially in growing metropolitan cities, within the framework of
developing social and commercial needs, and accordingly, they have begun to become
a significant source of noise for the environment. The increase in urban use of
helicopters requires that helicopters must provide acceptable noise levels defined in
regulations .

In addition, helicopters are indispensable for military use, as they are of critical
importance for point targets due to their mobility. It is also a simple fact that in military
use, the general noise level of the helicopter, both during deployment and unloading,
has a detrimental effect on the stealth element. Based on these two situations,
examining the contribution of the rotor tip geometry has a great importance in terms
of reducing noise pollution.

This reality has encouraged the US and European States to establish new noise
regulations and invest in new research projects in Experimental Research Institutions
such as DNW (German Nederland Wind Tunnel) and Onera (France).

Sources of noise produced by the rotor are thickness noise, loading noise, high-speed
impact noise, wing-vortex interaction noise, broadband noise. For this reason, accurate
numerical analysis of the rotorcraft flow field and associated noise is still a very
challenging task in helicopter design studies. Aeroacoustic predictions require tens of
millions or more fluid meshes and high-capacity computer infrastructure to achieve
acceptable noise figures that match experimental measurements, which prolongs the
duration of design studies and makes it difficult to achieve results. Details of these
studies are given in 1.2. It is discussed in detail in the Literature Research section.

Within the scope of the thesis, examining the effect of the main rotor tip geometry of
a helicopter on rotor-generated noise and to optimize the rotor tip shape to create the
least noise and to create a mathematical model and numerical solution to predict the
effect of rotor movements on the noise created,is aimed

Detailed information about the methodology applied to achieve these goals is included
in the Methodology section. In short, an economical and accurate numerical analysis
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of helicopter rotor noise in forward flight has been made. The flow field was obtained
using time-dependent compressible flow analyzes of the helicopter rotor-fuselage
interaction at forward flight conditions using the commercially available CFD solver
FLUENT. To accommodate deformable blade motion, a non-overset dynamic mesh
motion method based on Acikgéz and Aslan, which applies volumetric mesh
deformation and cell remeshing within a pre-organized block mesh structure, is
advanced by utilizing time dependent motion —deformation equations. Cell volume-
based mesh smoothing is used in conjunction with mesh regeneration to keep the
boundary layer unaffected by mesh deformation. The azimuth-dependent changes of
the flap and angle of attack movements of the blades were determined as high-order
polynomial equations through a user-defined (UDF) function.

The noise generated by the rotor was estimated using the Fluent Acoustic module
based on the Ffowcs-Williams and Hawking equations. The methodology is validated
using the HART-I11 experimental setup and data. HART-I1 Blade Motion data includes
Flap, Pitch, Lead-Lag motion and Elastic Torsion, providing good definition for each
Rotor Blade. However, HART-II data do not provide a complete set of measurements
due to the problem that arose during their experiments. These missing data were
calculated by careful interpolation to obtain the exact description of each blade
movement (which is the main difference from previous studies) and deformations.
Identifying individual blade motion similar to its experimental conditions is critical for
an accurate CFD calculation, which is the basis for a good acoustic prediction.
Previous studies considered average blade deflections or non-adaptive blade deflection
definitions. The blade deflection polynomial equations calculate the coefficients of
each term in the azimuth direction having the spanwise position as a second variant.
Newly used adaptive equations provide more realistic descriptions of movement and
deformation of the blades.

Noise levels have been calculated at defined receiver (microphone) locations to
estimate the effect of Helicopter Rotor Blade Tip Shape on the overall Far Field Noise
Level. The current predictions match very well for both the minimum noise case and
the base case at maximum SPL of the HART-Il data. Moreover, the current
methodology performs much better than other previous CFD analyzes that fit the data
even with very coarse meshes of 7-8 million instead of the tens of millions needed.
Mesh independence was checked with much finer networks, yielding estimates similar
to those of coarser mesh density of 7-8 million.

Additionally, an adapted general noise pressure level calculation equation was used in
this study. This equation completes low frequency resolution of the numerical solution
to 1 Hz resolution. Therefore, it gives almost 50% faster results compared to the
classical equation given in Table 6.

The developed numerical model, which provides reliable and fast results, used Hart-11
Baseline case data to calculate the changes in overall noise of different blade tip
shapes. At this stage, the minimum effect of the geometry change on the lift force is
considered.

The Lift force showed a 3% increase compared to the Baseline case for tip shapes
having zero anhedral angle. As a result of adding a 10 degree anhedral angle to the
blade tip shape, a 99,7% match for lift force was observed. Anhedral blade tip provides
3 % decrease on lift force.

XXX



The backswept and protruding (10c%) blade tip shape with the addition of 10 degrees
of anhedral angle provided a 2.23 dB(A) reduction in noise. The main factors on this
result are;

* Division of large blade tip vortices into two smaller vortices
* Displacement of vortex centers towards the blade tip

« It has been evaluated that lower energy transfer to the fluid is achieved as a result of
the pressure decrease at the blade tips.

XXX






1. GIRIS

Helikopter hem mekanik hem de aerodinamik agidan karmasik bir ugan makinedir.
Itki/tasima iiretiminin donel dogasi, helikopterleri daha yiiksek giic ihtiyaciyla birlikte
cok titresimli ve glirtiltiilii hale getirir. Bir helikopter tasarlanirken genel maliyetin yani
sira gii¢ talebi, titresim ve giiriiltiiniin de en aza indirilmesi gerekir. Dolayistyla bu dort
parametre, helikopter tasariminin en temel Arastirma ve Gelistirme etkenleri olarak

degerlendirilebilir.

Helikopterlerin yiik ve yolcu tagimaciliginda sivil amagh kullanimi, gelisen sosyal ve
ticari ihtiyaglar gercevesinde ozellikle biliyliyen metropol sehirlerde hizli bir artis
gistermis, buna bagh olarak c¢evre icin dnemsenebilir bir giiriiltii kaynagi olmaya
baslamislardir. Helikopterlerin sehir kullanimindaki artisi [1], yOnetmeliklerde

tanimlanan kabul edilebilir giiriiltii seviyelerini saglamasini gerektirmektedir [2].

Ayrica helikopterler, hareket kabiliyetleri dolayisi ile nokta hedefler i¢in kritik Sneme
sahip olduklarindan, askeri amaclh kullanim i¢in de vazgegilmezdir. Askeri amaclh
kullanimda, gerek intikal gerek bosaltmada helikopterin genel giiriiltii seviyesinin
gizlilik unsuru i¢in bozucu bir etkiye sahip oldugu da basit bir gercektir. Bu iki
durumdan hareket ile helikopterin asil giiriiltii kaynaklarindan biri olan ana rotorun,
gerek hover durumunda gerekse ileri ugusta rotor u¢ geometrisinin giiriiltiiye
katkisinin incelenmesi ve diislik giiriiltii yaratacak geometrinin tahmini, giirtiltii

kirliligini azaltma anlaminda biiylik 6nem tagimaktadir.

Bu gerceklik, ABD ve Avrupa Devletlerini yeni giiriiltii yonetmelikleri olusturmaya,
DNW (Alman Nederland Riizgar Tiineli) ve Onera (Fransa) gibi Deneysel Arastirma

Kurumlarina yeni arastirma projeleri i¢in yatirimlar yapmaya tesvik etmistir.

Rotor tarafindan {iretilen giiriiltiinlin kaynaklari; kalinlik giirtiltiisii, yiikleme
glirtiltiisi, yiiksek hizli darbe giiriiltiisii, kanat-girdap etkilesimi giiriiltiisii, genis bant
girtltisii [3] olmak iizere cesitlilik arz eder. Bu sebeple helikopter tasarim
calismalarinda, rotorlu ara¢ akis alanimnin ve buna bagl giiriiltiiniin dogru sayisal
analizi hala ¢ok zorlu bir istir. Aeroakustik tahminler, deneysel dl¢limlerle eslesen

kabul edilebilir giiriiltii rakamlarina ulagmak i¢in on milyonlarca veya daha fazla
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sayida akigkan ag Orgiisli ve yliksek kapasiteli bilgisayar altyapisi gerektirir ki bu
durum tasarim ¢alismalarinin  siiresini  uzatmakta ve sonuca ulagmay1

zorlagtirmaktadir.

Literatiirde, 1919 gibi erken bir tarihte, ¢esitli rotorlu tasit tiirlerinin giiriiltii tahminine
iliskin birgok referans bulunmaktadir [4]. Ozellikle helikopter rotorlaria uygulanan
ilk giiriiltii tahmin teorileri Lowson [5] ve Wright [6] tarafindan gelistirildi. Lowson
ve Ollerhead [7] ayrica rotor giiriiltiisii tahmini i¢in bir bilgisayar kodu gelistirdi.
Ancak bilgisayar giiciiniin olmayis1 arastirmacilar1 deneysel ve teorik ¢alismalara
yoneltti [4]. Bir diger zorluk ise giiriiltii 6l¢tim ekipmaninin smirlartydi. 1950
yillardan sonra bilgisayarlarin gelismesi pervane giiriiltiisiiniin aragtirtlmasinin oniinii
actt. 1950-1970'li yillar arasinda giiriiltii olusumunda geometrik ve c¢alisma

kosullarinin etkilerini agiklayan ampirik yontemler gelistirildi.

1970'li yillarin basi genel havacilik ve kisa mesafe ucak pervanelerinin giiriiltii
kontroliine olan ilginin arttig1 yillardi. 1980'li yillarda yiiksek hizli ugak pervanelerinin
giiriiltii ¢coziimleri daha cazip hale geldi. Teorik gelistirmenin biiyiikk ¢ogunlugu
Lighthill'in Akustik Analojisine dayaliyken, yiiksek hizli propfanlar i¢in sayisal
hesaplama girisimleri Euler Denklemlerine dayanmustir. [4].

1969'da Ffowcs Williams Hawking (FW-H), mevcut bir¢ok teorik yontemin temeli
olan Lighthill akustik analojisine dayali denklemleri gelistirdi. FW-H denklemleri, cok
eski teorilere benzer sekilde, rotor giiriiltisiiniin Kalinlik ve kanat yiikiine bagimliligini

gostermektedir [8].

1969 yilindan sonra hesaplama giiciiniin ve sayisal yontemlerin hizla gelismesiyle

guirtilti tahmini ¢aligmalar1 hiz kazanmustir.

Analiz igin alt1 adet sirket i¢i yazilimin bir kombinasyonunu kullanan Smith ve ark.
[9], daha yiiksek dereceli dogruluk igin tipik miihendislik aglarinda ikinci derece
mekansal dogrulugun yetersiz oldugunu ve bu durumun ya ag uyarlamasi yoluyla
ilgilenilen bolgelerdeki ag yogunlugunun arttirilmasiyla ya da mekansal semalar ile
hafifletildigini belirtmektedir. Geng bir u¢ girdabinin ¢ekirdek yarigapi, HART 11
rotoru i¢in yaklagik 0,05 veter boyu [110] ve bir u¢ girdabini girdap izlerini dagilma
olmadan dogru bir sekilde modellemek icin ¢ekirdek (cap) boyunca sekiz ag noktasi
gerekli oldugundan, 0,0125 veter boyu bir ag araligina ihtiyag duyulur.



Lim ve arkadaglari [11] tarafindan u¢ girdaplarini daha iyi ¢6zmek i¢in gévde disinda
uyarlanabilir ag iyilestirme (AMR) uygulanmistir. AMR, biiyiik ve tekdiize bir ag
kullanmak yerine yalmizca yiiksek girdapli bolgelerde ag iyilestirmeleri uygular.
Iyilestirmeler akis alanmnin secilen bolgelerinde uygulandigindan, Helios yazilim
paketini kullanarak ¢oziintirliigli 6nemli 6l¢iide daha diisiikk hesaplama maliyetiyle

artirmak mimkiindiir.

Kelly M. ve ark.[12] van der Wall HART II deneyleri sirasinda Olgiilen pala
deformasyonlarinin degisken ayrilabilir enterpolasyonuna dayali olarak palalarin
onceden belirlenmis yapisal sapmasini kullanmigtir [13]. Bu yaklasimda flaplama,
gerileme ve burulma i¢in mod sekilleri ilk 6nce sonlu elemanlar yontemiyle elde
edilmis ve daha sonra azimut yoniinde 6. dereceden polinomlar, 9. dereceden

polinomlar kullanilarak radyal yonde temsil saglanmistir.

Tanabe ve Sugawara [14] daha yiiksek dereceli bir sayisal (upwind) sema uygulamis
ve bunun girdap korumasi i¢in ¢ok uygun oldugunu gostermistir. Ayrica,
rFlow3D/JANUS/rNoise yazilim araci ile dort palanin hareketi ve deformasyonlarinin

tamimlamasi olarak HART-11 deneyinin ortalama pala ¢irpmalarini kullanmislardir.

0.01c boyutunda kanat kenarlarinin meshlenmesi ve her bir palanin sapma verileri
tizerinde ayr1 ayr1 galisilarak, pala ¢girpmalarinin tanimi igin eksik verilerin daha 6nceki
caligmalarda kullanilanlardan daha yiiksek mertebelere sahip polinom denklemleri ile
tamamlanmas1 yoluyla uyumlastirilmis bir yaklagim kullanilmaktadir. Smith ve
arkadaslar1 [9] van der Wall tarafindan verilenden daha diisiik sira kullanmistir. Van
der Wall'un [13] veri sentezi yontemi ve M.E Kelly ve digerleri tarafindan yapilan
degisken ayrilabilir enterpolasyon [12], 7. dereceye kadar polinomlar1 ve azimut
degisimi i¢in Fourier serilerini kullanarak radyal yonde pala dinamigini
tanimlamiglardir. Mod sekillerinin  katsayilar1 her bir pala i¢in aymi iken
genellestirilmis koordinatlarin katsayilari, veri sentezi yontemindeki 6zdes olmayan
elastik deformasyonlar nedeniyle dort kanat i¢in biraz farklidir. Romani.et.al. [15],
Simulia PowerFLOW yazilimini1 kullanarak her bir pala i¢in ayni (ortalama) elastik
deformasyon zaman ge¢mislerini belirlemek amaciyla dort pala arasindaki ortalama

genellestirilmis koordinat denklemlerini kullanmaistir.

5 ve 6. bolimlerde dogrulama testi senaryosu, sayisal metodoloji ve verilerle ve diger

CFD sonuglariyla karsilastirmali olarak elde edilen sonuglar agiklanmaktadir.



Ug girdaplar1 palin alt ve iist yiizeyleri arasindaki basing farkiyla tiretilir. Pal ug sekli
askida ve ileri ugusta ug girdabinin yerini belirleyen degiskenlerden biridir. Sonugta
uc sekli giiriiltiiye kars1 pasif fakat etkili bir 6nlemdir. Rotor palinin ug¢ girdabr ile
carpismasi ile ortaya c¢ikan giiriiltii ses benzerligi sebebi ile pal tokad: (blade slap)

olarak anilmistir.Sekil 1-1

Air flow

Airfoil blade tip
- = -y=90 PN
Noise 7_(#1'
) grectlvny Tip vortex

Blade-vortex
interaction

Rotation

Sekil 1.1: Tipik pala girdap etkilesimi [16]

WA Spivey & GG Morehouse’s (1970) [17], “New Insights into Swept Tip Rotor
Blade Design” isimli ¢alismalarinda tekli ve ¢oklu agili uglari tartismislardir. Bu ileri
ve geriye agilarinin biribirini takiben kullanilmasi ¢ikinti (notch) benzeri bir firar
kenar1 olusturur. Sekil 1.7. Bu ¢alismada sadece geriye geriye ac¢ili uglar konu
edilecektir.

Muller (1986, 1988) [18,19] asagi yonlii (anhedral) kanatgiklar ile ug girdaplarinin
geometrik yerinin degisimi tizerinde ¢alismigtir. Muller gostermistir ki bu kanatgik pal
ile u¢ girdabi1 halkas1 arasindaki mesafeyi arttirmaktadir. Boylelikle bu duruma bagh
olarak tagima kuvveti artabilecegi gibi giiriiltiide de azalma beklenebilecegini ifade

etmistir. Sekil 1.2
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Sekil 1.2 : Pala altinda girdap pozisyonu [20]

Mantay and Yeager [20] degisik rotor uygulamalari igin parametrik ug etkileri
tizerinde ¢alismigtir. Test edilen ug sekilleri dikdortgen ,sivriltilmis, geriye acili ve
sivriltilmis-geriye agili uglardir. Ek olarak ilk defa bu uglarin anhedral agili

versiyonlari da test edilmistir.Sekil 1.2
Mantay and Yeager bulgular: sunlardir:
e Testedilen ug orjinale gore daha yiliksek saft momenti gerektirmektedir.

e Rotor performansi ,yiikler ve elastik burulma arasinda kuvvetli bir iligki

vardir.

......

e Burulma rijitligi diistik rotor palleri ile yapilan test orjinale goére daha

bliytik ylik ve diisiik performans gostermistir.

1.1 Tezin Amaci ve Kapsam

Tez kapsaminda bir helikopterin ana rotor u¢ geometrisinin rotor kaynakl giirtiltiiye
etkisinin incelenmesi ve rotor ucu seklinin en az giiriiltilyli yaratacak bigimde
optimize edilmesi ve rotor hareketlerinin yaratilan giiriiltiiye etkisini tahmin etmek
lizere matematik model ve sayisal ¢oziimiin olusturulmasi amaciyla asagidaki

hedefler belirlenmistir.

e Kapsamli bir literatiir arastirmasi ile mevcut durumu
belirlemek.

e Herkesin erisimine acik ticari hesaplama araclari (ANSYS
FLUENT) kullanarak helikopter rotor giiriiltiisiinii hesaplamak.

e Kapsamli oOlgtim verileri bulunan bir deney sistemi ile

gecerleme ve dogrulama yapmak (HART-I1 deneyi).



e Hart-II rotor sistemi i¢in ger¢ek test modeli ve verilerini
hesaplamal1 akiskanlar dinamigi (CFD) icin gercege uygun
olarak uyarlamak.

e Literatiirde kullanilanlara gore daha kaba sayisal aglar ile diisiik
bilgisayar giicii (kisisel bilgisayar sistemleri) kullanarak hizli ve
dogru sonuglar veren bir sayisal aeroakustik tahmin
metodolojisi gelistirerek glivenilir ve gergege yakin sonuglar
elde etmek.

e Hart-Il gergek test sonuglarmi kabul edilebilir o6lcilide
hesaplayabilmek iizere uygun rotor pala modellemesi
gerceklestirmek (her palanin deneyle uyumlu olarak ayr1 ayri
modellenmesi).

e Gelistirilen yontemi kullanarak helikopter rotoru pala ug
geometrisinin genel giiriiltii seviyesine etkisini hesaplamak,

e Diisiik giiriiltiilii yeni u¢ geometrileri nermektir.

Tez kapsaminda uzak alan ses seviyelerinin hesaplanmasi igin Fowcs-William ve
Hawkings denklemleri temel alinarak helikopterin ileri ucus jali igin
matematik/sayisal modellemenin ve bunun sayisal ¢6ziimii Ansys/FLUENT programi
ile yapilmigtir. 2005-2012 yillar1 arasinda Alman Havacilik ve Uzay Merkezi (DLR)
tarafindan Almanya-Hollanda riizgar tiinelinde gergeklestirilen Hart-1I testine dayali
olarak gergek test kosullari i¢in olusturulan CFD modeli ile ileri ugusta helikopter
giirtiltiisii incelenmistir. Gelistirilen CFD modeli ile elde edilen sonuglar test sonuglari
ile dogrulanmis ve farkli ug sekilli rotor giiriiltii seviyelerinin belirlenmesi i¢in basari

ile kullanilmustir.

1.2 Tezin Orijinal Katkilar

Tez kapsaminda yapilan arastirma ve calisma ile gelistirilen akustik sayisal
hesaplama yontem ve yaklasimlari ile saglanan katkilar :

e Pervane, rotor akustigi deneysel ve teorik ¢ozlimiine iliskin 200
(yaymm tarihler1 1952-2016) literatlir arastirmasi gozden
gecirilmistir. Ilk zamanlarinda teorik ve deneysel olarak
ilerleyen ¢aligmalarin 1969'da Ffowcs Williams ve Hawkings

denklemi ve sayisal hesaplamalara uygun giiclii bilgisayarlarin



gelistirilmesi ile bir ¢ok pala uc sekli calisilabilmis BERP
uclarinin gelistirilmesi miimkiin olmustur.Rotor akustiginin
sayisal hesaplamasi halen 6nemli bir ¢aligma konusu olarak
devam etmektedir.

e Herkesin erisimine acik ticari hesaplama araglari (ANSYS
FLUENT) kullanarak helikopter rotor giiriiltiisii hizli ve dogru
olarak hesaplanmistir.Daha kaba sayisal aglar (40-100 milyon
yerine 10-20 milyon) ve deney sonuglarina %99-97 uyum
saglanirken en diger ¢aligmalarda deney sonuglarina uyum %
93-102 araliginda olmustur.

e Diger calismalarda pala hareket ve deformasyonlari
denklemlerinde 6. ve 9. derece polinomlar kullanirken bu
calismada pala ve hareketine bagl olarak uygun olan 3. ve 10.
derece araligindaki denklemler kullanilmistir. Rotor trim
uygulanmamuistir .

e Bu c¢alismada herbir palaya ait deformasyon datalar1 eksikleri
,diger caligmalarda uygulanmamis bir yontem olarak, bireysel
olarak tamamlanmis ve denklemlestirilmistir.

e Diger calismalarda deney sonucglarma uygun hesaplama
sonuclar1 elde edilmek iizere rotor trim degerleri degistirilmis;
bu ¢aligmada rotor trim degerleri degistirilmemistir.

e Geriye ok agil1 (44°), ¢ikintili (%97,5 R de %10 c) pala uglari
diiz, 10 ve 20 derece anhedral agis1 uygulanmis olmak tizere alt1
farkli uc¢ sekli akustik analizleri yapilmis literatiire

kazandirilmstir.

1.3 Literatiir Arastirmasi

Pervane giiriiltiistinlin tahminine yonelik ¢alisma ve girisimler 1919 yilindan bu yana
siirmektedir. ilk zamanlarda teorik formiilasyonlarin karmagsik hesaplamalarini
yapabilecek bilgisayarlarin olmayisi ve 6l¢iim donanimindaki kisithilik da calismalarin
oniinde bir engel teskil etmistir. Ayrica giiriilti 1950’lere kadar bazi ilerlemeler
olduysa da esas ilerleme bu tarihten sonra bilgisayarlarin geligsmesi ile olmus, bu

durum pervane giiriiltiisii olusum siireglerini esas alan metodlarda gelismelerin oniinii



acmistir. 1950-1970’ler arasinda geometrik ve galisma sartlarinin giiriiltii izerindeki

etkilerini agiklayan ampirik metodlar da gelistirimistir.

1970’lerin baglar1 genel havacilik ve kisa mesafeli ucak pervanelerinin giirilti
kontroliine ilginin arttigi yillar olmustur. Teorik metodlardaki gelismelerin ¢ogu
Lighthill Akustik Benzesim onerisi temelinde gerceklesmistir. Ote yandan yiiksek
seyir hizli propfanlarin giirtiltiisiiniin tahminine yonelik olarak Euler Denklemini temel

alan sayisal ¢6ziim denemeleri de yapilmustir.

Helikopter giiriiltii tahminindeki gelismelere daha genis bir bakis agis1 igin, 1930’larda
Pervane Yiikleme (Blade Loading) ve Kalinliginin (Blade Thickness) ayri ayri
giiriiltii kaynaklart oldugu bilinmektedir.

Gutin, giiriiltii tiretme siirecini dogru bir sekilde ele alan pervane giiriiltiisii teorisini
gelistiren ilk kisidir. Makalesinde, Lynam ve Webb'in teorik gelismelerini, hipotezler
lizerine, deneylerle uyusmayan ongoriilen yonelimli 6zelliklere yol agtigina isaret
etmektedir. Gutin, Hart'm keyfi varsayimlarindan bagimsiz bir teori gelistirmeye
caligsa da, Lynam ve Webb hipotezlerinden birini kullandigini ve dolayisiyla da aym

sonuclar1 aldigin1 géstermektedir.

Gutin'in teorisi, pervane kanatlarinin doniisii ile disar1 atilan diskteki bir ¢ift kutuplu
halka ile pervane kanatlar1 lizerindeki aerodinamik kuvvetleri temsil etmektedir.
Gutin, bir kanadin temel aerodinamik prensiplerinden yola c¢ikarak yontemini
gelistirmistir. Bir pervanenin her bir yayillma elemaninin, bir kanat gibi itme ve
stiriikleme trettigini fark etmistir. Tiim bu itme ve siiriikleme artiglarinin, tam aciklik

ve pervane kanatlariin sayisi i¢in eklenmesi, pervanenin itmesi ve siiriiklenmesidir.

Gutinin analizi, pervanenin akan hava ile sabit oldugunu varsayar (riizgar tiinelinde bir
pervane gibi). Hesaplamalar basitlestirmek i¢in etkili bir yarigap yaklasimi kullanarak
Gutin, dngoriilen yonelimin 2 kanatli bir pervanenin dl¢timleri ile iyi bir uyum i¢inde

oldugunu gostermistir.

Demming [16] ve Ernsthausen [21], kalinlik giiriiltiisii problemi {izerinde bagimsiz

olarak ¢alismislardir.

1937 ve 1938'de Deming, pala kalinligindan dolay1 giiriiltii i¢in bir teori saglayan ilk
kisidir. Deming 1937 tarihli raporunda, pervane palasini temsil etmek igin Gutin'in
dairesel kaynak dagilimi yaklasimi izlemistir. 1938 tarihli raporunda teorisini tam

pervane kanadinin giiriiltiisiinii ele alacak sekilde gelistirmistir. Teorisinde, sifir
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hiicum agili statik kosullarda calisan simetrik profili olan pervane kanadinin
giiriiltiisiine degindilmistir. Olgiilen ve tahmin edilen giiriiltiiniin karsilastirmas,
kutupsal yonelim desenlerinde harmonikler (5.ye kadar) oldukga iyi bir uyum
gostermistir. Sekil 1.1, 2-kanath test pervanesinin ilk dort harmonigi i¢in kutupsal
yonelim modellerinin karsilastirilmasini gostermektedir. Uyum milkemmel olmasa da,
Sekil 1.1'de gorilen farkliliklar Ol¢iim anormalliklerinden kaynaklanmaktadir.
Deming "deneysel egrilerin temel ve ikincil harmoniklerin gosterdigi 90° konumunun
hemen oOniindeki tepe formu palalarin hafif bir biikiilmesinden dolay1 olabilecegini

belirtmistir.
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Sekil 1.3 : Kutupsal yonelim modellerinin karsilastiriimast.
1940'da Deming, tork ve itki nedeniyle olusan pervane donme giiriiltiisii iizerine teorik
calismasini yaymlanmistir. Deming, Gutin yaklagimini izlemis ancak onun ¢aligmasi
tam tork dagilimini ve pervane kanatlarinin dontisii ile disar1 atilan diskin lizerindeki
itme giiclinii de igcermistir. Deming tork ve itme kuvvetinin kanat agikliginda yayilimi
i¢in bir gercek aerodinamik yiiklemeye yakinsayan cebirsel bir denklem kullanmuistir.
Deming, sonuglarini Gutin'kiler ile karsilagtirarak iyi bir uyum oldugunu gostermistir.
Daha sonra 423 ft / sn u¢ hizinda ¢alisan 2 kanatli bir pervane i¢in 6l¢iilen ve tahmin
edilen kutupsal yonelim modelleri arasindaki karsilastirmalari gdstermistir. Ilk
harmonik i¢in Sekil 1.2'deki kutupsal yonelim paterni, Gutin'in ve Deming'in
hesaplarinin yakin bir anlagma i¢inde oldugunu gostermektedir. Ayrica oOlgiilen

yonelim paterni genellikle tahmin edilen yonelim modelini dogrular.



Sekil 1.4 : Kutupsal yonelim paterni.
Referans [22]'te Deming “pala sayisinin” pala gegis frekansinin harmoniklerindeki ses
basinct tizerindeki etkisinin ilk degerlendirmesini de verir. Egriler, Gutin ve Deming
denklemlerini, kanat gecis frekansinin bir fonksiyonu olarak ses basinci i¢in ve giris
ekseninden 110° 'lik bir ydnelme agisinda pala ucu Mach sayisina dayali olarak dahil
edilir. Bu egriler, belirli bir U¢ Mach sayisinda, pala sayisinin arttirilmasinin harmonik
ses basinci seviyesini diigiirdiigiinii agik¢a gostermektedir.1941 yilinda Ernsthausen
[23] Olgtimle teori arasinda pala itme ve kalinhiini igeren karsilastirmalar
yayinlanmistir. Morfey, “teorinin, pala kalinliinin ve yiiklemesinin koordine
dagilimlarindan ¢ikarilmaktan ziyade, harmonik bir spektrum zarfinin kabul edildigi
icin tatmin edici olmadigini” belirtmektedir. 1942 yilinda, Gutin, 1936'daki
caligmalarini, pala kalinliginin [24] etkilerini kapsayacak sekilde genisletmistir. 1946
yilina kadar, pervane giiriiltlisii lizerindeki ileri ugusun etkisi yaymnlanmis giiriiltii
tahmin yontemlerinde ele alinmamistir. O zamanlar Modern Havacilik Akustigi ile
ilgili Alman raporlarmin terciimesi yapilmistir. Merbt ve Billing [25] makalelerinde
teorik gelismeyi anlatmiglardir. Bu c¢alisma [26] 1949 yilinda da yayimlanmistir.
Morfey “pervane kanatlarinin sonlu boliim alanlaria sahip oldugunu diisiindiiklerini
ve kuvvet bilesenini siirtinme yoniindeki kuvvet bilesenini ihmal ettiklerini”
belirtmektedir. Garrick ve Watkins 1953 de, Gutin’in itki ve torka bagl giiriiltii lizerine
calismalarini sesalt1 ileri ugus etkisini de igerecek sekilide genisletmislerdir [27]. Bu
calismalardaki tiirevler oldukca eksiksizdir ve basitlestirici varsayimlarin tartisildig
uzak alana oldugu kadar yakin alanlara da hitap etmektedir. Tam disk iizerinde

entegrasyona izin veren ve basitlik i¢in etkili bir halka (yaricap) yaklasimi igeren
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denklemler saglanmistir. Etkili halka yaklagimi i¢in, tiim itme ve tork, halka {izerinde
yogunlagmis olarak kabul edilmistir. Yazarlar, bu halkanin etkili yarigapinin
degistigini ve Deming'in, pervane yarigapinin 0,8'lik bir yarigapinin statik bir pervane
i¢in ilk hesaplamalar i¢in kabul edilebilir oldugunu gosterdigini fark etmislerdir. Giris
durumunda Q91 eksenel akis1 oldugunda bir pervane tarafindan iiretilen giirtiltiiniin

etkilenecegini bilinmektedir.

1960'arda helikopterlerin giiriiltiisii 6nemli bir sorun haline gelmistir. Baslangicta
hem pistonlu motor hem de rotor giiriiltiiniin ana {ireticisiydi, ancak turboshaft
motorunun devreye girmesiyle, ana ve kuyruk rotorlari, baskin harici giiriiltii
kaynaklar1 haline gelmistitr. Rotorlarin ayrik ve genisbant giiriiltiisiinden, degisken
pala ylizey basing dalgalanmalariin biiyiik 6l¢lide sorumlu oldugu anlagilmigtir.
Bununla birlikte, pervaneler i¢in daha 6nce gelistirilen akustik teoriler, sadece sabit
kanatlh yiiklemeyi igermedikleri igin havada asili olan rotorlara uygulanabilmislerdir.
Pratikte, hareketli bir rotorun kayda deger bir yiiklemesi yoktur, bu nedenle pervane
akustigi teorileri vurgulu olsa bile yetersiz kalmustir. Ozellikle helikoptere uygulanan
ilk gliriiltii tahmin teorilerinden bazilari Lowson [28] ve Wright [29] tarafindan
gelistirilmistir. Lowson ve Ollerhead [30], hem zaman hem de frekans alanlarinda
rotor giiriiltiisii tahmini igin bir bilgisayar kodu gelistirmistir. Zamaninda bilgisayar
giiciiniin eksikligi ve pala yiizey basing dagiliminin roliiniin sl bir sekilde
anlasilmasi, bu arastirmacilari, kompakt kaynak hesaplamalarimi kullanmaya
yoneltmistir. Rotorlarin kalinlik giirtiltiisiiniin 1960'larda biiyiik 6l¢tide ihmal edilmis
bir konu oldugu dikkat ¢ekicidir. Bununla birlikte, bu donem, helikopter rotorlarinin

kaynak mekanizmalarinin sistematik deneysel ve teorik ¢alismasi 6ne ¢ikmustir [31,

[32].

Daha sonra 1969'da Ffowcs Williams ve Hawkings, yeni teorik yontemlerin bir
cogunun temeli olan Lighthill'in akustik benzerligine dayanan denklemleri
gelistirilmistir. Ffowes Williilams ve Hawkings denklemleri, pervane giiriiltiisiiniin,
kalinlik ve yiiklemeye baghiligin1 erken kuramlara c¢ok benzer bir sekilde
gostermektedir. Ek olarak, dogrusal olmayan (dort kutuplu) bir terim dahil edilmekte
olup, bunlar, ok acisiz planformlara sahip olan ve transonik u¢ hizlarinda calisan
geleneksel pervaneler i¢in 6nemli gibi goriinmektedir. Tahmin yontemlerinin bir¢ogu,
dort kutuplu terimi siler ¢iinkii 1980'lerin sonundaki ilgi alanindaki Propfanlar,

transonik etkilerini hafifletmek i¢in ince profilli pala ve ok acili planformlara sahiptir.
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Farassat ve Hanson tarafindan tek-rotasyon ve karst rotasyonlu pervanelerin /
Propafonlarin giiriiltiisiinii tahmin etmek i¢in akustik benzerlik yaklagiminin
yeteneklerini kesfedilmistir. Calismalarini 1970'lerin sonlar1 ile 1994 arasinda teknik

katkilarda bulunan birgok aragtirmacinin ¢aligmalari takip etmistir.

1980'lerde, cesitli model 6lg¢ekler ve ugus testleri ile birlikte teorik gelisime verilen
agirlik, helikopter rotor giiriiltiisiiniin  fiziksel kaynaklarinin tam anlamiyla
anlasilmasma ve smiflandirilmasina yol agmustir [33]. Ancak bu durum, giiriltii
kanaklarin1 tahmin etme yetenegine hemen dontismemistir. Gurilti sertifikast ve
yonetmeligi tehdidi, ABD helikopter endiistrisini “giiriiltii i¢in tasarim” yeteneginin
gelistirilmesinde isbirligi icinde olmayan pozisyona zorlamistir. NASA [34], NASA
/ AHS Rotorcraft Giiriiltli Azaltma Programi 2 araciligiyla, dort biiylik ABD fiireticisi
arasindaki igbirligini organize etmis ve yOnetmistir. Glrlltii Azalatma programi,
ABD'nin tahmin yetenegini ¢esitli yollarla gelistirilmistir. Dort sirketin (Bell
Helicopter Textron, Inc., Boeing Helicopters, McDonnell Douglas Helicopter
Company and Sikorsky Aircraft) her biri akustik kadrolarini arttirdi ve akustik
tesislerini gelistirmistir. Program ayrica rotor akustiginde rotor aerodinamikgilerinin
ve akigkanlar mekanigi uzmanlarmin katiliminmi tesvik etmistir. Guriiltli Azaltma
programina paralel olarak, yeni agilan Alman-Hollanda riizgar tiinelinde (DNW,
Duits-Nederslandse Windtunnel ) yapilan yiiksek kaliteli akustik testler mevcuttur.
[35-39].

1986'da Farassat tarafindan gelistirilen cesitli teorik formiilasyonlarin bir incelemesi
[40] yayinlanmistir. Formiilasyon 1 (Farassat, F. "Theory of Noise Generation from
Moving Bodies and Application to Helicopter Rotors." NASA TR-451, Dec. 1975)'te
tiiretilmis olup hem subsonik hem de siipersonik doner palalara uygulanabilirdir.
Bununla birlikte, bir bilgisayar programinda uygulandiginda yiiksek hizli palalar i¢in
zaman alicidir. Ayrica sonuglar, dalga formlarinda yiiksek frekansli salinimlara neden
olan zaman farklilagsmasinin sayisal hatalarina duyarlidir. Formiilasyon 1 ile yakindan
iligkili olan Formiil 1-A, subsonik pala tahminlerinde kullanilmak {izere tiiretilmistir.
Formiilasyon ayrica hesaplama siiresini azaltan bir pala ortalama yiizey yaklagimi
igerir. Siipersonik palalar i¢in Formiilasyon 2 tiiretilmistir. Bu formiilasyonun

kullanimz1 i¢in {i¢ varsayim gereklidir;

1) Palalar ince kanat profili boliimlerine sahip ve ugusta pervane kanadinin

stipiirdiigii helikoidal ylizey {izerinde uzanmasi,
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2) Tekdiizen RPM ve ugus hizi,
3) Sabit pala ylizey basinci (esit olmayan igeri akis yoktur).

Formiilasyon 3, siipersonik palalar i¢in tiiretilmistir ve ince pala yaklasimi yerine
gercek pala yiizeyine uygulanabilmektedir. Palanin sonik hizin {izerinde ¢alisan
boliimiinde kullanilmak iizere tasarlanmistir. Palanin sesalt1 ¢alisan kismi i¢in 1- A
kullanilir. (Farassat, F. "Theory of Noise Generation from Moving Bodies and
Applicationto Helicopter Rotors.” NASA TR-451, Dec. 1975 aerodinamik

formiilasyonlar da tartisilmaktadir.

1.4 Rotor Giiriiltiisiiniin Fiziksel Kaynaklari [41]

Bu karmasik aeromekanik ortam, ¢esitli ayr1 giiriiltii mekanizmalari araciligiyla hem
ayrt frekanslara hem de genis bantli aerodinamik giiriiltii olusumuna katkida
bulunmaktadir. Ayrik frekansli giiriiltii genellikle kalinlik ve yiikkleme giiriiltiisii, pala-
girdap etkilesim giiriiltiisii ve yiiksek hizda diirtiisel (impulsive) giiriiltii bilesenlerine
ayrilir. Benzer sekilde, genisbant giiriiltiisti tlirbiilans giirtiltiisti, pala-iz etkilesimi
giiriiltiisii ve pala 6z-giiriiltiisii olarak siniflandirilan deterministik olmayan yilikleme
giiriiltiisii kaynaklarindan olugsmaktadir. Her ne kadar kuyruk rotor giiriiltiisii ana rotor
giiriiltiisiinden 6znel olarak daha 6nemli olsa da, giiriiltii modelleme toplulugundan
cok fazla ilgi gdrmemistir. Bununla birlikte, ana rotor giiriiltiisii i¢in teorik gelisimin
cogu, kuyruk rotorlarina uygulanabilirdir. Motor giiriiltiisii gibi diger dis giirtiltii
kaynaklar1 ve aktarma organlar1 ve disli giiriiltiisii gibi i¢ giiriiltii kaynaklar1 da 6nemli

rotor tagitlart giiriiltii kaynaklaridir.

Donme giiriiltiisii olarak bilinen kalinlik giiriiltiisii ve yiikleme giiriiltiisii, dogrusal
aerodinamik teori ile iliskilidir. Kalinlik giiriiltiisti, akis alanindaki akiskanin rotor
kanadi tarafindan yer degistirmesinden kaynaklanirken, yiikleme sesi, hareketli pala
yilizeyi tarafindan iiretilen akigkan iizerindeki hizlandirict kuvvetten kaynaklanir.
“Yiikleme giriiltiisii” terimi genellikle diirtiisel (impulsive) olmayan yiikleme

kaynaklarindan gelen harmonik giiriiltiiyli ifade etmektedir.

Pala-girdap-etkilesim giiriiltiisii, meydana geldiginde rahatsiz edici olan belirli bir

yiikleme giirtiltiisi tliriidiir.

Pala-girdap etkilesim giirtiltiisii (daha once pala tokati olarak bilinir), daha sonra bir

pala ile etkilesime giren bir ug¢ biiziilme girdabinin sonucudur. Genis bant giirtiltiisii
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ise, pala yiizeyinde veya bunun yakininda tiirbiilansh akisla iligkili pala yliklemesinin
sonucudur. Rotor igine alinan tiirbiilans, hem ayr1 frekans hem de genis bant giiriiltiisii
tiretmektedir. Bu tiirbiilans dogal olarak atmosferde meydana gelebilir veya pala
uyarmasindan kaynaklanmaktadir. Palanin giiriiltiilii tiretmesi, palanin kendisinde
meydana gelen tiirbiilansli olaylardir. Pala ylizeyindeki rastgele basing dalgalanmalari,
bagli veya ayrilmis sinir tabakalari igindeki tiirbiilanstan kaynaklanir. Diger kendi
kendine giiriiltii tiretme mekanizmalar1 arasinda ug girdap olusumu, laminar girdap ve

firar kenar giiriiltiisii bulunur.

Yiiksek ilerletmeli ug¢ hizlarinda rotor, diizlem i¢i yonlendirmeyle yiliksek yogunluklu
bir itici glirtiltii olusturur. Giirliltiinlin zirve seviyesi, helikopterin ileri bolgesindedir.
Yiiksek hizli impulsif giiriiltii olarak bilinen bu giiriiltii, pala etrafindaki transonik akis

ile iliskilidir. Bkz.Sekil 1.3

Loading and
Broadband Noise

Thickness and
High-Speed Impulsive Noise

X))

Blade-Vortex-Interaction

Sekil 1.5 : Cesitli rotor giiriiltiisti tiplerinin tipik yonelimi [41].

1.4.1 Kahnhk giiriiltiisii [42]

Rotor kanat kalinliginin yarattig1 akiskan deplasmanindan dolayr kalinlik giirtiltiisii
olusur. Rotor hiz1 ve profil kalinlik dagilimi tarafindan yonetilmektedir [43]. Kalinlik
giiriiltlisii, 6ncelikle rotorun oniindeki rotor disk diizlemi boyunca yayilir. Kalinlik
giiriiltisiine esas katki, yliksek donme hizinin kaydedildigi pala ucu bdlgesinden
kaynaklanir. Kalinlik giiriiltiisii, hem havada hem de ileri ucusta akustik basingta
simetrik negatif darbe sekli ile karakterizedir. Uzerinde ilk ¢alisilan giiriiltii kaynagidir

[44, 34] ve sadece rotor kanatlarinin geometrisine ve hareketine bagli oldugu i¢in, bu
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rotor giiriilti kaynaginin hesaplanmasi herhangi bir akis Ol¢limii veya tahminini
gerceklestirmeyi gerektirmemektedir. Bu 6zellikler, ilk ¢alismalardan bu yana kalinlik
giiriiltiistinii hesaplamayi ve Farassat'in ilk kez 1979'da FW-H denklemine dayanan bir

algoritmadan yararlanmasini miimkiin kilmistir [45, 46].

1.4.2 Yiikleme giiriiltiisii

Bu terim genellikle impulsif olmayan yiikleme kaynaklarindan gelen harmonik
girtltiyii ifade eder. Yiikleme sesi, hareketli pala yilizeyinin olusturdugu akiskan
tizerinde hem sabit hem de sabit olmayan kuvvet dagilimidan kaynaklanir. Yiikleme
giiriiltiisii yayilma yonii genellikle rotor diskin altinda yogunlasir. Yiikkleme giirtiltiisii

genellikle rotor rotasyon ekseni boyunca maksimumu ¢ift odakli (dipol) olarak yayilir.

Diirtii giiriiltiisiiniin yoklugunda, rotor giiriiltiisiiniin baskin kaynagi haline gelir.
Biiyiikliigiinden dolayr ve rotor disklerinin altmma yayildigindan dolay1 yiikleme
giiriiltiisii helikopterin sivil operasyonu i¢in énemli bir giiriiltii kaynagt olmustur.
Yiikleme girtltiisii, aynt zamanda acik rotorlu giiriiltii arastirmalarinin ilk
asamalarindan beri, pervanelerde Gutin [24], Garrick ve arkadaslari[27], Wright [47],
Lowson ve Ollerhead [30] tarafindan helikopter rotorlarinda, kalinlik giiriiltiisti gibi
incelenmistir. Bu giirtiltii kaynagi, pala basing dagilimina baglidir ve dolayisiyla bir
giiriilti tahmini elde etmek i¢in, pala boyunca basing dagilimini bilmek gereklidir. Bu,
genel uygulamada oldugu gibi deneysel veriler kullanilarak yapilabilmektedir. [48].

Gilintimiizde bu tahminler mevcut CFD tahmin kodlar1 kullanilarak yapilmaktadir.

1.4.3 Yiiksek hiz atim giiriiltiisii (High speed impulsive noise, HSI)

1.4.1°de tarif edilen kalinlik giiriiltiisti, pala ucu Mach sayilar1 M = 0.85'in ¢ok altinda
oldugunda sadece dogrusal etkilerden etkilenir [49]. Bunun yerine, ileri ucus hizi
arttiginda, dogrusal olmayan etkiler 6nemli bir rol oynamaktadir. M, 0.9'a yaklastikca,
sikistirilabilirlik etkileri, negatif darbeyi genlikte dramatik olarak arttirir ve M'de daha
fazla bir artis da sekil degisikligi yapar, yani kalinlik giiriiltiisiiniin karakteristigi olan
simetrik sekil asimetrik olur. Yiiksek hizli ileri ugus durumunda, HSI dalga sekli
spektrumuna hakimdir. HSI, dogrusal olmayan etkiler, sikistirilabilirlik ve sok

delokalizasyonun ortaya ¢ikmasiyla tiretilir.

Sok delokalizasyonu, M'deki artiga, ilerleyen pala ucuna yakin lokal sok ve siipersonik
akis balonunun, sonik silindire ulastigi zaman ortaya ¢ikan bir olgudur. Bu, rotor

etrafindaki subsonik ve silipersonik akislar1 neredeyse ayirir. Sok delokalizasyonu
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oldugunda, palalar {izerindeki soklar gozlemci tarafindan algilanan akustik basing
bozuklugunu yogunlastirarak akustik uzak alanda yayilabilir. Bu sok delokalizasyonu
gerceklestiginde kaynagin genel algilanan giiriiltiide baskin olacagi anlamia gelir.
HSI giirtiltiisii genellikle kalinlik giiriiltiisiine benzer bir yonde rotor disk diizlemi
boyunca yayilir, bdylece kalinlik giiriiltiisiiniin bir pargasi olarak diisiiniilmiistiir. Tk
calismalarda, bu fenomen aslinda transonik kalinlik giiriiltiisii olarak diistiniilmiistiir
[50, 46], fakat kisa bir siire sonra arastirmacilar, FW-H denkleminde kuadrupol terimi
(ki HSI giiriltii yayiliminda ana faktordiir) ile belirtilen dogrusal olmayan terimlerin
Onemini tanimlamiglardir. HSI giirtiltiisiiniin  tahmini, kararsiz sikistirilabilir

hesaplamanin kullanilmasini gerektirir.

Sok ve transonik akis alanlarini elde etmek i¢in Akiskanlar Dinamigi (CFD) kodlari,
HSI giiriiltiisiinii 6lgmek i¢in bazi ilging deneysel calismalar, Boxwell [51] ve
helikopterlerde HSI giiriiltii degerlendirmesi igin ilk hesaplama c¢alismalar1 Purcell

[52] ve Baeder [53] tarafindan onerilmistir.

Bu giiriiltii kaynaginin yayilmasinda dort kutuplu terimin 6nemi g6z Oniine
alindiginda, Farassat [54, 55], Brentner ve Holland [56], kuadrupol terimi i¢in uzak
alan yaklagimi yontemini ortaya koymustur. Bu teknik, bu terimden daha fazla zaman
harcayan hacim yerine yiizey integrali kullanilarak giriiltii olusumuna katkinin
hesaplanmasi i¢in gerekli hesaplama siiresini azaltmay1 amaglamaktadir. Daha sonraki
calismalarin cogu daha hizl giiriiltii tahminleri gergeklestirmek i¢in bu basitlestirmeyi
kullanmigtir, ancak  yaymlanan tim  hesaplamalar  gecikmeli ~ zaman
formiilasyonlarinda gerceklestirilmistir. Bu formiilasyonun kullanimi1 analizleri
Doppler tekilligi sebebi ile yiiksek subsonik rejimlerde sinirlidir. Ciinkii Gecikmis
zaman integrallerinde paydada olan 1-M;, sok delokalizasyonunun ve dolayisiyla HSI
giiriiltisiiniin daha giiglii oldugu transonik kosullar1 dikkate aldirmaz. Doppler
tekilliginden etkilenmeyen farkli formiilasyonlar1 kullanan tek ¢alisma, Farassat'in
oncii ¢calismalariydi [57, 58] ve sonradan Brentner [59], lanniello [60] - [61] ve Prieur

[62], tarafindan ele alinmustir.

1.4.4 Pala-Girdap (Blade-Vortex) etkilesim giiriiltiisii (BV1)

Blade-Vortex Etkilesim giiriiltiisii, bir paladan ¢ikan ve diger palalarla etkilesime giren
u¢ girdaplari tarafindan tretilir. Aerodinamik kuvvetlerde, 6zellikle ug bolgesinde
kuvvetli bir dalgalanma, BVI giiriiltiisii olusturan gelen vortekslerle etkilesime giren

pala iizerinde iretilir. Bu fenomen son derece rahatsiz edici giiriiltii kaynagidir.

16



Genellikle disiik ileri hiza sahip inis ucusu gibi 6zel operasyonlar sirasinda ortaya
cikar.Hart II deneyi bdyle bir durum iizerine kurgulanmistir. Cogunlukla rotor
diizleminde yayilan HSI giiriiltiisiinden farkli olarak, BVI giiriiltiisii genellikle
yaklasik 30°-40° ag1 ile ileri ve asag1 yayilir.

Bu yayilma modeli Helikopter inis yaparken zemindeki gozlemciler icin sesi daha

fazla duyulabilir yapar.

BVI giiriiltiisiiniin fizigini anlamak i¢in hem deneysel hem de sayisal olarak kapsamli
arastirmalar yapilmistir. Calismalar, BVI giiriiltiisiiniin biiyiikliigiiniin u¢ girdap
kuvvetine, girdaplarin ¢ekirdek biiyilikligiine, etkilesim agilarina ve vorteksler ile pala
arasindaki dikey mesafe lizerine yogunlasmistir. BVI gilriiltiisiiniin deneysel
calismalari, Leverton ve Taylor [63] tarafindan yapilan ¢aligmalar ile baslamistir.
Schmitz ve Boxwell [64, 61], ozellikle BVI'yi incelemek i¢in ugus testleri de
gerceklestirmistir.

Horner [65], Kitaplioglu ve Caradonna tarafindan yapilan deneysel ¢alismalarda
“freevortex” olarak adlandirilan bagimsiz olarak olusturulmus bir girdabin kullanimi
arastirilmistir [66]. Serbest girdap, BVI parametreleri tizerinde daha iyi bir kontrol
saglar, boylece pala yik dagilimini etkileyen bireysel parametreler hakkinda daha

detayli bir ¢alisma ile gozlemciye ulasan akustik basing hakkinda veri saglanmaktadir.

BVI fenomenlerinin analitik ve hesaplamali ¢aligmalari 70'li yillarda Widnall'in
onciiliigiine yapilmis [67] ve paralel BVI'nin tiim BVI kosullar1 arasinda en giiglii
darbeyi olusturdugu kanitlanmistir. 1980'lerin sonunda Baeder ve Srinivasan [68],
Caradonna'dan BVI deneyleri hakkinda bir hesaplama calismas1 gerceklestirilmistir
[66].

BVI giiriiltiisii, helikopter giiriiltiisii aragtirmasinin ¢ogunun odak noktast olmustur.
HART, Helinoise [69], Helishape [70] ve HART II gibi projelerin ¢ogu, BVI
fenomenleri i¢in aerodinamik ve aeroakustik veri tabani saglamak i¢in 6zel olarak

tasarlanmistir.

1.45 Genis bant giiriiltiisii

Helikopter rotor gilriiltiisiinlin deterministik olmayan kaynagi olan genis bant
glirtiltiisii, esas olarak tlirbiilans ve rotor kanatlar etkilesimleri ile tiretilir. Genis bant
giiriiltlisii iizerine yapilan ilk ¢aligmalardan bazilar1 Brooks ve arkadaslar tarafindan

yapilan deneysel arastirmalardir [40, 71]. [40] 'de, arastirmacilar ilk kez profilin 6z
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giiriiltli parametrik c¢alismasinda [72], Blade Tiirbiilansli Wake Interaction (BWI)
mekanizmasini tanimlarken, ayni arastirma grubu ilk kez Genisbant Giiriiltlisiinii
olusturabilecek farkli mekanizmalarin detayl bir listesini sunmuslardir. Ozellikle,
Vortex dokiilmesinden ya da Firar Kenar1 (Trailing edge, TE) ve Tiirbiilansli Sinir
Tabakasi arasindaki palalar tizerinden etkilesime bagli olarak, Firar Kenarinin (TE)
Onemi genigbant giiriiltii iiretiminde vurgulanmistir. [64] 'te, bir bagka genis bant
girilti kaynagi, atmosferdeki bazi calkantili girdaplarin ana rotor tarafindan

“yutuldugunda” ortaya ¢ikan Tiirbiilans Yutma giiriiltiisii olarak adlandirilir.

Helikopter rotorlarinin etrafindaki akislar, 10e6 ve istii yilksek Reynolds sayilartyla
karakterize edilir. Boardband giiriltii tiretiminde tiirbiilansin 6nemi, Biiyiik Girdap
Benzetimi (Large Eddy Simulation), Dogrudan Sayisal Benzetimi (Direct Numerical
Simulation) gibi ileri tiirbiilans modellemelerinin kullanilmasini gerektirmistir.
Ayrica, tiirbiilanslt 6lgeklerin ¢ogunun ¢oziilmesi gerektiginden, bu durumda —
Zamana Bagli Reynolds Ortalamali Navier-Stokes (URANS) kullanimi yanlis sonug
verecektir. Bu yiiksek hesaplama gereksinimleri goz 6niine alindiginda, tam helikopter
rotor konfigiirasyonu iizerinde genis bant giiriiltlisliniin analizi i¢in hi¢gbir hesaplama
caligmas1 yapilmamistir. Mevcut hesaplama giiciiyle bile, genis bant kaynaklarini
analiz etmek amaciyla bir helikopterin ana rotorunun tamamen 3D CFD analizi

oldukg¢a zordur.

[73, 74] gibi yayinlanmis olan genis bant giiriiltiisii ile ilgili az sayidaki hesaplama
calismasi, sadece basit 2D gubuk-profil etkilesimli giiriiltii veya kanat profili firar
kenar1 sagilmasinin vakalarini ele almaktadir. Bu baglamda, genis bant giirtiltii tahmini
icin mevcut yontemlerin agirlikli olarak yari deneysel oldugu [75, 76, 77] Brooks .ve
ark. [40] bulgularindan anlasilmaktadir.

1.4.6 Kuyruk rotor giiriiltiisii

Helikopter ana rotor giiriiltiisiiniin fiziksel olarak anlasilmasi ve ¢esitli aero- akustik
kaynak mekanizmalar: tarafindan iiretilen giiriiltii yayilimini tahmin etme kabiliyeti
onemli Olgiide gelistirilmistir. Bununla birlikte, kuyruk rotoru giiriiltiisii {izerine
yapilan arastirmalar uzun zamandir neredeyse goz ardi edilmistir. Kuyruk rotoru
giiriiltiisii, genel helikopter giiriiltiistine ve belirli ucus kosullarinda, 6rn. kalkis

sirasinda, genel giirtiltii radyasyonuna bile hakim olabilmektedir.

18



Kuyruk rotorlar1 ana rotorlarin daha kii¢iik versiyonlaridir. Donme diizlemleri dikey
konumdadir ve doniis hizlar1 ana rotorlarinkinden daha yiiksektir. Kuyruk rotorlar
tarafindan tiretilen giiriiltiiniin aym1 6zelliklere sahip oldugunu ve ana rotorun tiirettigi
giiriiltii ile benzer kaynaklardan olustugunu anlamak c¢ok onemlidir. Ana rotor
kaynaklarina gore ana fark, kuyruk rotorunun giiriilti olusturdugu yiiksek
frekanslardir. Yiiksek frekanslar insan kulagi i¢in diisiik frekanslardan daha rahatsiz
edicidir. Ek olarak, ana rotorun kuyruk rotoru ile etkilesimi, periyodik olmas1 zorunlu
olmayan bir bagka kuyruk rotor giiriiltiisii kaynagidir. Ana / kuyruk rotoru etkilesim
giiriiltiisii, kuyruk rotoru ile etkilesen ana rotor tarafindan olusturulan ug¢ girdaplarinin
etkilesmesinden kaynaklanir. Bu nedenle, kuyruk rotoru giiriiltiisiinii tahmin etmek
i¢in, ana rotorun etrafindaki aerodinamik alani, bunun meydana getirdigi uyarmay1 ve

ana rotordan olusturulan u¢ girdaplarinin konumunu hesaplamak gerekir.

Heliflow [72] ve HELINOVI [34] gibi Avrupali projeler, bu tiir bir etkilesim giirtiltiisii
tizerinde Ozellikle ¢alismiglardir. Ayrica, kuyruk rotor doniisii algilamasi, ana ve
kuyruk rotoru arasindaki konum degisimi, kuyruk rotoru giiriiltii olusumunu etkiledigi

diisiiniilen rotor donme hizinin degisimi gibi bazi parametreler de arastirilmistir.

1.5 Helikopter Pala Ucu Sekilleri ve Malzemelerinin [78]

Helikopter Pala tasarimi, aerodinamik verimlilik, yapisal ve kiitle 6zellikleri, yapim
kolayligini bir araya getiren bir ¢oziim olmustur. Ahsap, dogal olusu nedeniyle ilk
zamanlar helikopter palalar1 i¢in tasarimciya oOzgiirliik saglayan bir malzeme
olmustur. Ancak uzun, ince palalarin tiretiminin kolaylasmasi kisa siire sonra ahsabin
kullanimini engellemistir. Ornegin, Cierva’nin C8L Autogyro'su eliptik plan formuna
sahip palalara sahiptir. Daha sonraki C30A ise eliptik uglarla paralel veterli palalarina
sahiptir. Helikopter gelistikge, aski durumuna daha uygun olan burulmali, sivrilen
uclu palalar daha kolay iiretilebilen, ileri ugus ve aski durumu arasinda daha iyi bir

¢Ozlim saglayan daha basit paralel veterli diisiik burulmali palalara yerini birakmastir.
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Sekil 1.6 : S-58 Wessex, S-61 Sea King ve Erken WG-13 Lynx Ana ve Kuyruk
Rotorunda Kullanilan Sikorsky / Westland Klasik Yarim Kiire Ucu Kapag1 ¢izimi.

Iyi katilik (rigidity) ve yorulma &zelliklerine sahip olsa da, ahsabin baz1 dezavantajlari
vardir. Asil sorunlardan biri su emmesi ve katlarinin ayrilmasi veya yuvarlanma
egiliminin profil toleranslarinin korunmasini zorlagtirmasidir. Tasarimct istedigi
herhangi bir u¢ seklini yaratabiliyor olsa da iiretim ayni zamanda ¢ok yogun emek

gerektirmistir.

Bununla birlikte, 1950 ve 601 yillar boyunca, ahsap kullanim1 yerini haddelenmis
aliminyum cubuklara ve firar kenar1 kaplamalarina birakmistir. 1973'te Westland
Helikopterlerinde, Sea King ve Wessex modelleri bu tiir bir yapiyla tiretilmekteydi ve
firar kenari, aliiminyum alasim kapli Nomex bal Petegi iceriyordu. Erken Lynx
palalari, cam elyafi yiizey kaplamasi olan bir titanyum spara sahiptir. Bu palalarin
uclar1 (ve diinyanin dort bir yanindan baska bir¢ok 6rnek var) klasik yarim kiire ug
sekline sahiptir. Yani, palanin ucu genellikle profilin bir eksen etrafinda dondiiriillmesi
ile elde edilen donel bir hacme dayanan aliiminyumdan meydana gelen bir yiizey ile
kapatilmistir Sekil 1.4. Bazi durumlarda, bu sekil neredeyse profile bir dereceye kadar
eliptik kalinlik ile u¢ sekli verecek sekilde pala agikligi boyunca uzatilmistir. Yaygin
kullanimi olan NACA 0012 profilinin simetrik sekli, bu tip bir ucun yaratilmasina
elverislidir. Wessex (S-58), Sea King (S-61) ve erken Lynx'in kuyruk rotor kanatlari,

donel ug kapatmali sabit veterli pala stilini kullanmistir.

Daha sonra, 1970'lerin ve 1980Q'lerin baslarinda performans artis1 ve daha fazla
yorulma Omriine sahip kompozit materyaller yavas yavas metal konstriikksiyonun

yerini almistir.

Ingilteredeki Westland Helikopterleri'nde, kompozit teknoloji birkag asamada
benimsenmistir. ik olarak Sea King, Cook (1978) [79] i¢in bir kuyruk rotor kanadi
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iiretildi. Imalat kolaylig1 icin, ug¢ basit¢e kare kesilmis ve diiz metal u¢ kapagina
sahiptir. Bu pala daha sonra Byham (1987) [80] tarafindan bildirilen ve uygun
uzunlukta kirpilmis olan hem Sea King hem de Lynx iizerinde kullanildig1 gibi,
bombeli bir profil ile de iiretilmistir. Ug Sekil 1.5'de verilmistir. Ikinci asamada Ingiliz
Deneysel Rotor Programi'nin (BERP) bir pargasi olarak, Sea King i¢in yedek bir ana
rotor kanadi insa edilmistir. Bu palalar, degistirildikleri palalara benzer dinamik
Ozelliklere sahiptir, ancak aerodinamik istiinliigii sekil bakimindan degil de
(NACAO012 profil ve paralel veter korunmusdu) profil kontur diizgiinliigii ve daha
ince bir toleransla {iiretilebilmesinden kaynaklanmistir. Kompozit Sea King palasinin
kare ucu da profil giiciine katkida bulunan ve ug¢ girdapina etki eden anti-statik

cihazlar iceren bir metal u¢ kapagina sahiptir.

Performans: gelistirme, giiriltii ve titresimi azaltmak i¢in pala tasarimini iyilestirme
yollart aranmis ve kompozit konstriiksiyonun sundugu 6zgiirliikten faydalanmak i¢in

geriye ac1, Sivrilenlik ve profil kesiti gibi parametreler de arastirilmustir.

Ileri ugusda karsilasilan yiiksek U¢ Mach sayilari ile ugrasmaya yonelik artan ilgi,
RF Spivey (1968) [81] tarafindan, 'Blade Tip Aerodinamik - Profil ve Plan Bigim
Etkileri' hakkindaki bir makalede tartisilmistir.

Sekil 1.7 : Kompozit Kuyruk Rotor Palasi Tip Seklinin Taslak Cizimi.
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Sekil 1.9 : Ok Agcili Rotor Ucu Tasarimi W.A.Spivey (1970)[17].
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Bunu 2 yil sonra Bell Helicopters, WA Spivey ve GG Morehouse’un (1970) [17],
“Swept Tip Rotor Blades Tasariminda Yeni Trendler” baglikli bir baska ¢alismasi
izlemistir. Bu yaynlarin birincisi, ok a¢ili ucun bir kisminin sivrilme eksenini (Sekil
1.6), aerodinamik merkezi korumak igin ileriye dogru kaydirilmasi gerekliligini
aciklar ve ayn1 zamanda, yiiksek ok acil1 bir dis kenar1 dnermistir. Ikinci yayn, tek-
ok acil1 ve ti¢lii ok acili ug (Sekil 1.7), bir ug tizerinde testleri tartismigtir. Kademeli
ok agilar1 6nce one sonra hiicum kenarinin arkaya ve firar kenarinin da arkaya az
miktar a¢1 yapmasin tarifler. S6zii edilen ug sekilleri Bell'de iiretilmemesine ragmen,
bu caligma ok acili uca sahip palalarinin gelecekteki gelisimi igin ilk tohumlari

ekmistir.

Bell u¢ seklinin benimsenmemesinin bir nedeni ABD'deki tasarim yaklagiminin esas
olarak, ileri ugus performansindan ziyade aski durumunu 6nemsemesi olabilecegi gibi
bir bagka sebep de delta seklinin distaki yeri ve UH-1'in yiiksek ug hizlar1 nedeniyle
olusan koti akustiktir.

1970'li yillarm basinda (cogunlukla) Belirli Iz ve Tasima Hatli (Prescribed-wake
lifting-line) rotoru modellerinin performans 6l¢iimii ve Iz yapisinin belirlenmesi i¢in
deneysel ¢alismalar lizerinde gelisme goriilmiistiir. Birlesik Krallik'ta, Cook (1972)
[82] tarafindan, ug girdaplarinin sicak tel dlglimlerini yapmak i¢in tam 6lgekli bir test
tesisi kullanilmigtir. Bu ¢alisma, bir deniz seviyesi ortaminda 6l¢lim yapmakla ilgili
zorluklara ragmen, ug girdap yapisi ve dolagim giiciine dair bir bilgi kaynag: olmustur.
Weston-Super-Mare'de bulunan test techizati daha sonra BERP palasinin erken

gelisiminde kullanilmistir.

Sekil 1.10 : ingiliz Deneysel Rotor Programi1 Westland BERP-I11 Ucu
Kompozit konstriikksiyonun sundugu tasarim oOzgiirliikkleri, Lynx'de kullanilan ve

1986'da Diinya Hiz Rekoruna yol acan BERP pala ucunun essiz sekline yol
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acmaktadir, bkz. Perry (1987) [83]. Daha sonra, bu tip bir pala ucu planformu, (Sekil
1.8) EH101'de, ileri ugus tasima kapasitesinin biiylik bir helikopterin kiigiikk bir
gemide kullanilabilmesi kisitlamalarini karsilamasi nedeniyle kullanilmistir. BERP
ucunun getirdigi temel 6zellikler, ileri kaydirmali (notch offset) biiyiik bir ok agisi ,
bombeli profoiller ve Stall olmayan bir Ug¢ konseptinin kullanilmasiydi. Profil
kalinlik-veter oran1 degisikligi ve ileri kaydirma , ilerleyen pala iizerindeki soklarin
bastirilmasina yol agmistir. BERP iireticilerin, helikopterin ugus zarfin1 genisletme

potansiyeline sahip yeni teknolojiye arayisinin iyi bir 6rnegini sunmaktadr.

Westland'da BERP ug sekli, 1975'te Newman ve Byham tarafindan riizgar tiinelinde
sabit kanatli bir model olarak degerlendirilmis ve bu testler 6n hazirlik olmasina
ragmen, BERP ucunun yiiksek hiicum acili performans potansiyelini ve ug ylizeyinde
ayirilma egilimlerini dogrulanmistir. BERP burnu (notch) hiicum kenarina takilan slat
ile tasima kaybini (stall) baskilayarak ucun faydasini belirlemek {iizere testler

yapilmustir.

70'lerde ABD'de yapilan arastirmalar, aski etkinligi ve diisiik giiriiltli arzusu arasinda
boliinmiistiir. Tasima-Hatti veya Tasima-Yiizeyine dayanan rotor modelleri
gelistirildi, ornegin Kocurek ve Tangler (1976) [84] tarafindan ug¢ yiikiiniin
tahminlerini 1yilestirmek icin iz bolgesi Ol¢timleri yapilmistir (u¢ girdabinin 6ndeki
palaya yakiligina bagh olarak). Tagima Cizgisi kodlari, Prandtl''n Pala-Element-
Momentum yaklagiminda gerekli olan wu¢ kayb1 faktorlerini  kullanma
gereksiniminden kaginmistir, Gessow ve Myers (1952)[85]. Ancak sikigtirtlabilirligi
ve ugusta 3 Boyutlu sekil etkilerini hesaba katmak i¢in ampirik u¢ diizeltmelerine
dayanmaktadirlar. Landgrebe (1972) [86], aski durumunda girdap iz bolgesi
dl¢iimlerini yayinlamis ve Tanimli-Iz (hover) modellerinde kullanilabilecek iliskileri
sunmustur. Kocurek ve Tangler (1976) [84], tarafindan iz Bolgesi Schlieren
olgiimlerini yaptilar, Iz Girdap bolgesi formiilasyonunu gozden gegirilmis ve
genellestirilmistir. Brocklehurst A., (2013) [78], u¢ planformunun etkilerini temsil
edebilecek bir tasima yilizeyi yaklasimi ortaya koymustur (her ne kadar
sikigtirilabilirlik diizeltmeleri gerekli olsa da). Landgrebe ve Egolf (1976) [87] ayrica,
rotor performans kodlarinin (tasima hatt1) dahil edilmesine yonelik bir ileri ugus iz

analizi sunmustur.

Rotor giiriiltiislinii azaltma amaci, birkag yeni ug seklinin gelistirilmesine yol agmustir.

Sekil 1.9 'te gosterilen Ogee ucu, Landgrebe ve Bellinger (1974)[88] tarafindan
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aciklanmistir. Bu ug sekli, ug¢ girdabinin tepe hizlarin1 azaltmayi amaclamistir. En ug
alandaki azalmada diisiik itki seviyesinde bir miktar Figure of Merit iyilesmesi
gosterebilirken, ayn1 zamanda erken stall ve profil giiciinde birlesik biiyiimeye yol
acabilmektedir. Bu tip bir ug, tiretilen bir pala tizerinde hi¢ kullanilmamis olmasina

ragmen, disiik gilirtiltli tasarimi olarak ciddi bir sekilde diisiiniilmiistiir.

OGEE TIP

Sekil 1.11 : Giiriiltiiyti azaltmak i¢in tasarlanan Ogee Ugu, Landgrebe (1974) [88]

DIFFERENTIAL FLAP SUB-WING SPLIT-TIP

Twin Vortex Tips.

Sekil 1.12 : Alt kanat ve boliinmiis ipuglar1, Tangler (1975) [89]

BVI giirtiltiislinii azaltmaya yOnelik alternatif bir yaklasim olarak takip eden pala ile
girdap etkilesimini azaltmak tizere ikincil girdap tiretimini hedef alan alt-kanat (sub-
wing) takilan palalar ilizerinde deneyler, Tanger (1975) [89] tarafindan ortaya
atilmigtir. Diger konfigilirasyonlar ise, ucun yakininda bir ayrik kanat ve u¢ panelin

egildigi ve ucun 6n kisminin biikiildiigi bir tasarima sahiptir (Sekil 1.10.).

1970'li yillarin sonlarinda, rotor performansi igin Serit-Teorisi analizi gelistirmenin
yani sira ayrintili deneylere de ihtiya¢ duyulmustur. Shivananda, McMahon ve Gray

(1978) [90], aski durumunda bir rotorun (dikdortgen) ucuna yakin olarak ayrintili
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basing Ol¢limleri yapmislar ve akis gorsellestirmesinden bir ikincil ug¢ girdabinin
varligina isaret etmislerdir. Daha sonra basing Ol¢iimii, bir donel kesit kapatmali

dikdortgen igin Gray et al (1980) [91] tarafindan yapilmistir.

ARBITRARY DISTRIBUTION OF:

BLADE CHORD

ALRFOIL SECTION
TWisT

AERODYNAMIC CENTER
LEADING EDGE SWEEP
PITCH / ELASTIC AXES

LOCAL MASS
CENTER OF GRAVITY
MOMENTS OF INERTIA

Physical Modelling of Swept-Tip
Blade Configurations

Sekil 1.13 : Ileri Geometrili AGB-IV ug birlestirilen egimli ucu sekli ile birlikte disa dogru
ac1, Huber (1979) [92]

Huber (1979) [92], Bo105 Advanced Geometry Blade'de (AGB-III) ok agil1 uglu rotor
kanatlariin gelistirilmesini tartisir. Spivey tarafindan daha dnce one siiriilenler de
dahil olmak tiizere birkag geri ve ileri ok agili uglar1 incelenmistir. Bununla birlikte
AGB-IV ucu, egrisel 6ne ok acil1 bir 6n kenar1 olan Sivrilen ve geriye yiiksek ok acili
kivrilmis bir ug olarak Sekil 1.11.’de gosterilmistir. Huber'in makalesi, esas olarak pala
stabilitesi ve u¢ bolgesinde dinamik ve aerodinamik yiikleme arasindaki dengenin
tasima Ozelliklerini nasil etkileyecegiyle ilgilidir. AGB-IV ucu belirgin bir koniklige
sahiptir ve bu muhtemelen kontrol yiiklerini ve burulma sapmalarini en aza indirmeye

yardimci olacaktir.

ABD'de, Maskew (1980) [93] u¢ tasarim problemine kararsiz bir panel yontemi
uygulamistir. “Vortex Dokiilme Uzerine Rotor Ucu Seklinin Etkisi” baslikl
makalesinde Dikdortgen, Ok Agili (kesik), Diiz Sivrilen ve (bir kez daha) Ogee ucu
olmak tizere 4 ug¢ seklini incelemistir. Langley'de, Hoad (1980) [94], 60 derece Ok
Agcili, Yavru Kanathi (sub-wing) ve Ug Levhali (end-plate) uglarini da igeren rotor

BVI giiriiltiisii iizerindeki bir riizgar tiineli testinden elde edilen sonuglar1 sunmustur.
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Sekil 1.12'de goriildiigii gibi, Summa (1985) [95] ayrica, Aski durumu igin de panel
yontemi uygulamistir. Boylece 3D ug yiiklemesinin tahmin dogrulugu arttirtlmistir.
Bu yaklasim sadece, sikistirilabilirlik diizeltmeleri uygulanabildiginde ve soklarin
mevcut olmamast durumunda, hafif sikistirilabilir akis i¢in gegerlidir. Bununla
birlikte, rotor kodlar1 ¢cogu zaman profil 6zellikleri ig¢in 2D riizgar tlineli verisine
dayanan daha basit ve daha hizli Tasima-Hatti yontemlerini kullanmaya devam

etmistir.

1980'in baslarinda, Tauber ve Hicks [96], tarafindan ilerleyen pala aerodinamigini
¢oziimleme sorunu igin bilgisayar tizerinde tam potansiyel akis yontemi uygulanmistir.
Bu yontemi, diiz firar kenar1 ve 30 derece hiicum kenar ok agisina sahip bir pala
tizerinde profil iyilestirmeleri i¢in uygulamislardir. Analiz, ayn1 zamanda konik bir
Alouette kuyruklu rotor palast i¢cin de test edilmis, "diisiik aciklik oraninin" ug
rahatlatma yoluyla sok giiciinii diistirdiiglinii gostermistir. Ug rahatlatma, kuyruk rotor

ug tasariminda 6nemli bir faktordiir.

Sikistirilabilirlik etkilerinin hafifletilmesi i¢in ampirik bir rahatlatma, birgok
geleneksel (tasima hatt1) rotor performans kodlarina dahil edilmistir, 6rn. WHL R314
kodunda, Westland'deki Beddoes (1976). Ucu rahatlatmasi ayrica, transonik hizlarin
ilerleyen pala kosullarinda palalar i¢in ve TSP yontemleri kullanilarak sifir tasimada
Grant (1977) [97] tarafindan analiz edilmistir ve bu ¢alisma daha sonra ayni yazar
tarafindan 1979'da rastgele u¢ sekillerini igerecek sekilde gelistirilmistir.

ABD modelinde rotor modellerinin gelisimini desteklemek igin model rotor testleri
gerceklestirilmistir. Caradonna ve Tung (1981) [98][99], iyi bilinen model rotor
deneylerini, aski ve kenar yonli wuguslarda dikdortgen palalar iizerinde

gerceklestirmislerdir.

Gelistirilmis Aski  performansi arayiginda, Bingham (1981) [100], UH-1
helikopterinin  dikdortgen, NACAO0012 palas1 ile karsilastirildiginda, degisen
miktarlarda sivrilme, burulmasi olan ve RC serisi profilleri olan palalar1 dikkate
almistir. Beklendigi gibi, Aski Figure of Merit, giderek artan sivrilenlik ile birlikte
geligmistir.
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Sekil 1.14 : BVI Giiriilti Testlerinde kullanilan uglar, Hoad (1980) [94]

Bununla birlikte, burulma (genellikle aski performansin arttirilmasinda giiglii bir
faktor olarak kabul edilir), azami veter Sivrilen palanin orta kisimlarina Sekil 1-14
deki gibi yerlestirildigi zaman, daha az etkilidir. Bingham, sabit bir itme-agirlikli
katilig1 (solidity) muhafaza etmenin gerekli oldugunu ve ileri ugusta geri ¢ekilen pala

siirmni belirlemek icin giivenilemeyecegini kabul etmistir.

Standart bir rotor ve gelismis konik rotor ile UH-1'in ¢eyrek 6lgekli bir modeli Berry
(1981) tarafindan test edilmistir [101], Sekil 1.13. Mach 6l¢ekli model, verilen bir
gii¢ icin ask1 durumunda govde yiliklemesinde hafif bir artis olmasina ragmen (i¢ ve
disa dogru artan yiikleme nedeniyle) tam OGlgeklide 320kg’a esdeger (7001b) artis
gostermigtir. Gelismis pala ayrica ileri ugusta gii¢ azaltimi sagladi.Bununla birlikte,
sivrilmis rotor palasinin ilerleyen ve gerileyen pala sinirlamalart tamamen
arastirilmamistir. Sivrilmis bir palanin bagl akista daha diisiik profil bir giiciine sahip
olmasi, profil kayiplar1 yaricapa bagli olarak degistiginden, ylikleme ve u¢ Mach
sayist ¢ok yiiksek degilse (bir ana rotor genellikle maksimum itme giiciine yakin
degildir) mantiksaldir. Bununla birlikte, sivriltilmis palanin dar bir ug veterine sahip

oldugu ve geriye a¢1 olmadig belirtilmektedir. Bu nedenle, pala simirlamalarinin

ilerletilmesi ve geri ¢cekilmesine egilimli olmas1 beklenir.

ABD'de, farkli pala planformlarinin tasima kapasitesini karsilastirmak icin, itme
agirhikli katilik kavrami siklikla kullanilmaktadir. Bununla birlikte, bu kavram proje

caligmalarinda yararli olabilirken, karmasik u¢ plan formlarina uygulanacak kadar
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basit kabul edilmistir. (BERP palasi, [102] ).

Sivrilen rotor palasinin pala sinirlamalar1 tamamen kesfedilememistir. Profil kayiplar
yiikleme ve u¢ Mach numarasi ¢ok yliksek degilse (vurgulu durumda bir ana rotor
genellikle maksimum itme giicline yakin degildir) yar1 ¢apin kiibii ile degistiginden
Sivrilen bir palanin daha diisiik profil giiciine sahip olmasi mantiksaldir. Bununla
birlikte, Sivrilen palanin dar bir ug veterine sahip oldugu ve ok agisi olmadig1 hatirda

tutulmalidir.

Yine ABD'de, Alansky ve arkadaslar1 (1981) [103] tarafindan tarif edildigi gibi UH-
60 Black Hawk ve Sea Hawk palalari, yaklasik% 92 R ( Sekil 1.14), distan 20 deg
kesik ok a¢ili uca sahiptir. Ilerleyen pala iizerinde sok gelisimini bastirmak icin
gerekli ok agisi, aeroelastik kaplinler de tamitilmistir. Ug, muhtemelen, gerileyen
palanin lizerinde herhangi bir erken akis ayrimasindan kag¢inmak i¢in (Westland
riizgar tiinelinde test edilen bir geriye agili konik ugtaki riizgar tiineli testlerinde
gozlemlendigi gibi) trapez degildir. Black-Hawk palasi, SC1095 profilli
kullanmaktadir. 80'lerin sonlarinda, bir 6lgekli model rotoru Lorber (1991) [104]
tarafindan test edilmis ve bu veriler, CFD Aski durumu simiilasyonlar ile
karsilastirmak i¢in pek ¢ok arastirmaci tarafindan kullanilmistir (6r. Strawn, 1999,

daha sonra bakiniz).

Elverisli bir aeroelastik yanitin tasarlanmasinda bazi faydalar olabilecegi gibi, geriye
kivrimli ucun bir rotor palasina basit bir sekilde uygulanmasi, devir bagina biiyiik bir
yalpalama momentine ve muhtemelen ileri ugusta kontrol gradyanlarinin
azaltilmasina yol agabilmektedir. BERP palasinin  gelistirilmesi sirasinda
Ingiltere’deki yaklasim, ucun aerodinamik merkezinin palanmn geyrek veter doniis
ekseni lizerine hizalanmas1 olmus ve bu da sok gelisimini bastirmaya yardimci olan
onde bir “buruna” yol agimustir. Ilerleyen pala ayrica, yiiksek hiicum agist

performansina 6nemli 6l¢iide katkida bulunur.
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Sekil 1.16 : Geriye agilis uglu pala, Alansky (1981) [103]
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Sekil 1.17 : 10 derece burulmali ve geriye-sivrilen uglu pala, Roesch (1980) [105]

BERP-III pala tasarimi ug 6zellikleri ile hemen ucun i¢ tarafinda yiiksek tagimali bir
profil kullanimini birlestirir. Profiller Wilby (1997 ve 2001) [106] [107] tarafindan
tasarland1 ve kambur RAE9645 profili ana yiiksek tasima profili olarak kullanilirken,
uc bolgesinde daha ince RAE934 ve pozitif yalpa momentli RAE9648 formu, i¢
kisimlarda moment dengesini saglamak i¢in kullanilmistir. (daha sonra benzer bir
sebeple, Lynx icin RAE9683 ve EHI101 palasi daha kalin RAE9651 ile
degistirilmistir), Perry (1987) .[107]

Avrupa'da, 80'lerin basinda, Aerospatiale, SA365N Dauphin-2 Helikopterini
gelistirmistir. [105]. Sekil 1.15

Ayrica Sekil 1.15 eski NACA0012 rotorunu ve yeni SA365N prototip rotorunu aski
durumunda Figure of Merit karsilastirmasini gosrterir.. Takiben burulmas: 8 den 10
dereceye arttirilan yeni OA2 serisi profil (OA212 kokiinde, OA209 ortadave ugta
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0OA207) kullanmistir. Yeni pala, on kenar kosesini 45 derecede ve arka kenari
yaklagik 15 derecelik bir agida kesen bir ug¢ sekline sahiptir. Ug baslig1 ayrica ¢ap1
11.68m'den 11.93m'ye ¢ikardi. Arka kenarli ¢ikint1 da, bu palanin tasima kapasitesini

arttirmak i¢in baglant1 pargalarinin disina, veterini uzatmak i¢in kullanilmastir.

Benzer bir 45 derece 6n kenar kdse ucu kapagi, EH101'in kuyruk rotorunda bulunur.
Bu tip bir ug, izobarlarin ileri 6n kenar kosesinde kiimelenmesini azaltma
egilimindedir ve bu nedenle, yiiksek tasimada ve orta ugtaki Mach numarasindaki sok
indiikli ayrilma nedeniyle bir profil giic biiylimesi egilimini azaltmasi
beklenmektedir. Sok, CFD simiilasyonlarinda daha sonra tanimlandig: gibi dis kosede
olusabilmektedir. Kuyruk rotor kanatlarinin diisiikk en-boy orani, dnemli miktarda ug
rahatlamasina neden olur. Bu, 6zellikle u¢ kismindaki aerofoil ¢ok kalin degilse ve
diisiik uglart kullanilirsa, geriye agi1 ihtiyacini ortadan kaldirmaktadir. EH101'de,
kuyruk rotorunun uglari, giiriiltii nedenlerinden dolayr ana rotorunkinden daha
distiktiir. Bu nedenle, daha yiiksek en-boy orani ana rotor kanatlari tizerinde geriye

ac1 ihtiyaci daha fazladir.

UH60"n geriye agili ucuna benzer bir ug sekli, Amer ve Prouty (1983) tarafindan
bildirildigi tizere, AH-64 Apache iizerinde kullanilmistir [108]. Bu pala tizerindeki
profil, % 9.5 HHO2 profili olup burun asagi yunuslama momnetinden kaginmak igin
bir uzatmaya sahiptir.. Gelisimin erken asamalarinda Apache, etkilesimli aerodinamik
problemlerden, ve kuyruk yeniden tasarimlarinin ¢oguna yol agan kuyruk rotoru
etkinligi eksikliginden dolay1 sikintilar yasamistir.[109] Kuyruk rotoru, esit olmayan
azimut aralikli bir ¢ift teetering makas tipi rotordur (60 ve 120 derece). Kuyruk rotor

kanatlar1 tipik olarak sabit veterli veklasik yarim kiire veya donel hacimli ugludur.
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Sekil 1.18 : Bir dizi konik-konik ug, Testler ve Yeager (1983) [20]

Mantay ve Yeager (1983) [20], uyumlu rotor uygulamalari i¢in parametrik ug
etkilerini degerlendirdi. Bu ¢alismada, sonuglar1 geriye ok acili Sivrilen (kesik) Ugtan
(Kara Sahin ve Apache) gelen aerodinamik merkezin arka kismina odaklanmaistir.
Test ug sekilleri dikdortgen, Sivrilen, ok agili, ok agili Sivrilen ve ilk kez uglar
dikdortgen anhedral, ok agili anhedral ve ok agili-Sivrilen anhedral formunda olan

anhedral lizerinde yapilmistir. Sekil 1-18.

Birlesik Krallik'ta, anhedralin potansiyel askidaki faydasinin ileriye dogru ugusta
yalpa momenti dolayis1 ile gergeklestirilemeyecegi konusunda kaygilar olmustur.
Bununla birlikte, kisa bir siire sonra, pala ucu anhedralinin, ok a¢is1 ve ileri (burun /
notch) kaydirmasinin etkilerini telafi eden azimut etrafinda bir egim momenti
degisimi yarattig1 ve boylece gelismis ug sekillerinin kumanda ytiklerini azaltmak i¢in
kullanilabilecegi anlasilmistir. 1986'da, anhedralin beklenen faydali etkisi aski
durumu testleri ile teyit edilmistir. Giiniimiizde, genellikle yaklasik 20 derecelik
anhedral igeren bir ucun, ileri ugusta herhangi bir performans diisiimii olmaksizin,
Figure of Meritte yaklasik 0.02'lik bir artis saglayacagi kabul edilmektedir. Bununla
birlikte, daha sonra, hesaplamali ¢alisma yoluyla, bu avantajin, yiiksek agiklik oranina

sahip ana rotor kanatlar iizerinde muhafaza edilmeyebilecegi kesfedilmistir.

1981'de baslatilan BERP-III palasi i¢in 6n tasarim ¢alismalarina paralel olarak, ok
acili ug, Riley ve Miller (1983) [110], Wilby ve Phillipe (1982) [111]. katkilar ile
Puma {iizerinde RAE tarafindan (Sekil 1.17) test edilmistir. Farkli uglar ile ugus

deneyleri, gergeklestirildi ve ilerleyen pala tizerindeki siiper kritik akimin bastirilmasi
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nedeniyle yeni ucun daha az gii¢ tiikettigini gosterilmistir. Ugus Olgiimleri daha

onceki transonik kiigiik pertiirbasyon, TSP, Grant analizi (1979) [112] yapilmustir.

Rotor aerodinamik g¢alismalari, dinamik ve kompozit tasarim g¢alismalar ile birlikte
daha ileri riizgar tiineli testleri 80'lerin basinda gergeklestirildi. BERP Ucu ilk kez
1985 yilinda Lynx'te gosterilmistir.

Birlesik Krallik'ta ileri ugus performansi aranirken, NASA Ames 40 ft x 80 ft
tinelinde Marianne Mosher tarafindan (1983) [113], dort ayr1 u¢ formu ile
(dikdortgen, Sivrilen, ok agili, Sivrilen ok agil1) tam 6lgekli bir rotor iizerinde akustik

Olgtimler yapilmistir.

Boeing-Vertol'den McVeigh (1984) [114], farkli u¢ sekillerinin, aski durumunda
Figure of Merit (FoM) iizerindeki etkisi ve ayn1 zamanda akustik ve profil
performansinin bir tartismasini da igerir. McVeigh kare, ok ac¢ili , Ok Agili Sivrilen
ve Sivrilen palalarin performansini karsilastirir, Sekil 1.18. Sivrilen ucun en iyi Aski
FoM'a sahip olmasma ragmen, biiyiik ihtimalle yiiksek disk yiliklemesinde ug
yakininda girdap tahrikli yiik artis1 sebebi ile giic degiskenligi ve dar veter girisimi
dolayist ile hizla diistiigii goriilmiistiir. Eger Ug veteri ¢ok kiiciikse, cogu helikopter
ana rotorunun ozellikle askda asir1 yiiklenmemesine ragmen, gii¢ iraksamasi meydana

gelmektedir.

Sekil 1.19 : Egik sok egik egilimi gosteren basing konturlari, Riley ve Miller (1983) [115].
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Sekil 1.21 : konik ucu iizerinde mach sayis1 konturlari

Sokun de-lokalizasyonunu gosteren sigramig konik ucu iizerinde mach sayisi konturlarinin
tahmini ugtan diga, Tauber (1984) [116].
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Diger 3D transonik bilgisayar analizleri, NASA Ames'in Tauber (1984) [116]'si
tarafindan rapor edilmistir. Deneysel ve hesaplanmis sonuglar, bir ok agili Sivrilen
(kesik) uclu bir pala i¢in karsilastirilmis ve 30 derece geriye doniik ok agili bir
dikdortgen ug icin sok ayrigmasini gostermistir. Burada ok agisi, hiicum kenari

uzerindedir.

Sifir  tasimada ilerleyen pala iizerindeki  sikistirilabilirlik  etkilerinin
hesaplamalarindan agik¢a anlasilmaktadir ki, bu ok acis1 miktar1 sok giiciini
azaltirken, de-lokalizasyonu azaltmak i¢in en az 40 derece ok acis1 gerektigi
goriilmistiir. Yalpa momentine bagli endiseler sebebi ile ok acisi, profil degisikligi
ile 30 derece olarak korunmustur. Ancak, lokalizasyon sorunu devam etmistir Sekil
1.19. Ok agil1 Sivrilen ucun bir 6zelligi hiicum kenar1 (keskin) kosesine yakin etkin
ok acis1 azalmasidir. Ayrica, hesaplanan kosullarda oldugu gibi, sok yeterince arkada
oldugunda, firar kenarinin etkin ok agis1 gorece dustiktiir ve uc kenar1 basitge kare

kesildiginde, etkin ok ac¢is1 en ¢ok ihtiyag duyulan yerde azalmaktadir.

Acikca Sekil 1.20'da tarif edildigi gibi Sikorsky UH-60 Black Hawk ve S-76 i¢in
birka¢ u¢ sekli diisiiniilmiistiir. Balch (1984), [117].

Avrupa'da Wagner (1984) [118], NACA 0012 profilli dikdortgen, agili, Sivrilen ve
Ogee uclar1 olan dort pala ucu modeli lizerinde, dengesiz basinglarin karsilastirmali
Olgtimlerini yapmustir, Sekil 1.21. Testler, diisiik hizlarda olmustur, bu nedenle
herhangi bir sikistirilabilirlik etkisi dahil edilmemistir. Wagner, Ogee ucunun

arkasinda 2 vorteks merkezi gézlemlemistir.

801 yillarin ortalarinda rotorun hoverda c¢alismasi ig¢in, genis alan golge
goriintiilemesi gelistirildi. Parthasarathy ve arkadaslar1 (1985) [119], daha Once
bahsettigimiz Landgrebe ve Kocurek ve Tangler''n daha onceki c¢aligmalarini
dogrulamiglardir. Bu deneyler, iz bolgesinin daha iyi anlagilmasini saglamak ve
gelistirilmekte tariflenmis-iz ve serbest-iz bolgesi yontemlerini dogrulamak igin
yapilmustir. Favier ve digerleri (1985) [120], aski ve eksenel tirmanis igin bir tasima
hatt1 girdap izi modelini ve daha sonra Quackenbush (1987) [121], bir serbest izli

rotor modelinin gelistirilmesini tarif eder.

Vorteks iz modellerini dogrulamak i¢in mevcut olan vortex izi gorsellestirme ve iz
bolgesi Olglimlerinin ¢ogunun baslangigta dikdortgen uglu palalar iizerinde

gergeklestirildigini belirtmek gerekir. Farkli ug¢ sekillerinden dolay1 vorteks
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yapisindaki farkliliklari tanimlamak daha sonraki zamanlarda ilgi odagi olmustur.

UH—60A BLACK HAWK ROTOR TIPS

\. . 20°

T %’no

6% SWEPT TIP (S) 6%DOUBLE SWEPT TAPERED 6 % DOUBLE SWEPT
BASELINE UH-60A MINI-ANHEDRAL (DSTA) TAPERED TIP (DST)

S$—-76 ROTOR TIPS

°
a5° D ~J 35

SWEPT TAPERED TIP (ST) TAPERED TIP (T)
20° _—%l 20°
P o — — \ ~
E

SWEPT TAPERED
ANHEDRAL TIP (STA)

RECTANGULAR TIP (R)
SWEPT TIP (S)

5% TIPS

Sekil 1.22 : Balch tarafindan test edilen tip sekiller (1984).

Ayrica 80'li yillarin ortalarinda, Felker ve digerleri (1985) [122] tarafindan, V22 tilt
rotor i¢in palalar tasarlamaya yonelik bir arastirma ¢aligmasi yapilmis ve bu uygulama
i¢cin birkac u¢ sekli dikkate alinmistir. Bunlarin arasinda bir eliptik taban ¢izgili ug ,
bir kivrimli konik u¢ ve bir kare ug, bulunmaktadir, Sekil 1.22. Amag yine, aski
FoM'unu en iist diizeye ¢ikarmakti. Bu arada yiiksek ug¢ hizli devrilebilir rotorlu hava

tagitinin  giiriiltiisii de g6zoniine alinan bir unsurdur.

BERP Palasiin gelistirme uguslari, 80'lerin baglarinda Lynx tlizerinde gerceklestirildi.
Yeni kompozit pala iizerindeki yiikleri bularak teorik modellerle karsilastirmak icin
veri saglamak amaciyla kapsamli bir ugus programi gerceklestirilmistir. Titresim ve
yiikler, standart metal pala ile karsilastirildiginda yeni kompozit BERP Palasinin
yapisal yiik karakteristikleri hakkinda bilgi edinmek i¢in Hansford (1987) [123]

tarafindan analiz edilmistir. BERP Palasi, Lynx'e iyi manevra kabiliyeti kazandirmis
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ve genisletilmis ucus zarfi, en son varyantlar i¢in 8,500 Ib'den 15.000 Ib'lik bir bolgede

agirlik artisina olanak vermistir.

Perry (1987) [107] tarafindan tasarlanan BERP Palasi, Lynx'in hala bu sinif helikopter
i¢in gegerli olan Diinya Hiz Rekorunu 'n1 kirmasini sagladi Sekil 1.23. Elde edilen hiz
400.87 km / saat idi (216.3 kts veya 249.1mph), bu Pala ucunda 0,977'lik bir Mach
sayisina karsilik gelir ve rotor, 0.5'lik bir ilerleme oranina ulasmistir. BERP Palasinin
cesitli ugus denemeleri, Isaacs ve Harrison (1989) tarafindan yaymlanan Lynx
kompozit ana rotor kanadi (CMRB) iizerinde basing dl¢iimlerini de icermistir. Ileri
ugus zarfini genisletmek icin BERP girisiminin tersine, Kelly ve Wilson (1985) [124],
AH-64 Apache i¢in gelistirilmis Ask1 performansina yonelik bir "Geligmis Rotor" un
Pala Modelini anlatmaktadir. Pala Modeli % 80 yaricapa kadar sabit vetere ve daha
sonra 5:1 bir incelme oranina sahipti, Sekil 1.24. Test sonuglari, Sivrilen Palanin
FoM'de % 6.4'liik bir gelisme sagladigimi ve ileri ugus tiinel testlerinde daha diisiik bir
giic gerektirdigini gdstermistir. Bununla birlikte, gerileyen pala zarfinin korundugu
stiphelidir.

Rectangular

L.uis cté)
|
|
:

[

Flow direclion
Irapezoidal Ogee

Sekil 1.23 : Wagner tarafindan kullanilan pala ucu modelinde dort ug sekli (1984) .[118]
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Sekil 1.24 : V-22 Tilt-Rotor u¢aginin ileri teknoloji palasi (ATB) i¢in ug sekilleri, Felker ve
digerleri (1985) [122].
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Sekil 1.25 : ingiliz Deneysel Rotor Programi (B.E.R.P.) Palas1, Perry'de Dagitilmis Aerofoil
Kesiti (1987) [107].
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Sekil 1.26 : Hover, Kelley ve Wilson'daki (1983) Merit Figiiriinii iyilestirmek i¢in tasarlanan
AH-64 Apache i¢in Gelismis Rotor.

Boeing Vertol, Cowan, Dadone ve Gangwani'den (1986) [125] olusan bir ekip, hem
Boeing Vertol Riizgar Tiineli'nde hem de akustik 6l¢iimlerin yapildigi DNW tiinelinde

6lcekli bir model rotoru test etmistir.

Bu testlerde, palalar VR12 ve VR15 aprofillerine sahipti ve 12.75 derecelik dogrusal
olmayan bir biikiilme ile yaklasik % 85 R'den sonra yiiksek oranda sivrilige (3:1)
sahipti. Oldukga sivri olan bu ug ile, muhtemelen iyi bir Aski Figure of Merit ve diisiik
akustik imza hedeflenmistir. Ug planformunda ¢ok az miktarda geri ok agisi vardi ve
bu nedenle yiiksek U¢ Mach sayilarinda sikisabilirlik problemleri ve belki de yiiksek
yiiklemede ucta erken ayrilma olasidir. Bununla birlikte, ucus zarfi i¢inde, bu tip bir
uc¢ planformu ile bir pala iizerinde burulma yiiklerinin diisiik olmas1 beklenmektedir.
Yukaridaki testlerden elde edilen veriler bir Boeing Vertol rotor analizi (B65), Rotorlar
icin NASA Transonik Akis Analizi (TFAR) ve bir askeri Sonlu Fark Rotor (FDR)
kodu ile karsilastirilmistir. TFAR ve FDR kodlar1 ayrica, birinci ve ikinci ¢eyreklerde
azimutlar i¢cin% 80 R'de es veter basinglar1 eslestirmek amaciyla B65 rotor modeli ile

birlestirilmistir.

Sikistirilabilirlik etkilerini hafifletmek i¢in genellikle daha fazla geri ok agis1 arzu
edilirken, ayn1 zamanda bazi dezavantajlara sahiptir. Ok acil1 bir ug iizerinde, hemen
hemen kag¢inilmasekilde kiitle merkezi geriye hareket edecektir ve bazi durumlarda ug
profili pala ¢eyrek veter hattinin tamamen arkasinda olabilir. Kiitle merkezinin geri

kaymasi, U¢ kismindaki firar kenar kaplamasi i¢in ¢ok ince, hafif malzemeler
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kullanilarak en aza indirilebilir. Ancak bu durum Palay1 hasara karsi savunmasiz
birakabilir ve maliyet artisina neden olabilir. Hafif firar kenar1 kaplamalarinin
kullanimi1 ayrica ucun burulma ataletini azaltmaya da yardime1 olur. Basit bir arkada
ok acili ucun aksine, BERP ucunun ileri Burun ofseti, kiitle merkezini ileri ¢eker ve

aerodinamik merkezinden ¢ok uzaklagmasini dnler.

Bir alternatif diisiince , Dr. Nangia ile istisare edilerek, Perry tarafindan 6nerilen gibi
ileriye ok agili Uglar oldu. Boyle bir ug, 1987'de Westland riizgar tiinelinde test
edilmistir. Ancak genel sonug, bu ucun, kavsak bolgesinde ve ugta bulunan izobarlarin
toplanmasina bagli olarak erken akis ayrilmasi i¢in bir egilime sahip oldugu
seklindedir. Testlerde g6z Oniine alinan tipik bir u¢ planformu Sekil 1.25'de
gosterilmektedir. Geriye dogru c¢ikinti yapan bir alan dagilimi, bu problemin
hafifletilmesine yardimci olabilir, ancak ileriye dogru ok acisinin etkinligini
azaltabilir. Bu dezavantajin iistesinden gelme girisimleri, biiylik alanli bir uga yol
acmaya meyillidir. Bu da Aski performansi tizerinde olumsuz bir etki yaratacaktir.
Ayrica, aerodinamik merkez, burulma ekseninin (makaslama merkezi) Oniinde
oldugundan, Palanin aerodinamik olarak kararsiz olacagi ve genel aeroelastik

stabilitenin kesinlikle bir sorun olmasina ragmen, kiitle merkezi ileriye doniik ok agili

Sekil 1.27 : Perry ve Nangia tarafindan 6nerilmis olana benzer bir Ileri a1l ug taslag: ve
1987 yilinda Westland Riizgar Tiineli

Ucta ileriye dogru yerlestirilebilir.

Rotor tasariminda giiriiltii azaltma konusu 6nemli bir husustur. Ana etken uglar ve
daha az 6l¢iide pala yiiklemesidir. Bu sebeple EH101, diisiik ug¢ hizli bir ana rotor
ve daha diigiik u¢ hizli bir kuyruk rotoru ile tasarlanmistir. Ayrica yiiksek oranda ok
acilt BERP ucunda ince bir profil ve diisiik u¢ hacmi vardir. Burun off-set ve kesit

degisikligi BERP ucu ok acis1 ile birlikte herhangi bir sok olusumu ve de-
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lokalizasyonu ortadan kaldirir. Bununla birlikte, dikdortgen uglu palalara sahip
erken Lynx ve Chinook gibi helikopterlerin daha yiiksek u¢ hizlar1 vardir ve BVI

glriiltiisii genellikle endise kaynagidir.

80'lerin sonlarinda, WHL'de bir dizi u¢ sekli iizerinde akustik testler yapmak
amaciyla yeni bir model rotor techizati gelistirimistir. Teorik bir caligmada, Beddoes
(1986), ug vorteksini bolmenin BVI giiriiltiisiiniin azaltilmasinda ¢ekirdek ebadini
biiylitmeye ¢aligmaktan daha etkili oldugunu bulmustur. Bu, yazarin, daha sonra
WHL riizgar tiineli i¢inde sabit kanat modeli olarak test edilen VaneUcu, Sekil
1.26'yi tasarlamasina yol acti. Bu ug¢ sekli 1987 de WHL riizgar tlinelinde sabit

kanatli bir model tizerinde test edilmistir.

Bu testler, Vane Ug¢ konfiglirasyonunun, riizgar tiinelinin ¢alisma ve difiizor
boliimlerinde duman gorsellestirmesi ile gosterildigi gibi, genis bir aralikta ayrik
kalan ikiz girdaplar olusturdugunu dogrulamigtir. WHL tiinelindeki sarsint1 ve Aski
testlerini takiben Vane Ug, Farnborough'daki akustik olarak kaplanmis 24ft riizgar
tiinelinde bir model rotor tizerinde test edilmistir. Brocklehurst ve Pike (1994) [126]
tarafindan bildirildigi tizere BVI giiriiltiisiinde 5.6 dB'lik bir azalma gosterilmistir.
Bu dénemde, rotor arastirmasindaki gelismelerin bir 6rnegi olarak Vane Ucu buraya
dahil edilmistir. Daha Once belirtilen firar girdabinin yayilmasin1 amaglayan
Tangler'i ikincil kanadinin aksine, Vane Ucu, riizgar tiineli testleriyle dogrulandigi
gibi bir¢ok veter uzunlugu i¢in ayri kalan iki esit vorteks tiretmistir. Vane Ucu, daha
sonra 1990'larin basinda, VSAERO panel yontemi kullanilarak modellenmistir,
Sekil 1.27.

1980' yillarin sonlarinda, BVI {izerindeki ok agis1 etkisine olan ilgi Hardin ve
Lamkin (1987) [127] tarafindan bir raporda vurgulanmistir. Burada ileri-geri ok
acili bir palanin 'etkilesim uzunlugunu azaltmak' ve bdylece paralel pala / girdap
arasindaki kesisim siiresini en aza indirmesi iizerinde durulmustur. ileri-Geri Ok
acili rotorun dinamik problemleri vardir, ancak 1990'larin ortalarinda daha ileri
testleri yapilmistir. ileri ok acil1 Ug kavrami daha sonra Baeder tarafindan incelendi.
BVI olaymin Kesisme Uzunlugu, geriye ok acili uca karsi c¢alisabilir, ¢iinkii

ilerleyen pala agilarinda vorteks, ok a¢ili ucun hiicum kenart1 ile hizalanabilmektedir.

1980'lerin sonuna dogru, devir basina kontrol yiklerini hafifletmek icin BERP

Palas1 tlizerinde anhedral uygulandi ve EHI101'de arka arkaya ugus testleri
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yapilmistir. Broklehurst tarafindan yapilan model rotor testlerinde oldugu gibi, ok
acis1 ve Buron (notch) ofsetinin etkisi, ileri ugusta anhedral ile dengelenmis ve ayni
zamanda Ask1 performansina faydasi da dogrulanmustir.

WESTLAND VANE TIP
Reduces B.V.1. Noise due to Beneficial Interaction

A —

MEASURED ACOUSTIC SIGNAL

Sekil 1.28 : Westland Vane Ipucu
(1994) [127].

VANETIP WING NACA0012 AR=7.65 ALPHA=12deg

Sekil 1.29 : Westland Vane Ucu'nun VSAERO, Brocklehurst ve Pike (1994 analizi [126].
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Sekil 1.30 : Muller'in asagiya dogru isaretleme wingletleri (1988) [18].

BERP kanadi iizerinde faydali olmasma ragmen, u¢ vorteksinin pozisyonunun iz
bolgesi arkasina dogru kaydigi agik olmasina ragmen, anhedralin Aski giiclini

azaltan mekanizma tam olarak anlasilamamistir.

1984 yilinda Westland'de Brockhurst tarafindan BERP Pala modeli iizerinde yapilan
Olctimler, u¢ girdapinin ilk pala gecisi yakininda olagan pozisyonuna geri donme

egiliminde oldugunu gostermistir

BERP geriye ok acil1 anhedral pala ucunun diizlemsel olmayan 6zellikleri de, ok acil
uclu kanatlar i¢in van Dam tarafindan one siiriildiigi gibi devreye girebilmekte ve ag1
arttitkga giderek daha etkili hale gelebilmektedir. Westland'daki izleyen hesaplama
caligmalari, BERP palasinin hoverda anhedralden onemli 6l¢lide fayda saglarken,
ayn1 sekilde daha geleneksel bir ug sekline sahip yiiksek acikli oranli (R / ¢) ana rotor

palalar1 i¢in de gecerli olmamas1 muhtemeldir.

Anhedral ya da kiigiik bir kanat¢ik kullanilarak performans artis1 elde etme fikri de
ilgi cekmistir. Muller (1986, 1988, 1990) [18,19,128], baslangicta Askida sonra Ileri
Ugusta, Sekil 1.28'te goriilen asag egik kanatgiklar arastirmistir. Muller, bagka bir
dikdortgensel ugta asagi dogru bakan kanatcik {izerine monte edilmis ve kanatgik
yiiksekliginin yalpa akisi ile sinirli oldugunu bulmustur. Anhedralde oldugu gibi,

hover verimliligi az miktarda artirilmstir.
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Bilimsel literatlirde ¢ok az bilgi bulunmasina ragmen, Anhedral ayrica pervanelerde
statik itmeyi gelistirmek i¢in kullanilmistir. Sekil 1.29'de kiiciik bir Amerikan sirketi
olan Prince Aircraft Inc. tarafindan tretildigi sekliyle, bir 6rnek gosterilmistir. Ancak,
anhedralin seyir durumunda pervane iizerindeki etkisinin en azindan (u¢ tasarimindan
baska kiiclik faydalar olmadikga) girdaplarin hizlica akis arkasina gitmesinden dolay1
minimum olmasi muhtemeldir. Ayrica, Patt ve Karem (2011) tarafindan ABD
Patentinde[129] goriildiigii tizere Askida Figure of Meriti arttiran Anhedralin Yatar-
Rotor Palalarinda (Tilt-Rotor Blades) kullanilmas1 6nerilmistir. Yiikleme dagilimlari,
izleyen girdaplar izleyen paladan uzaklasan firar kenar1 girdaplarina bagl olarak

azami yiiklemenin azaltildig1 gosterilmistir.

1980'lerin sonlarinda bilgisayar olanaklari, Euler ve Navier-Stokes denklemlerinin
sayisal ¢oziimlerinin, en azindan endiistride degilse bile, arastirma organizasyonlari
dahilinde miimkiin olabildigi noktaya ulagmistir. Srinivasan ve digerleri (1988) [130],
Subsonik ve siipersonik akisda kanatlardan gelen u¢ girdaplarinin sayisal bir
simiilasyonunu yayinlamislardir. Brocklehurst A.(2013) [78], Srinivasan ONERA
palasi ve AT 5'in degistirilmis bir ONERA Kanadi ile birlikte kare seklinde u¢lu (H-
H o6rgilisii), yar1 kiiresel veya yuvarlak uglu (O-O 6rgiisii) ve egimli uglu (H-H 6rgiisii),
dikdortgen uglu (H-H orgiisii) dikdortgen pala modellenmistir. Bu ¢alisma, CFD
yonteminin, Uclarin performansiyla ilgili herhangi bir agiklama yapmaktan ziyade
potansiyelinin dogrulanmasi ve gosterilmesi ile ilgilidir ve CFD'nin, kanat ve rotor
kanatlarinin aerodinamik Ozelliklerini analiz etmek ve anlamak i¢in giiglii bir
enstriiman oldugunu gostermistir. Ikinci bir makalede, Srinivasan ve McCroskey
(1988) [131], bir askidaki rotor igin bir Navier-Stokes hesaplamasini i¢erecek sekilde
yontemi genisletmistir. Dénen bir palanin sonuglari, Caradonna ve Tung (1981) .[132]
"in verileriyle karsilagtirilmistir Srinivasan ve McCroskey [178]'lin yiizey partikiil
izleri ve basing ¢izgileri, Sekil 1.30'te ve basing konturlarinin kiimelenmesinin bazi
ornekleri ile birlikte Palanin u¢ bolgesinde, Sekil 1.31 de yeniden iiretilmistir. Bu

calisma, bir ugan helikopter rotoruna CFD'nin ilk uygulamasi olmustur.

Bu ¢18ir agan hesaplama cabasi, yiiksek kaliteli test verileriyle karsilagtirmaya ve ayni
zamanda yeni CFD yontemlerini test etmek ve gostermek igin farkli rotor ucu

planformlarini kesfetme ve karsilastirma istegine yol agmustir.
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Sekil 1.31 : Prince Aircraft Inc tarafindan iiretilen Verimliligi Arttirmak ve Statik Itkiyi
Artirmak i¢in Anhedral Pervane Kanadi.

(c) FIXED BLADE—4(y)

Sekil 1.32 : Doner ve sabit kanatlarin ug bolgesinde yiizey pargacik akis izleri, Mt ip =
0.877, Re = 3.93x106, Srinivasan ve McCroskey (1988) [131].

ABD-Ingiltere isbirligiyle, Lynx-BERP ugunun tam &lgekli bir modeli, 1989'da
Westland riizgar tiinelinde sabit bir kanat olarak test edildi ve hesaplama caligmalari
Duque tarafindan yaynlanmistir (1989) [133,134] Sekil 1.32. Baz1 yan kaygilar da
dahil olmak tizere daha ileri karsilagtirmalar [135], (Sekil 1.33) ve bazi asir1 Mach
say1st / insidans vakalari, (Sekil 1.34) Brocklehurst ve Duque (1990) tarafindan rapor
edilmistir. O zaman, CFD yontemleri sadece biiyiik arastirma kurumlarinda ve
LANS3D kodunda mevcuttu. NASA Ames'de Cray YMP iizerinde Duque tarafindan
calistirilmistir. Bu CFD hesaplamalari, BERP ug tasariminin olumlu “sok baskilayic1”
Ozelliklerini vurgulamistir. Puma ucu da dahil olmak tizere farkli u¢ sekilleri Duque

(1992) [136] tarafindan karsilagtirtlmistir. Sekil 1.35.
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(c) FIXED BLADE—6(y)

Sekil 1.33 : Déner ve Sabit Kanatlarin Ug Bolgesinde Yiizey Parcacik Akis Izleri, Mt ip =
0.877, Re = 3.93x106, Srinivasan ve McCroskey (1988) [131].

BERP palasinda yiiksek agilarda ayrilmay1 simiile etmenin yani sira, Beddoes (1991)
[137], (Sekil 1.36) bir ok acili sivrilen ug, (Sekil 1.37) iizerinde tasima kaybini
modellemis ve WHL riizgar tiinelinde test edilmistir. Lynx-BERP veritabani o
zamandan beri ACROT, Beddoes (1992) [184] ve CFD simiilasyonlar1 gibi rotor
kodlarinin gelistirilmesine destek saglamak i¢in kullanilmistir. O zamanlarda
hesaplama igin gercken ¢aba test igin gerekli olana benzerken, simulasyonlar
giiniimiizde parametrik testlerden ¢ok daha ucuzdur. Bununla birlikte, riizgar tiineli
hala degerli bir tesistir ve yeni bir tasarimin onaylanmasi ve CFD yontemlerinin

onaylanmasi i¢in veri saglamada 6nemli bir role sahiptir.

Son zamanlarda, HMB kodu BERP palasini ve bir anlamda diisiik dereceli rotor
modellerini simiile etmek i¢in kullanilmistir. Yukarida tarif edilen riizgar tiineli basing
Olclim testleri ve baz1 kararsiz kosullar iceren simiilasyonlar ile karsilastirmalar
yapilmistir (Brocklehurst, et al, 2003) [139]. Duque’un CFD sonuglari ve BERP
kanadi tizerindeki basing Ol¢timleri arasinda 6zellikle tasima kaybi agilarinin altinda
kismen iyi bir uyum vardir , ancak palin i¢ tarafinda tasima kaybi oldugunda
simiilasyon dogru bir sonug saglayamamistir. Bununla birlikte, gelecekteki rotor ucu
tasarimlarinin performansini tahmin etmek icin RANS yonteminin potansiyeli agikca
gosterilmistir. Isbirlik¢i BERP Ucu iizeriindeki ortak arastirma ¢alismalarmi takiben,
NASA dikdortgen uglu bir pala iizerinde siirekli olmayan sartlarda testler
gerceklestirdi (ug¢ kapanmasi donel profilli), Piziali (1994) [140]. Bu veri, WHR'deki
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Beddoes tarafindan ACROT modelini gelistirmek i¢in kullanilmig ve daimi olmayan
3D CFD simiilasyonlarinin daha fazla kanitlanmasi igin faydali bir veritabani olmaya

devam etmektedir.

NASA Ames'in ¢abalari, gercek geometriyi ayriklastirmak i¢in yapilandirilmis 6rgiili
tam bir CFD analizi yaparken, lowa Eyalet Universitesi'nde Ra Jagon ve Lim (1991)
[141], bir rotoru havada tutmak i¢in bir laminer Navier-Stokes ¢oziicii gelistirmistir.
Rotor palasin1 temsil etmek igin yaricap boyunca dagitilan nokta momentum
kaynaklarii kullanmiglardir. Maryland'de Kim ve Chopra (1992) [142], diiz
(dikdortgen), ok acilt (kesik, UH-60 tipi), anhedral ve konik uclar dahil olmak tizere
cesitli pala sekillerinin aeroelastik tepkisini arastirdilar, Sekil 1.38.

M=0.2, a=13° Re = 1.5 X 10°

COMPUTATION

SEPARATION
LINE

= LAMINAR TO
B § 3 . TURBULENT
EXPERIMENT : A TRANSITION

TIP VORTEX
b /R SEPARATION

TE
SEPARATION

SEPARATED FLOW

a=20° M=020, Re=15 x10°

Sekil 1.35 : Yiiksek Insidans ve geriye ac1, Brocklehurst ve Duque'de hesaplanmis ve
deneysel ylizey diiz ¢gizme modelleri (1990) [135].
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Sekil 1.36 : Makaslanmis serbest akisli mach numarasi, Brocklehurst ve Bilgisayarli Yiizey
Basing KonturlariDuque (1990) [135].

M=08, n=8", INVISCIO METHOD, SURFACE MACH CONTOURS

(7 4
15

Sekil 1.37 : M = 0.6 ve 6 derecede Inviscid CFD hesaplamalari'ndan transonik hizdaki
planform etkileri, Duque [136].
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c) Experiment, Trans. Fixed, RN=1.5%1046
(RN=1.0*10%6 For«>15 deq)

Sekil 1.38 : Ayrilmuis akisin, saldir1 kok agilariyla ilerlemesi ve tahmin ve test karsilastirmasi,
Beddoes (1991) [104].

a) Simulated Steady State

12°

b) From Flow Visualisation

Sekil 1.39 : Riizgar tiineli verilerine kiyasla geriye agilt durumda 6ngoriilen ayrilmanin
progresyonu, Beddoes (1991) [104].
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Sekil 1.40 : Kim ve Chopra'nin tanimladigi ipucu sekilleri (1992) [142].

Sekil 1.41 : AH-66 Comanche Tip, Duque ve Dimanlig Uzerinde Yiizey Basinci Konturlart
(1994) [143]

ABD'deki bu gelismelere baska bir 6rnek de Hoveringan, Baeder, Obayashi ve
McCroskey (1990) [144] tarafindan saglanmistir. Bunu Duque ve Srinivasan (1992)
[145] izlemistir. Burada gomiilii veya abartili (overset) orgiilerin kullanimini

gostermislerdir.

Sonraki bir yazida, Srinivasan ve arkadaslari (1993) [146], aski durumunda modern
helikopter rotorunu analiz etmis ve UH60 ve BERP palalarini karsilastirmiglardir.

Duque (1994) [143] daha sonra AH-66'nin tam bir helikopter modelini simiile etmistir.

Komanche, rotor i¢in bir eyleyici (actuator) diski kullanarak ileri ugusta ve ayni

zamanda aski durumunda ok agili-sivrilen tip ug igin sonuglar sunmustur. Bu
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calismanin bir Ornegi olarak, Sekil 1.38'de ugtaki yiizey basincit konturlari
goriinmektedir. Ok acil1 diizlemde bir ¢ift sok meydana gelir ve bu sok egilimi uca
dogru gii¢lenir. Bu durum, pala ucu arkasinda rotor yiikleme giiriiltiisiinii olumsuz
etkileyecek sok ayrilmasi olusmasina sebep olmayacak seviyede ok agisinin
arttirlabilirligine isaret eder. Benzer sikisabilirlik problemleri, Brocklehurst
tarafindan, c¢esitli u¢ sekillerinin ilerleyen pala 06zelliklerinin aragtirilmasi
sirasinda Westland'daki son hesaplama c¢alismalarinda gdsterilmistir. Sok de-
lokalizasyon sorununun siddeti plan formuna bagldir, ancak burada gii¢lii etki,
helikopterin ileri hiz ve soguk ortam tasarim gereksinimlerinden kaynaklanan Ug

Mach sayisidir.

Srinivasan ve Baeder (1993) [147], Aerodinamik ve akustik yiikleme giiriiltiisinii
eszamanli olarak hesaplamak i¢in Transonic Unsteady Rotor Navier-Stokes
kodunun (TURNS) yeteneklerini 100.000 ila 960.000 6rgii noktas: kullanarak

Ozetlemistir.

CFD'deki hizli ilerlemelere ragmen, geleneksel rotor araclari, hizli sonug
vermelerinden dolay1 kullanilmaya devam etmektedir. Aeroelastik optimizasyon,
birka¢ pala tasarim parametresini degistirmek icin CAMRAD / JA ve CONMIN
kullanilarak Callahan ve Straub (1993) [148] tarafindan arastirilmistir. Basit
aerodinamik modeldeki sinirlamalar, 6zellikle ok acis1 ile ugrasirken fark edildi.
Pala burulmasi, titresimi etkileyen giiglii bir tasarim parametresi olarak

bulunmustur.

Bell Helicopters, Yen (1994) [149], pala ucu seklinin dinamizm, maliyet, agirlik
ve performans tlizerindeki etkilerini dikkate aldi ve ok acisi, sivrilmis ve
dikdortgen palalarla, ok acili ug tasarimini karsilastirmistir. Yiiksek hizli ugusta,
ok acil1 sivrilmis ug, ug¢ profilinin kalinligina bagl olarak, ara baglant1 ytiklerini
ve titresimi azaltir ve glic gereksinimini azaltir. Yen, bu ug¢ pala agirligi ve imalat
maliyetlerinde kiiclik bir artis yaptig1 ve ok agilt sivrilmis ucun performansinin
saglamlik, profil kalinlig1, u¢ hizi, rotor dinamikleri ve pala burulma dayanimi

gibi bir¢ok tasarim parametrelerine bagli oldugu sonucuna varmistir .
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Sekil 1.42 : Pala yiizeyinde mach konturlari, Mtip = 0.7, u = 0.3, Kaldirmayan, Aoyama ve
Digerleri (1995) [150].

Bu arada, manevra denemeleri, BERP rotorunun itki kabiliyetini kanitladi ve giiriiltii
testleri yapilmistir. Testler, yeryiizii yansimalarini dnlemek icin, Lynx'i bir sicak hava
balonunun altina yerlestirilmis bir mikrofona dogru ugurarak diizenlenmistir. Bu
testlerde, Pike ve Harrison (1995) [151] 'de agiklandig1 gibi, BERP pala ucunda Mach
sayist 1.02'ye ulagilmistir.

Yine 1995 yilinda Japonya, Aoyama ve ark. [150]'ten olusan bir ekip, bir NACA0012
profili olan pala i¢in bir Euler yontemi kullanilarak ilerleyen pala iizerindeki sok
olusumunu hesaplamistir. Yaymnlarinda, dikdortgensel ilerleyen bir pala {izerinde 60,
90 ve 120 derece pala azimut agilarinda sokun yerini ve sok uca ulastigr ayrildigini
gostermislerdir (Sekil 1.40). Birkag (kesik) ok agili uglar ve sivrilen uglar igin sok
gecisinde basing ylikselmelerini ve hatta agiklik oraninda bir degisiklik nedeniyle
ucundaki rahatlamay1 gostermislerdir. Daha sonra, kare kesimli ugta sokun olusmasina
ragmen hiicum kenarinda delta sekilli bir ilave kullanmis (Sekil 1.41) ve sonunda bu
sorunu asmak i¢in 75 derecelik bir dis kenar (BERP ucuna benzer, fakat daha ani )

eklemislerdir. (Sekil 1.42.).

Wake ve Baeder (1996) [152] tarafindan TURNS Navier-Stokes CFD yontemini
Black Hawk (UH-60A) model rotoru ve 3:1 sivrilmis ucu aski durumunda bir itki

aralig1 Lorber ve digerleri (1991) [153]'in verilerine kars1 degerlendirilmistir. (Sekil
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1.43.). Kod, diisiik-yayilimli (disspative) 3.dereceden bir Upwind ¢6ziicii kullanmustir.
380.000 ila 950.000 hiicre periyodik orgii kullanildi ve 6lgiilen pala sehimleri hesaba
katilmistir. Deneysel sonuglarla olan uyusmazliklar esas olarak ug¢ bolgelerinde
bulunurken, bunlar daha ince 6rgii ile iyilestirilmistir. Olgiilen FoM ile yakin bir
karsilagtirma elde edilirken, takip eden palanin ulasti§i zamana kadar yayilan ugtaki
girdaptaki tanim eksikligiyle ilgili hatalardan dolay1 profil giicii dogru olarak tahmin

edilmemistir.

1996 yilina gelindiginde, Ahmed ve Duque [154], ileri ugusta, kararsiz rotor
vakalarinda Devrik (Overset) orgii kullanarak hesaplamalari test etmislerdir. Bu
yontem, uygun sekilde, kartezyen veya silindirik bir 6rgii ile 6riilmiis olan alanin geri
kalani ile palay1 ¢evreleyen iyi olusturulmus bir yapilandirilmis 6rgiliye izin verir.
Yontem (3D) her bir zaman adiminda iki 6rgii tizerinde elde edilen sonuglar arasinda

enterpolasyonu igerir ki, bu dogruluk kayb1 olmadan yapilmalidir.

Sekil 1.43 : Pala Yiizeyinde Mach Konturlari, Mtip = 0.7, n = 0.3, NACA0012, Aoyama ve
Digerleri (1995) [150].
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Sekil 1.44 : Biiyiik geri ag1 Arkasi ve Ondeki Kenarim Delta-Seklinde Uzamasi Olan Pala
Uzerindeki Mach Konturlari, Mtip = 0.7, p = 0.3, NACA0012, Aoyama ve Digerleri

(1995) [150].

o
cond
-
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Sekil 1.45 : Konik U¢ Rotor Planformlari (1996) [152].
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Sekil 1.46 : Diiz vegeriye a¢ili Uglu palalarda sinir tabakasinin durumu (1997) [155].

Avrupa'da, devrik (overset) grid kavrami aynt zamanda EROS projesinde de test
edilmistir. Renzoni (2000) [204] EROS-UK konsorsiyumunun helikopter Navier-
Stokes kodunun miiteakip gelisimi, pala hareketi ile uyum saglamak i¢in deforme bir
orgii kullanan kayan orgii diizlemleri lizerinde yogunlagsmistir. Rotorcraft DARP ve

AB-GoAhead projelerinde, bu yaklasim gelistirilmis ve rafine edilmistir [157].

Tip vorteksinin sayisal bir aragtirmasi ve bir girdap spoylerinin vorteks diflizyonu
tizerindeki etkisi Russell, Sankar ve Tung (1997) [158] tarafindan 5. derece dogru ¢ok
bolgeli bir Navier-Stokes kodu kullanilarak yapilmistir. McAlister (1995) [159]
testleri ile de karsilastirilmistir. Daha ileri bir ¢alisma Liu, Sankar ve Hassan (1999)
[160] tarafindan Askidaki bir rotor iizerinde ug¢ girdap yapist siiriiklemeyi

arttirmaksizin yapilan tifleme ile degistirilerek yapilmistir.

Fransa'da, Beaumier, Zibi ve Costes (1997) [155], bir 3D Euler ¢6ziicii (WAVES) ve
bir 3D daimi olmayan tam potansiyel (FP3D) yontemini kullanarak, askida veya ileri
ucusta bir rotor i¢in CFD gii¢ tahminlerini sirasiyla incelemistir. Her durumda, viskoz
stiriklemeyi hesaplamak icin inviscid akis ¢0ziimii laminer-tiirbiilanshi bir sinir
tabaka koduna (MI3DI) baglanmistir. Firar kenar1 hafif sivri u¢lu bir diiz u¢ ve ok
acil1 u¢ incelenmistir. Diiz kanada kiyasla sok kuvvetini azaltmada ok agis1 avantaji
kolayca goriiliir ve sinir tabakasinin durumu 6nemli miktarda laminar akis gosterir
(Sekil 1.44.). Navier-Stokes analizleri bazen siiriikleme tahmini alaninda zayiftir ve

gecisi gbz ardi ederken, yiizey slirtiinmesini hesaplamak icin bir tiirbiilans modeli
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kullanmanimi sorgulanmalidir. Beaumier, Chelli ve Pahlke (2000 ve 2001) [161,162]
laminer ve tiirbiilans ¢oziicii secenekleri arasinda gecis yapmislardir. Dinamik tagima
kayb1 gibi daimi olmayan kosullarda, dogru sonuglar elde edilmesi i¢in gecis

modellemesi 6nemli olmaktadir.

Son birkag yil iginde, yeni ug¢ tasarimlarinin performansini belirlemek i¢in hesaplama
yontemleri popiilerlik kazanmaktadir. Manke ve arkadaslart (1998), [163]da
yayinlanan bir makalede, rotor ucu rahatlatma etkilerini modellemek i¢in halihazirda
kapsamli rotor kodlarinda kullanilan yari-ampirik u¢ diizeltmelerinin, gelismis pala
uclarinin  tasarlanmasi (veya temsil edilmesi) i¢in yeterli olmadig fikri
desteklenmektedir. Boeing ekibi, FPR kodunu Tech-01 ¢oklu disiplinli rotor kodu ile
birlestirmistir. Mevcut ¢iftleme (coupling), pala tasimasi ile smirlidir, ancak rotor
aerodinamiginin modellenmesinde 6nemli ilerlemeyi temsil eder ve ug-rahatlatma

etkilerini modellemede basarili olmustur.

0.666 ¢

0.333¢

08¢

Sekil 1.47 : Parabolik Ug Sekli (SPPS8), Joncheray (1997) [164].
Avrupa'da, bir Brite-Euram programui altinda, Costes ve arkadaslar1 (1997) tarafindan
tarif edildigi gibi, kisaltmasi HELIFP ile tam potansiyel bir kod gelistirilmistir. Bu
ortak gelistirme caligmasi, 6zellikle askida ve ileri ugusta helikopter rotor palalarinda
sikistirilabilir inviscid akisinin tahmin edilmesini amacglamistir. Daha sonraki bir
versiyon olan HELIFP-X, entegre bir sinir tabaka modeli i¢in yaklasim igermektedir.
Birlesik Krallik'ta, DERA, Farnborough'da bu tam potansiyel kodun ileriye dogru bir
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ucus rotor kodu ile birlestirme ¢alismasi yapilmistir. Bu yaklasimda, trim agilart ve
indiiklenen akimin ilk tahmini bir rotor kodundan iiretilir ve detayli basing dagilimini
hesaplamak i¢in tam potansiyel kod kullanilir ve bdylece palalar iizerindeki

acrodinamik yiiklerin 6zellikle de ug civarinda daha iyi bir tahmin elde edilir.

CFD yontemlerinin hizli gelisimine ragmen, hizli bir doniis siiresine sahip
olduklarindan ve parametrik ¢aligmalar ve tasarim asamalarindan geldiklerinden
dolayr tasima hatt1 yontemleri Sektorde hala kullanilmaktadir. Tasima ¢izgisi
yaklasimi, bir iz girdabi1 model ile yakindan baglantili oldugundan, burulma ve
sivrilme gibi parametrelerin incelenmesinde kabul edilebilir bir yontem saglar, ancak
uc seklinin etkilerini dogru bir sekilde ¢cozemez. Bu kisitlamaya ragmen Joncheray
(1997) [164] sivrilen modeli modellemek igin dogrusal olmayan bir yontemin

dogrusal olmayan bir modifikasyonunu kullanmaktadir.

'Dihedron’ ucu igin SPP8 ve Modane riizgar tiinelinden aski durumunda rotor test
verilerini modelle karsilagtirilmistir. SPP8 tasarimi, esasen 17 derecelik bir ug agisina
ulasan nispeten kii¢lik bir anhedral ile bir parabolik uglu paladir. Bu pala sekli, Sekil

1.45, daha sonra Siiper Puma'da kullanilmistir.

Tasima hatt1 veya tasima yiizeyi modelleri ile tam potansiyel veya Navier-Stokes
CFD arasindaki bosluk, Ahmed ve Vidja ja (1998) tarafindan tarif edilen
sikistirllamaz dengesiz panel yontemi ile kapatilmistir. Bu yontemde, kaynak havuzu
dagilimi pala kalinligini temsil eder. Bir ¢ift dagitimi kamber hattinda ¢oziiliirken,
kuvvetsiz iz bolgesinin her zaman adiminda gelismesine izin verilir. Ahmed, CFD
yontemlerinin aksine, vorteksin olusturulduktan sonra diflizyonunun olmadigini ve
bunun sonucu olarak gercek viskoz akisa kiyasla bir “asir1 simiilasyon” olabilecegini
belirtmektedir. Metot hava yiikiiniin bulunmasin1 amaglamigtir. BVI giiriiltiistiniin
belirlenmesi, profil giiclinii ve dolayisiyla genel performans: belirlemek igin
birlestirilmis bir sinir tabakasi igermemektedir. Bu yontem, sikistirilabilirligin
onemsiz oldugu durumlarla sinirhdir, ancak panel yontemi yaklasimi, baska bir

deyisle, keyfi ug sekilleri etrafindaki akis1 ¢ozme yetenegine sahiptir.

Ayrica, Quackenbush'un CHARM modeli gibi, rotordan gelen dolagimin iz bélgesini
besledigi ve girdaplarin indiiklenen akis alanina gore yer degistirdigi yerlerde serbest-
iz modellerin gelistirilmesine olan ilgi devam etmektedir. Bu ve diger sayisal

modellerin  desteklenmesinde Lazer Doppler Velosimetri (LDV) teknikleri
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kullanilmistir. Bhagwat ve Leishman (1998) [165], askidaki bir rotor hakkinda veri
saglar. Testler, palalar boyunca bagl sirkiilasyonu, girdap hizlar1 ve u¢ girdaplarmin

cekirdek biiyiikliiklerini belirlemeyi amag¢lamistir.

Bir dizi ilging ipucu sekli, bir Euler / Navier-Stokes ¢oziiciisii kullanilarak Baeder
(1998) [166] tarafindan incelenmistir. Baeder, ileriye dogru ok acgisinin, de-
lokalizasyonu etkin bir sekilde geciktirerek, geriye dogru ok agisi isleminden ziyade,
giiriiltiiniin azaltilmasinda daha etkili oldugunu ileri siirmektedir (Sekil 1.46), farkli ug
sekillerinin etkisini gostermektedir. Baeder, kopek bacagi (dog-leg) planformuna daha
fazla alan ekleyerek ve daha fazla distan sivrilme yaparak tasarimini iyilestirmek igin
calismistir. Yiiksek hizda, faz gegisi etkileri onemli hale gelir ve ileriye dogru ok agisi,
yiksek hizli impulsif giiriiltiiyi azaltmada daha etkili olmustur. Bir kopek bacagi
plani, ¢ceyrek veterde aerodinamik merkezi korumak i¢in diisiiniiliir ve Baeder'e gore,
fleri Aeroacoustical Ok agili Ince ve Sivrilmis (FASTT) ucu 0.95'lik bir Mach
sayisinin Otesinde de-lokalizasyonu geciktirdigi goriilmiistiir. Buna karsilik, 2001
yilinda Westland'deki BERP-III ucuna iliskin Broklehurst hesaplamalar1 The Burn
2003 [167]'te sunulmus ve daha sonra 2008'de BERP-1V iizerinde ¢alisilmis [168], bu
u¢ Mach sayisinda de-localizasyon belirtisi gosterilmemistir. Daha 6nce de belirtildigi
gibi, BERP ucu diinya hiz rekoru sirasindaki 0.977 no'lu Mach sayisina ve sonraki

akustik testlerde 1.02'ye kadar ugmustur.

Bir rotor kanat ucu seklinin aerodinamik o6zelliklerini kesfetmek i¢in ekonomik bir
yontem olan CFD, palay1 bir kanat olarak ele almaktir. Bu yaklasimin dezavantaji
radyal ylikleme, Mach sayis1 degisimi ve indiiklenen hizdaki farkliliklar1 g6z ardi
etmesidir. Ancak kanat probleminin hesaplanmasi ¢ok daha kolaydir ve rotor
problemini denemeden 6nce test verileri ve CFD arasinda karsilastirmaya izin verir.
Kanat iizerine yiikleme ile hoverda donen bir pala iizerindeki farklar Hu (1998)
tarafindan tartistlmigtir [169]. Makalesinde Hu, doéner kanat hesaplamalari igin
TLNS3DR kodunun gelistirilmesini agiklar, kanatlar ve askidaki rotor palalar1 i¢in
basing konturlarinin 6rneklerini gosterir. Calismada yaklasik 545,025 puanlik bir 6rgii
tizerinde yiiksek u¢ Mach sayist i¢in tasima durumu gosterilmis olmasina ragmen
karsilagtirmalar, sifir tasimada yapilmistir. Ayni yazar, BERP tipi palalar tizerinde de
hesaplamalar yapmustir. Hu (1995 ve 1997) [170, 171].

Bir rotorun askidaki performansini dogru bir sekilde hesaplarken major problemlerden

biri, iz bolgesinde girdaplari korumaktir. Dogru performans tahminleri i¢in, paladaki
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indiiklenen hizin dogru bir sekilde temsil edilmesi hayati 6nem tagimaktadir ve bu
ancak sondaki girdaplar dogru konuma ve giice sahipse yapilabilir. Dindar ve ark.
(1998) [172], askidaki UH-60 palasi tizerindeki u¢ girdap ¢oziinlirliigiiniin etkisinin
calisilmasi i¢in yapilandirilmamis bir orgliye uyarlamali bir teknik uygulamislardir.
Yontem, akis alanindaki kiigiik 6lgekli 6zelliklerin verimli ¢ézlimiine yardimer olmak

icin hata gostergelerini hesaplayarak calisir.

Iz bélgesinin uygun bir tanimimi saglamanin yani sira, palanin dinamik sapmalarini
bilmek de gereklidir. Torsiyonel defleksiyonlar en Onemlileridir, ancak flap ve
gerileme sehimleri bazi ugus vakalarinda da 6nemli etkiye sahip olabilir. Aerodinamik
yiikkleme ve aero-esneklik konusu, Bousman (1999) [173] tarafindan tartisilmis ve
2003 yilinda daha yeni bir AHS Forum belgesinde, Datta tarafindan hava yiiklerinin
dogru sekilde kademelendirilmesi sorunu ele alinmistir [174]. Son zamanlarda, Kufeld
ve Bousman 2005 [175], verilerin 7 derecelik bir hata nedeniyle daha 6nce alintilanan
azimutta 14 derecelik bir azalma gerektirdigini belirtmislerdir. Bu durum, tahmin ve
Olctimler arasindaki farklar1 azaltti, ancak ilerleyen palanin degisen agisina ve Mach
sayisina bagl faz gecikmesi hala 6nemlidir. Bu fenomen ayrica Steijl ve Barakos 2005

[176] tarafindan da arastirilmustir.

UH-60 tipi ok agili-kesik plan formunun tersine, aski performans ve akustik hususlar,

birgok Avrupa helikopterinde benimsenen parabolik ucun gelismesine yol agmuigtir.
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(a) Baseline blade.
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(c) BS-C blade.

Sekil 1.48 : Mtip'de Rotor Diizleminde Mach Sayi Konturlar1 ,Farkli agili Palalar i¢in 0.95,
Baeder (1998) [177].

SPP8
Rectangular without anhedral

Sekil 1.49 : Dikdortgen ve Parabolik Ipuclar1 Uzerinde Iso-Mach Cizgileri, Philippe (1992)
[178].
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Philippe (1992) [178], parabolik ucun dikddrtgen bir palaya gore faydalarini
gostermektedir (Sekil 1.47). Bununla birlikte, bu ug¢ tasarim stili, 6zellikle yiiksek
yiiklii rotorlarda veya nispeten yiiksek ug¢ hizli rotorlarda hizli ileri ugusta bazi
sinirlamalar olusturabilir. EC135, Kampa ve arkadaglarinin (1999) tasarimina iliskin
bir makalede [179], parabolik bir u¢ lizerinde Mach konturlarini gostermekte, dis
kisimda giiclii bir sokun olustugunu ve sadece uc¢ tarafindan hafifletildigini

diistindiirmektedir ki bu ugta ok agis1 azligimi diisiindiirmektedir (Sekil 1.48).

Bebesel ve ark. (1999) [180], Eurocopter Deutschland, ileri Teknoloji Rotorunun
(ATR) gelistirilmesini ele almistir (Sekil 1.49). Parabolik uglu bir referans pala
tasarimini (ug veteri ana veterin 1/3’{ diir), EC3 ve EC4 palalari ile karsilastirilmistir.
EC3 palasi, sivrilen bir parabolik ug ile (ve firar kenar1 ileriye dogru ok agili) birlikte
ters sivrilige sahipken, EC4, yaklasik % 85 R'den yaklasik 25 derece geriye dogru ok
acil1 bir uca sahiptir. Bu tasarimlarin ana amaci, giiriiltli azaltma yoniinde oldugu i¢in
diisiik bir u¢ hacmi istenmis gibi goriinmektedir. ATR rotoru, sivrilen bir parabolik
uc ve eliptik u¢ (uc bolgesinde veteri en aza indirmek i¢in) dahil olmak iizere ¢esitli
uc sekillerinin test edilmesi i¢in olusturulmustur. Geriye a¢inin 6n kenarina uyum
saglamak i¢in, ucun aerodinamik merkezini ¢ceyrek vetere yakin tutarken, ok agili bir
hiicum kenari saglamak i¢in bir ileri ok a¢ili1 Bulge ucu ve son olarak bir Vane ucu da
test edildi (Sekil 1.50). Figure of Merit degerleri, parabolik ucun, eliptik ug¢ ve
BK117'nin standart (dikdortgen) rotor palalarina stiinliigiinii gosterir. Bebesel, seyir
hizinin 17 km / saat (9,2 kt) arttigin1 ve ayni1 gii¢ tiiketiminde aski itkisinin yaklasik
% 5 oraninda arttigini1 bildirmistir. Test edilen tiim ugus kosullarinda, parabolik ug,
biiyiik olasilikla ok agis1 ve transonik yiiklemeyi baskilayan ince bir profil yararina
bagli olarak, eliptik u¢ tlizerinde kiiglik bir giiriiltii gelismesi gostermistir. Alcalma

ucusunda giiriiltii azaltimi saglayan Degisken rotor hizi da ATR’ye uygulanmistir.
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Sekil 1.50 : Bo105 ve EC135 [179] i¢in gelistirilmis pala planformlari.

EC1&2 -
) Reference Blade + Twist Variation . \ -
EC3 | , B )
EC4

lr_ - ...“...........A: ..IA......

Sekil 1.51 : Optimize Rotor Palalari, Bebesel (1999) [180].
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E1 - Parabolic Tip E2 - Elliptic Tip

E3 - Bulge Tip E4 - Vane Tip

Sekil 1.52 : ileri Teknoloji Rotoru (ATR) pala ucu sekilleri, [180].

Allongue ve arkadaslar1 (1999) [181], Eurocopter AS365 Dauphin'in tiirevi EC155 igin
bir Sessiz Helikopter 6rnegi denemesini tartigirlar (Sekil 1.51). Bes pala ve daha biiyiik
cap kullanilir ve degisken u¢ hizlar1 denenmistir. Ug seklinin yine bir parabolik 6n
kenar1 ve ucun yiiksek oranda sivriltilmis olacak sekilde sivrilen arka kenar1 vardir ve
bu nedenle kii¢clik ok agisina ragman diisiik hacme sahiptir. Kullanilan profiller
OA415, OA312 ve (uca dogru) OA409'dur. Bu tip bir u¢ tasariminin, ugusun
verimliligi ve diisiik giiriiltii performansi ile ilgili faydalarindan siiphe duyulmamakla
birlikte, daha hizli, daha agir helikopterler lizerinde kullanimi, sikistirilabilirlik ve
gerileyen pala tasima kaybi nedeniyle siirlanabilmektedir. Planformuna ve diisiik
yalpa momentli profillere bakildiginda, bu pala tasarimi normal kullanim sirasinda

diisiik kontrol yiikleri sergileyecektir.

Giiriilti yonetmelikleri daha kati hale geldikge ve V22 tilt-rotor ugaginin devam eden
gelisimi ile, hem geleneksel helikopterler hem de devrilen-rotor konfigiirasyonlari i¢in
rotor giiriiltiisliniin azaltilmas1 ve ozellikle de BVI giiriiltiisiine yaklasim tizerinde

siiren bir ilgi vardir.Hover duman akisinin gorsellestirilmesi ve iz Olgiimlerinin
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verenBhagwat ve arkadaslari (1999) [182] tarafindan bildirildigi gibi alt-kanat konusu
yine deneysel aragtirmalarin konusu olmustur. Bhagwat, alt-kanat modifikasyonunun,
vorteksler birlestiginde, ask1 iz geometrisini dnemli 6l¢iide etkilemedigini bildirmistir.
Diisiik u¢ girdap hizlari, taban ¢izgisi ucuna kiyasla, daha biiyiik bir gobek yaricapl
birlesmis girdap ile birlikte gozlenmistir. Alt kanadi, u¢ girdabimnin difiizyonunun
arttirllmasinda etkili bulunmustur. Bununla birlikte, alt kanatta burulma ve karistirma
olmamasi, girdap olugunda tiirbiilans yaratabilir ve bu nedenle gerekli giicte bir artisa

neden olabilmektedir.

BVI giiriiltiisiinii azaltma gabasi, McAlister, Tung ve Heinech (2001) [183] yayimninin
konusudur. Bu yayinda, askidaki bir rotorun ucuna baglanmis olan kiigiik bir
'tlirbiilans olusturma cihazinin' ya da spoylerin firar kenar1 girdabina etkisi
tartisilmigtir. Sekil 1.52'de gosterildigi gibi, yeni bir diizlemsel olmayan kavisli
anhedral ucu, bir Ogee ucu, basamakli veter, bir ka¢ spoyler diizenlemesi, enine ug
tiflemesi ve bir (agilabilir) 'spline' ucu dahil olmak iizere bir¢ok ug¢ plan formlari goz
Ontine alinmistir. Ug spoyler cihazi, ug girdapindaki azami hizlari azaltmada etkilidir,
ancak rotor torkunda % 18'lik bir artisa neden olmaktadir ve bu nedenle gerekli

olmadiginda geri ¢ekilmelidir.

Yang, ve arakadaslar1 (2000) [184], BVI giiriiltiisiiniin azaltilmasina yonelik bir adim
olarak, sabit ve doner kanatlar i¢in ug¢ iifleme etkisinin deneysel ve sayisal bir
arastirmasini tarif etmektedir. Yazarlar, sadece ug iiflemesinin vorteksi yaymakla
kalmayip, ayn1 zamanda ug¢ girdabin1 disar1 dogru dagitarak, kanatta veya yarigapta
etkili bir artisa neden olabilecegini bulmuslardir. Ingiltere, Bath Universitesi'nde
Margaris ve Gursul (2004) [185] tarafindan ug iifleme tiizerine yapilan son testlerde.
aragtirmanin temel amaci, pala-girdap etkilesim giiriiltiisiinde bir azalmay1 saglamak
iken, aktif tifleme tekniklerinin performans ve orta kontrol yiikleri lizerinde gelistirici

potansiyeli goriilmiistiir.
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Sekil 1.53 : EC155, Allongue (1999) [181] i¢in sessiz Pala.
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Sekil 1.54 : Ucu Girdap, McAlister, Tung ve Heinech (2001) [183]'y1 degistirmeye yonelik
girisim Ornekleri.
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Sekil 1.55 : Yuva Vorteksinin Laminar I¢ Alanimin yuva ¢ikislarinda olusturulan tiirbiilanslh
vortexlerin eylemiyle ¢6ziilmesi yonteminin gosterimi, Han ve Leishman'dan (2004) [186].

Han ve Leishman (2004) [186], u¢ girdapin1 yaymak i¢in dogal iifleme kullanan bir
Ug tasarimi ortaya atmistir. Palanin 6n kenarindaki bir dizi ag¢iklik, ucun kenarinda
cikiglara agilir, boylece hava girdabin yakin oldugu yere enjekte edilir ve bu nedenle
Sekil 1.53'da gosterildigi gibi ug girdabina girer. Han ve Leishman, ug vortekslerinin
miikemmel akis gorsellestirme ve LDV oOl¢limlerini, model 6lgekli bir rotor iizerinde
iflemeli ve lifleme olmadan yaptiginda azami girdap hizinin yaklasik tigte iki oraninda
azaldiginm1 ve cekirdek boyutunun iki ila ii¢ kat arttigini, giicte ise artisin ylizde iigten

az oldugunu gérmiislerdir.

Doner kanatli arag tasarim degerlendirme problemlerine yliksek ¢oziiniirlikli CFD
yontemlerini uygulamaya calisirken, vorteks olusum siirecinin ve ize girdaplarinin
yoriingesini ekonomik olarak tahmin edebilmek oOnemlidir. Pratikte, ¢ekilen
vortekslerin ¢evrim kuvveti, dogal (viskoz) difiizyonla yavas yavas azalir ve CFD i¢in

temel zorluklardan biri, sayisal etkilerden dolay1 hizlanmig diflizyondan kaginmaktir.

Yedinci mertebe mekansal olarak dogru ENO ydnteminin kullanilmas1 Hariharan ve
Sankar (1999) [187] tarafindan uygulanmis ve etkin girdap yakalamada yararlar
degerlendirilmistir. Hareketli, izleme, asir1 grid teknigi kullanilmistir. Bir pal arkasi ug
girdabini hesaplamak i¢in besinci mertebe sema kullanilmis ve eksenel momentumu
yakalamanin 6nemi vurgulanmistir. Yiiksek mertebeden semanin ug vorteksini 180
derecede % 10'dan daha az yayilimda yakalayabilecegi ve bir kanat ucu girdabi i¢in
50 veter uzunlugunda bir mesafede ihmal edilebilecek seviyede bir girdap yayilimi

ile hesaplandigi ileri siiriilmistiir. Hariharan (2002) [188] tarafindan daha sonraki bir
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makalede 5. ve 7. Mertebe semalar iizerinde daha fazla calisma yayinlanmstir.

Daha yiliksek mertebeden bir sema, en az Orgii noktalarina sahip bir arka vorteks
yakalayabilse de, bu yontemler en iyi Kartezyen Orgii lizerinde ¢alisir. Bu, rotorun
uyardirdigr girdaplari takip etmek icin asir1 bir 6rgii kullanmanin gerekliligini gosterir
ve bu siire¢ baz1 zorluklar ortaya ¢ikarabilir. Bagka bir alternatif, daha uzun ¢alisma

stireleri talep eden ¢ok ince bir 6rgii kullanmak olacaktir.

Tang ve Baeder (1999) [189], askidaki e rotor i¢in gelistirilmis bir Euler yontemi sunar
ve sonuglari, ticiincii mertebeden bir yontem kullanarak Baghwat ve Leishman
(1998)[165] verilerine kars1 dogrularlar. Hem 6rgii tiretiminde hem de akis ¢oziictideki
geligmeler, birinci pala gegisinden once viskoz difiizyonla ayni seviyede sayisal bir

difiizyonu ortaya koymaktadir.

Hall ve Long (1999) [190] dordiincii dereceden bir Euler semasi kullanir ve NASA
CFL3D kodu ile karsilagtirirlar. Simiilasyonlarinin, diisik difiizyonunun
Devenport’un (1996) [191] kanat ucu girdabinin gelismesindeki deneysel verilere

yakin bir yoriingeyi izleyen daha giiclii bir u¢ girdap olusturdugu gosterilmistir.

Helikopter rotorlarinin hesaplamali modellemesi {izerine Strawn tarafindan cesitli
makaleler sunulmustur. Ahmad ve Strawn (1999) [192], askidaki bir rotorun Navier-
stokes CFD analizini asir1 bir 6rgii kullanarak sunar ve sonuglari, Caradonna ve
Tung'un dikdortgen uglu palast ve DNW tiinelindeki UH-60 model rotor testleriyle
Lorber (1991) [193] karsilastirir. Yiiklenme, i¢ tarafta diisiik ve ugta fazla tahmin
edildi. 2001 tarihli Strawn ve Djomehri [194] makalesinde, askidaki rotoru ve iz
aerodinamigini tartisilir ve grid hassasiyetini kontrol etmek i¢in 10,6 milyon nokta ve
64 milyon noktadan olusan aglar kullanilmustir. iz bdlgesi daha fazla nokta ile daha iyi
¢oziilmesine ragmen, performans sonuglar 6zellikle ag noktalarinin sayisina duyarl
¢ikmamaktadir. Yine, hesaplamalar siirekli olarak rotor ucunun yakinindaki tagimay1
fazla tahmin etmistir. Hesaplama ve test sinir kosullarindaki farkliliklar, VVorteks
cekirdek biiytikliigii gibi diger faktorler olmasina ragmen, bunun bir vortisite gocii
mekanizmasindan kaynaklandig1 ve vorteks ¢ekirdek boyutunun yanlis tahmin edilmis
olabilecegi one siirlilmiistiir. Vorteks ¢ekirdek boyutu, u¢ girdab1 bdlgesinde lokal
orgli yogunlugundan veya tiirbiilans modelinin se¢iminden etkilenebilir. Strawn ve
Djomehri (2002) [195], palalar iizerinde yiiksek ¢oztiniirliikte yapilandirilmis katmanli

orgiileri kullandilar ve rotorun iz ve dis sinir konumlarindaki 6rgii ¢oziiniirliiglini
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sistematik olarak degistirdiler. Kullanilan ¢6ziicii 4. mertebedendir, ama yine de, ug

bolgedeki tasima hala fazla tahmin edilmektedir.

Birlesik Krallik'ta, ileri ucus simiilasyonlari i¢in kayar bir 6rgii (rotor diizleminde)
kullanmanin teknigi gelistirilmistir. Pala yalpa degisimi, ¢arpitilmig orgii araciligiyla
elde edilmektedir. Bu teknik, programlama kolayligi ve potansiyel olarak daha fazla
dogruluktan dolay1 Helikopter Coklu Blok kodunda (HMB) benimsenmistir.

Brocklehurst (2000) [196] ve (2003) [197], aymi zamanda ticari bir kod olan
FLUENT 1 kayan orgii yaklasimini bir 2D profil ve ileri ugusta ¢esitli azimutlarda bir
rotor palasi i¢in sanki daimi ¢oziimler elde etmek i¢in kullanmigtir. Azimuth
pozisyonu, rotorun donme ekseni ile hizalanmig biiyiik bir silindir kullanilarak kontrol
edilmistir. Ancak palanin gerekli adim agisi, palay (silindirik) donme ekseni etrafinda
bir yerel silindirik 6rgii iginde dondiirmek suretiyle ayarlanmistir. Palanin sabit bir
orgii icine kapatilmasi, akisin ve Iz’in &rgii sinir boyunca iletimi fikri, dogruluk kaybi
olmadan yapilabilecek bir fikir ortaya koymaktadir. Bu teknik ayrica, bozulmus
(deformed grid) orgii tarafindan barindirilmasi gereken bozulma miktarini da en aza
indirecektir. Ciinkii dongiisel hiicum agis1 doniisii (cyclic pitch rotation) kayan orgii
ile temsil edildiginden ve sadece pala sapmalar1 6rgii deformasyonuyla temsil edilmesi
gerekecektir. Donen palalar i¢in zaman agisindan dogru bir ¢oziime kadar
genisletilebilecek bu test senaryolarinda yeterli hesaplama kaynagi mevcut
oldugundan, Euler ¢6ziimii (ekonomi i¢in) ve yapilandirilmamig bir 6rgii (kolaylik
saglamak i¢in) kullanilmistir. Bununla birlikte, ¢ok daha ince, yapilandirilmis bir 6rgii

tercih edilebilir.

HMB i¢indeki mevcut deforme 0Orgii semasi, blok sinirlarinin genel bozulmayi en aza
indirgemesine izin vererek genis aralikli yer degistirmeleri isleyebilir ve boylece orgii

kalitesini koruyabilir.

Bununla birlikte, sadece rotorun dinamik sapmalarini bilmek 6nemli olmakla kalmaz,
yiikler dogru bir sekilde belirlenebilir, fakat ayni zamanda ucun aerodinamik
tasariminin dinamikleri nasil etkiledigini anlamak gerekir. Maier ve Abrego (2000)
[198], bir model rotorun acroelastik stabilitesini, ok agili kesik bir ug ile tartigir ve

CAMRAD-II'nin dinamikler agisindan iyi bir korelasyonunu saglar.

Acikea, rotor ve pala sapmalarinin trimi, ileri ugusta biiyiik 6nem tasimaktadir, ancak

ozellikle de burulma olmak iizere pala sapmalari, aski simiilasyonlarinda da 6nemli
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olabilir. Beaumier, Chelli ve Pahlke (2001) [162], askidaki bir rotorun performansini
hesaplamis ve ug bolgedeki yiiklemeyi iyilestirmek icin aeroelastik burulma sapmasini

dikkate almislardir.

Yang ve Zhuang (2000) [199], bir rotorun hoverda sayisal simiilasyonunu tartisirlar ve
Caradonna ve Tung ile karsilastirirlar. Yang, 8 derecede tasima durumu igin vorteks
difiizyon probleminin {istesinden gelmek i¢in vorteks modelinden bir a¢1 diizeltmesi

sunar.

Sekil 1.56 : Sacak desenler ERATO Palasinin seklini gosterir, Muller ve arkadaslari (2000)
[200].

)

—

Sekil 1.57 : ONERA 7AD ve ERATO Palalarinin karsilastirmasi, Beaumier ve Delrieux
(2003) [201].

{[ERATO!

Hesaplamali yontemler gelistirilmeye devam ederken, yiiksek kaliteli test verileriyle
karsilastirmaya ihtiyag vardir. Faz-¢oziimlemeli stereoskopik PIV yontemi, bir model
helikopterin Iz bdlgesini 6lgmek icin Martin (2000) [202] tarafindan kullanilmistir |,
Bhagwat ve Leishman (2000) [203,204] ise. baglh ve g¢ekilen sirkiilasyonu
Olemiislerdir. Askidaki rotorunun iz bdlgesinin yiiksek ¢oziliniirlikli Ol¢timleri,
Martin ve arkadaglar1 (2001) [205] tarafindan LDV kullanilarak rapor edilmistir. Bu
bilgi, iz yapisinin olusturulmasinda 6nemlidir ve hem yiiksek mertebeli hesaplama

tekniklerinin hem de giiriiltii ve performans tahminleri igin serbest iz yontemlerinin
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gelistirilmesini desteklemek igin iyi bir veri tabani saglar. Iz bolgesinin stabilitesi de

Bhagwat ve Leishman (2000) tarafindan ¢alisiimistir.

Avrupa'da riizgar tiineli ¢alismalar1 da gergeklestirilmis ve diisiik giriiltii rotor palasi,
iki tarafl1 bir projeksiyonda, Muller, Pengel ve van der Wall (2000) [200], ONERA ve
DLR tarafindan DNW tiinelinde tasarlanmig ve test edilmistir. ERATO rotorda pala
ileri dogru kivrilir ve ana ok agisi i¢ tarafta yaklasik % 75 baslar. Son derece
sivriltilmis pala planformu, Sekil 1.54 ve 55'de gosterildigi gibi, yaklasik 25 derecelik
bir ac1 ile geri ¢ekilir. Ugta, pala, ilerleyen pala ucu Mach sayisina bagli olarak ok
acist siirli oldugundan sok yeniden olusturma riskini alarak ¢eyrek veter eksenine dik
sekilde basit olarak kesilir. Bu tiir bir plan formunda, burulma sehimi énemlidir ve
yayinda, gerinim dlger verilerinin analizini ve ayni zamanda, Yansitilmis Orgii
Yontemi (PGM) olarak da bilinen, Girisimci Olmayan Optik Sagak Korelasyon
yontemini (FCM) tarif eder. Bu pala tasariminin amaci, 2003 ERF yayminda [201]
Beaumier ve Delrieux tarafindan tarif edilen pala-girdap etkilesimi (BVI) giiriiltiisiinii

azaltmaktir.

Pahlke ve Chelli (2000) [206], Fransiz / Alman CHANCE programi araciligiyla, ileri
ucusta ¢ok kanatli rotorlar i¢in CFD yontemleri gelistirmis ve 7A (dikdortgen uglu) ve
7AD (parabolik uglu) rotorlarin sonuglarin1 S1-Modane tiineli testlerinde elde edilen
verilerle karsilastirmigtir. Palalar burada rijit olarak kabul edilir ve kimera teknigi, pala
ile hareket ettiren bir orgii ile palayr ¢evreleyerek ve arka plan orgiisiiyle ortiismek
suretiyle nispi pala hareketine izin vermek ic¢in kullanilir. Sonuglarin rotor trim
degisiklikleriyle ve aero-clastik sehimleri dikkate alarak gelistirilebilecegi sonucuna

varilmistir.

CFD yontemlerinde uzmanlik siirekli olarak gelistikge, tam bir helikopter
simiilasyonu daha iddial1 bir hedef olmustur. Avrupa'da, ONERA ve DLR arasindaki
isbirligi Sides, Pahlke ve Costes (2001) [207] tarafindan bildirilmistir. Burada amag
CFD yontemlerini gelistirmek ve Euler / Kirchoff yontemlerini kullanarak ytiksek
hizli impulsif aero- akustik tahminleri gelistirmektir. Taraflar ayrica, Navier Stokes
kodlarmin, sinir tabaka gecisinin etkileri de dahil olmak {izere, helikopter govdeleri
etrafindaki akisin tahminine uygulanmasin tarif etmektedir. Bu calisma, CHANCE
(Komple Helikopter Advanced Computational Environment) i¢in temel
olusturmustur. DLR FLOWER kodu iist iiste binen orgiilerden yararlanirken,
ONERA'daki ELSA yazilimi hareketli orgiileri kullanir.
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Sekil 1.58 : D’Alascio tarafindan analiz edilen ATR palasinin resmi (2001) [208].

Fransiz / Alman CHANCE programindaki CFD yontemlerinin gelistirilmesi ve
uygulanmasi da D’ Alascio (2001) [208] tarafindan agiklanmistir. ELSA yazilimi, eski
ONERA modellerini CANARI, FU3M ve WAVES ile birlestirirken, FLOWER DLR
tarafindan daha da gelistirilmistir. Yayin, ileri Teknoloji Rotoruna (ATR) odaklanir ve
ATR-A rotoru analiz konusudur, bakiniz Sekil 1.56. Bu rotor, yaklasik % 85 R'deki
veterin kok veterinden daha genis olmasi ile kiiclik bir ters sivrilmeye sahiptir ve
ucun ok agili 6n kenar ile konik parabolik bir planformu vardir. Firar kenar1 hafif
ileriye dogru bir ok agis1 6zelligine sahiptir ve palamin ucu referans eksenine kare
seklinde kesilir. Boyle bir pala ucunun diisiik burulma yiikleri olacaktir. Kullanilan
profiller, orta aralikta ONERA OA-4 serisi ve 3 serisi OA312'dir. Profil kesiti, kokte
% 15 kalinlhigindadir ve ug bdlgesinde kalinlik, % 9 da % 7 oranina incelir. Bu ince
profiller, ok agis1 biiyiik olmadiginda ilerleyen pala sikistirilabilirligi ile bas etmek i¢in
gereklidir ve gerileyen pala {izerinde erken bir tasim kayb1 saglayabilir. Bu egilim, %
75-85 R bolgesinde yeterli pala alaninin kullanilmasiyla hafifletilebilir. Sivrilen
parabolik uglu bir paladan aski durumunda yliiksek bir Figure of Merit beklenebilir.

Pahlke ve van der Wall (2001) [209] zayif akiskan-yapi baglasimini (coupling)
tanitmiglar, 7A ve 7AD izole rotorlarini Chimera orgiileri ile FLOWER kodunu
kullanarak test senaryolar1 sunmuslardir. Bu gelismis ¢6ziim ile iki pala seti arasindaki
performans farki oldukga iyi tahmin edildi. Daha sonraki bir makalede, Pahlke ve van
der Wall (2002) [210], yiiksek hizli ugusta ¢ok kanatli rotorlar igin zayif akiskan-yap1
baglantisinin kullanimu ile ilgili ilerlemeyi rapor etmekte ve esleme kullanildiginda

cok daha geligmis faz anlagmasinin deney ile uyustugunu gostermektedir.

Stuttgart Universitesi'nden Pomin ve Wagner (2002) [211] da, askidaki rotor
durumunda bir Navier-Stokes yontemi uygulamis ve 7A test verisi ile karsilastirilmis
veileriye dogru ugusta, tam helikopter problemini kapsayacak bir Chimera rgiistiniin

kullanimi gelistirmislerdir.
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ONERA ve DLR'nin birlesik ¢abalari, iyilestirilmis rotor kanatlarinin gelistirilmesinde
ECF ve ECD'yi desteklemek icin kullanilir. ATR palasinin EC145 {izerine
uygulanmasi, Humpert ve Schley (2001) [212] tarafindan tarif edilmistir. ATR pala
konfigilirasyonunun detaylar1 Sekil 1.57 ve 58'te gosterilmistir. Benzer bir ug¢ sekli
(paralel veter kanadi iizerinde) ayrica Siiper Puma'nin (Faury (2001) [213]) yerine
gecen EC725 askeri helikopterde, EC225 sivil helikopterde kullanilmistir.

Avrupa'daki ¢abalara paralel olarak, Japonya'dan ATIC ekibi, DNW riizgar tiinelinde
bir dizi testte rotor tasarimi, performansi, yiikleri ve giirtiltiilerine iliskin bir arastirma
programi yiiriitmistiir, Kondo ve ark (1998) [214], Bkz. Sekil 1.59'de. Bir dikdortgen
pala, 6n kenarin yani sira arka kenarn ileri ofseti ile birlikte bir BERP-tipi uca sahip
ATI rotoru ile karsilastirilirken, AT2 rotoru, ileri offset olmaksizin ve 20 derece
anhedral ok agili uca sahiptir. Sato (2001) [215], Sekil 1.60. AT-2 ucunda veterde
kiiciik bir artis olacak sekilde hiicum kenar1 ok agis1 ve diiz ok agil1 firar kenar1 vardir.
Bu u¢ sekli, Ucun yiiksek oranda sivriltildigi NH-90 tarzi rotor kanadi ile tezat

olusturur.

Murashige ve arkadaslar1 (2001) [216] tarafindan 6zetlenen ikinci test serisinde ana
hedefler giiriiltii ve Yiiksek Harmonik Kontrol (HHC) idi. Akim alan1 PVI verileri
toplanmis ve sonraki analizlere yardimei olmak icin pala sapmalart da Ol¢lilmiistiir.
Sonuglar CAMRAD-II ve ¢oklu kanatli bir CFD ileri ugus analizi ile karsilagtirilmis
ve AT-2 rotoru igin tork azaltilmistir. Sabit Seviye ugus giiriiltiisii azaltildi ancak, bu
ok acili, anhedral uglu rotor i¢in BVI giiriiltiisiinde bir artis oldu. BVI giiriiltiisiiniin
anhedralden kaynaklanan ikiz girdaplara bagli oldugu ve bunun anhedralin
kaldirilmasiyla iyilestirilebilecegi ileri siiriilmiistlir. Bu sonug¢ u¢ tasariminin ve BVI

probleminin karmasikligini sergiler.
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Sekil 1.59 : Humpert ve Schley'nin Detay Tasarim Ozellikleri (2001) [212].

Profile OA415 0OA312 0OA312 0A409 OA407
Thickness 15 % 12% 12% 9% 7%

Station 1 2 34 5 6 7

% joi L0
Quarter Chord Line i i
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riR

Sekil 1.60 : Humpert ve Schley (Aerodinamik Diizeni) (2001) [212].

A:AK100D
A B: Transition
C: AKO8OA

Sekil 1.61 : AT1 Palasi, Kondo (1998) [214].
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Sekil 1.62 : Sato Tarafindan Tanimlanan AT2 Palas1 (2001) [215].

Ikinci ATIC model rotor testine dayanan Japon rotor aerodinamik ve akustik kestirim
yontemlerinin daha da dogrulanmasi Kondo ve arkadaslari tarafindan (2000)
bildirilmistir [217]. Performans, akustik ve akis gorsellestirme testleri Murashige

(2000) tarafindan ayrintili olarak raporlanmistir (200)[218].

Ayrica Japonya'da yeni bir Canard Tip konfigiirasyonu Ota ve arkadaslar1 (2001) [219]
tarafindan One stirlilmiistiir. Canard Tip, ana palanin hiicum kenarinda ve firar
kenarinda dikddrtgen tagima yiizeylerine sahip bir model rotor tizerinde test edilmistir
(Sekil 1.61). 2.5 dbA'lik bir giiriiltii azalmasi bildirilmistir (Westland Vane Ucu i¢in
5.6 dB ile karsilastirildiginda). Bu bir ucunu gelistirmeye ¢aligmakla ilgili temel
problemlerinin dogasi, ilerleyen ve gerileyen pala performansi arasindaki zorlu
tasarim uzlagmasidir. Bu nedenle, Ota’nin Canard Ucu kontrol edilebilen kanatcik
kullanir. Bununla birlikte, aktif kontrolde bile, Canard ucunun basit dikdortgen sekli

muhtemelen performansta bir miktar azalma yaratabilir.

Gecmiste, ayrintili bir hesaplama yonteminin olmamasi, bir kanat¢ik (lar) in ilave
karmasikligi ile palalarin kapsamli bir degerlendirmesini imkansiz kilmistir. Bu tiir
yapilandirmalar, yukarida belirtildigi gibi, genellikle akustik tizerine odaklanmis
deneysel arastirmaya konu olmustur. Bununla birlikte, ilerleyen ve gerileyen pala
performansinin feda edilmemesi durumunda ¢oziilecek bazi zor tasarim sorunlari

vardir.

Vane Tip konsepti, 90'l1 yillarin ortalarinda, BERP ucuna bir kanat ekleyerek bir adim
daha ilerletildi ve Westland riizgar tiinelinde Broklehurst tarafindan birkag tasarim test
edildi. Bu ¢alisma, Ug¢ Girdabinin Ok Ag¢ili Ugta Ayristirilmasi (1999) [220] ismi ile
patentlendirildi. Firar kenarinda ek bir ug¢ girdabini1 yapmak i¢in dikey uglu bir kanatcik
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kullanilan KBERP isimli benzer bir tasarim, Hwang, Joo, Pike ve Perry (2001) [221]
tarafindan tanimland: (Sekil 1.62), fakat bilindigi kadariyla bu ug tretilmemistir.
Loftus (2004) [222]'da tarif edildigi gibi 'yeni uygun fiyatl' Apache blade i¢in Sekil

1.63'de gosterilen ok agili sivrilen bir ug tercih edilmistir.

Curtiss (2003) [223], S-61 i¢in 'Carson' yedek ana rotor palalarinin gelistirilmesini
rapor etti. Curtiss, merkezka¢ ve kontrol yiik kisitlamalarinin i¢inde kalmak igin
tasarima birkag kii¢iik ayrint1 eklemistir. Yeni rotor kanadi, 12 derece biikiim (8
dereceden fazla), NASA Langley RC serisi profil ve ok agili sivriltilmis uglar
kullanir, bkz. Sekil 1.64. Aski performansi gelistirmede analiz Quackenbush’un
(2000) [271], EPIC serbest iz kodu kullanilarak yapilmistir. Bu rotor modeli, yiikleme
dagilimi i¢in tasima yiizeyi ¢ézlimiine baglanan bir serbest iz metodolojisi kullanir.
CHARM kapsamli rotor analiz kodunda kullanilan bu yiiksek dogruluklu serbest-iz
modelindeki son gelismeler Wachspress, Quakenbush ve Boschitsch (2003) [225]
tarafindan tarif edilmistir. Son 20 yil boyunca, serbest-iz metodu, sayisal olarak
verimli ve model parametrelerini konfigiirasyondan konfigiirasyona ayarlamak
gerekmeden 'ilk prensip' serbest vorteks metodu saglamak igin tasarlanmistir. Yontem
ayrica dinamik birlestirme igerir ve rotor yiikleri, BVI tahminleri ile iyi bir uyum
gostermistir. Bununla birlikte, indiiklenen hizlarin etkin hesaplanmasi agik bir avantaj
iken, bu tir modellerin tiimiinde ortak olan bir zayiflik alani, u¢ bolgedeki

sikistirilabilir viskoz akisin yeterli bir sekilde temsil edilmesi zorlugudur.
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Sekil 1.63 : Canard Tipinde ikiz Dikdértgen Ug Vanes, Ota (2001) [219].

Sekil 1.64 : ileri BERP ucu, Hwang ve arkadaslar1 (2001) [221].
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Sekil 1.65 : Loftus'dan (2004) [222] Apache Blade igin geriye agili ug
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Sekil 1.66 : S-61'in Carson Yedek Palasi, Curtiss (2003) [223].

Ug¢ bolgesinin  detayli aerodinamiginin tam olarak anlasilabilmesi i¢in, model
rotorlarda ya da sabit kanatli modellerde kolaylik saglamak amaciyla riizgar tiineli
testlerine siklikla basvurulmustur. kinci durumda, diisiik hizli statik sabit kanath
testler ekonomik olarak endiistriye, bir u¢ seklin karakteristigine kiyasla yararli bir
bakis agist ve sonuglarin doner kanatlara uygulanmasi siirecinde de analiz
yontemlerinin dogrulanmasi i¢in veri saglar. Robinson and Brocklehurst (2008)
[168] cok ¢esitli ug sekillerini kapsayan birkag riizgar tiineli testleri ger¢eklestirmistir.
Bunlar Sekil 1.65’de gosterilen BERP-IV ucunun gelistirilmesinin bir pargasi olarak
yapilmistir. Bu sabit kanathli rlizgar tlineli testleri, Sekil 1.66 'de gosterildigi gibi
ilerleyen pala aerodinamik karakteristikleri ve tasima kaybi karakteristikleri i¢in

kurgulanmigken daha sonra hesaplama aracglar1 kullanilarak da degerlendirilmistir.

Daha sonra, Sekil 1.67'de gosterildigi gibi, BERP-IIl ve BERP-IV'in Aski
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Performansi, Helikopter Cok-Bloklu Kodu (HMB) Navier-Stokes ¢oziiciisii

kullanilarak karsilastirilmistir.

CFD kodlarinin dogrulanmasi igin bir rotor yerine bir kanadi test etme fikri, test
kosullarinin daha kolay kontrol edilebildigi ve bu yiizden sinir kosullarinin dogru
olarak bilindigi, pala ekseni i¢inde salinim yapan veya rampa yapan bir kanada ait

daimi olmayan durum i¢in 6zellikle kullanighdir.

BERP IV Tips .
Developed from
BERP Il

Novel BERP IV
Tip Shapes

Contemporary
Tip Shapes

Sekil 1.67 : Riizgar Tiineli'nde Sabit Kanatlar Olarak Test Edilen Rotor uglar1 [168]
BERP-IV Programi Robinson ve Brocklehurst'den (2008)[168] Duragan Ozelliklerini
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Sekil 1.68 : BERP-IV'iin erken tasarim agamasinda (2008) [168].
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Sekil 1.69 : Hover'da HMB, BERP-III ve BERP-IV uglarinin karsilastirilmasi (2008) [168].

Piziali'nin 90'h yillarin baglarindaki ¢alismasi daha once referans olarak verilmis,
ancak diger ¢alisanlar, dinamik tasima kayiplarina daha derin bir bakis saglamak ve
CFD dogrulamasi i¢in veri saglamak ic¢in benzer testler gerceklestirmislerdir.
Piziali'nin dikdortgensel bir ug lizerindeki gabalari sonrasinda testler, Fransa LABM'de
Berton, ABD'de Ramaparian tarafindan ve Glasgow Universitesi'nde dis kenar yiiksek

ok acil1 Uclar1 da iceren bir dizi ug sekliyle gerceklestirilmistir.

Rampa hareketi yapan {i¢ tip kanat ucunun kararsiz tagima kaybi 6zellikleri deneysel
olarak Coton, Galbraith ve Green (2001) [226] tarafindan incelenmistir. Bunlar
arasinda dikdortgen bir ug, ok agil1 bir u¢ ve bir delta kanadi bulunmaktadir. Deneyler,
helikopter palalarinin dinamik tasima kaybi karakteristiklerini daha iyi anlama
ihtiyacin1  karsilamak i¢in yapilmistir. Karsilastirma yoluyla, delta kanadindaki
dinamik tagima kaybi, vorteks kirilmasmin ileriye dogru hareketinde ilerleyen bir
gecikme ile karakterize edilirken, dikdortgen ve ok agili kanatlar ug girdabi sistemi
ile etkilesime giren gii¢lii bir dinamik tasima kaybi vorteksi olusturdu. Calismda,
dinamik tagima kayb1 sirasinda vorteks sisteminin gelismesinin ug¢ planformuna biiyiik

Olctide bagimli oldugu sonucuna varilmistir.

Coton ve Galbraith (2003) [227],tarafindan Dikdortgen palada dinamik tasima kaybi

ve girdap "Omega" nun yayillma mekanizmasi deneysel bir ¢alismada tarfilenmistir.

Kore'de, Chang ve Park (1999) [228], salinan bir palada bir u¢ girdap sarmalinin
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deneysel bir ¢alismasini gerceklestirmislerdir. Bu ¢aligmada ilgi, kanat yiikiine degil,
uc girdabinin yapisina odaklanmaistir. Yazarlar, salinim dongiisii sirasinda tegetsel hiz,
aksiyel vortisite, atak acisina kars1 u¢ girdap sirkiilasyonu ve vorteks merkezinin
hareketi i¢in sonuglar sunmaktadir. Yiikselme sirasinda, aksiyal hiz agig1 artarken
eksenel hiz defektinin alan1 ¢cok daha biyliktiir ve eksiklik asagi-vurus sirasinda
onemli Olciide daha kiigliktiir. Kanat ucu girdabinin etrafindaki tiirbiilans siddeti,

asagi-vurus Sirasinda yukari-vurusa gore ¢cok daha fazladir.

Berton (2003) [229], TSAGI, Moskova ile LABM, Marseilles Fransada ortak
iistlenilen model rotor testleri aragtirma programi gerceklestirilmistir. Farkli ok agis1
ve ug sekillerine sahip askidaki rotorlar1 analiz etmek igin iki serbest-iz metodu
kullanilmistir, Sekil 1.68. Calismada, yontemlerin ¢ok verimli oldugu ve ok agili uglu
palalarin oldugu durumlar harig, test ile iyl bir uyum oldugu sonucuna varilmistir.
Dolagim dagilimindaki farkliliklarin, vorteks bdlgeleri ve uzak iz bdolgesi anlik

hizlarinin tistesinden gelmek icin analizin gelistirilmesi gerekmektedir.

Schreck (2002) [230] ayrica, sicak tabaka gostergelerinden elde edilen kayma
gerilmesinin 6l¢iimlerinden sinir tabaka ayirilma mekanizmasini incelemek icin bir 2D
NACAO0015 profil iizerinde testler gergeklestirmistir. Ramaprian (1998) [231],
Salinimli Dikdortgen Kanatin arkasindaki ug¢ girdabinin yakin alaninda belirleme
testleri gerceklestirmistir. HMB kodunun kullanilmasiyla, Spentzos ve arkadaslar
(2004) [232], kararsiz hesaplamalar yapmislardir ve Ramaprian ve Shreck, Beedy
(2003) [233]iin yunuslayan kanat testleriyle karsilagtirildilar. BERP ucu igin de

benzer hesaplamalar yapilmistir.

Helikopter Cok Bloklu (HMB) kodu, halihazirdaki profil, kanat ve rotor verilerinin
¢ogu icin Barakos ve digerleri (2005) [234] tarafindan ERF makalesinde 6zetlendigi
gibi kapsamli bir sekilde dogrulanmistir.

Askidaki vorteks Ol¢timleri de dikdortgen, sivrilen, ok acili ve alt kanat uglar1 dahil
olmak tizere ¢esitli ug sekilleri igin Martin ve Leishman (2002) [235] tarafindan
gerceklestirilmistir. Belirtilen baglica farkliliklardan biri, belirli bir ug sekli i¢in iz
geometrisindeki degisimdir. Sivrilen wug, ilk girdap hizim1 azaltmis, radyal
konveksiyonu arttirmis ve eksenel konveksiyonu azaltmistir. Alt-kanat ve ana
girdaplarin birlesmesi daha az tutarl bir vortikal yap1 olusturmustur. Black-Hawk stili,
sabit veterli ok acili (kesik) u¢ geometrisi nedeniyle % 100 yar1 ¢aptan disarida bir ug
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girdabin1 olusturmus ve vorteks c¢ekirdegin hem radyal hem de eksenel
konveksiyonunu azaltmistir. Ne yazik ki herhangi bir itme giicii ve gii¢ 6l¢timii

olmadigindan ug seklinin performans iizerindeki etkisi dogrudan tespit edilememistir.

ROTORS TESTED IN THE
EXPERIMENT AND CALCULATION
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Sekil 1.70 : Deney ve Hesaplamalarda Test Edilen Rotorlar, Berton (2003) [229].

Aski durumunda ug girdabinin olusumu, kare ve kesik profil seklindeki iki farkli ug
kenar1 tasarimi i¢in sayisal olarak hesaplandi. Kang ve Kwon (2000) [236], viskoz ve
inviscid hesaplama sonuglarini karsilastirilmak i¢in, yapilandirilmamis 830.000 hiicre
orgiisii ile mesh iyilestirme teknigi kullandilar. Ozellikle giiglii sokla indiiklenen
ayirilmalarin meydana geldigi yerlerde Viskoz etkilerin dahil edilmesinin, transonik
u¢ Mach sayilart i¢in ylizey basinglarin1 ve pala hava yiiklerini énemli 6l¢iide
etkiledigi sonucuna varmiglardir. Ug girdabinin olusumu sayisal olarak arastirilmis,
birincil ve ikincil u¢ girdaplarmin bir vorteks yuvarlanma tabakasi ile ¢iftlenerek tek
uclu bir girdapta birlesmis oldugu agiga ¢ikarilmistir. Yapilandirilmamis orgii, bazi
orgii baglilik sorunlar1 devam etse de, daha once kullanilmis olan yapilandirilmis

orgiiye 'gliclil’ bir alternatif olarak goriilmiistiir.

82



Vortisite kisitlama yontemleri Morvantin (2003) [237] ¢alismasinda 2 Boyutta ve
Tsukahara ve arkadaslari (2002) [238] tarafindan bir kanat igin test verisi ile
karsilastirilan 3 Boyutlu aski akislari ile temsil edildigi ¢alismada dikkat gekmektedir.
Biava ve Vigevano (2003) [239] ayrica Donerkanatlar’a uygulanan vortisite sinirlama
tekniginin bir degerlendirmesini yapmis, akis alaninin daha iyi bir sekilde temsil
edilmesine ragmen, uygun bir sinirlama parametresini otomatik olarak belirlemek igin
daha fazla calismanin gerekli oldugu sonucuna varmislardir. Sikistirilabilir akista
vortisite hapsi i¢in sayisal bir yontem de Hu, Grossman ve Steinhoff (2002) [240]

tarafindan sunulmustur.

Wenren (2003) [241], vortisite hapsedisini, bagli vortisite yayilimini, helikopter
govdesi gibi karmasik cisimler iizerindeki akisin tahminine ve ayrica komple bir
helikopter konfigiirasyonu i¢in konveksiyon girdabina mahsus vakalara uygular.
Vortisite kisitlama teknikleri, mantiksal veya Lagrange isaret dizileri ihtiyacini
ortadan kaldirir ve Wenren'e gore, olusan vorteks iplikcikleri sayisal ayrilma

olmaksizin yayilabilmektedir.

ONERA'da, Canonne ve arkadaslar1 (2002) [242], hoverda izole bir rotorun izini daha
1yi yakalamak i¢in silindirik ag orgiisii iyilestirmesini tarif etmislerdir. Hesaplamalar
ayrica, Chimera asir1 orgiileri, silindirik arka plan alaninda rotor kanatlarini igerecek
sekilde kullanmustir. Ikincisi daha sonra, u¢ vorteksini yaklasik 600,000 noktal1 bir
380 derece orgii lizerinde yakalamak i¢in periyodik olarak adapte edildi. Pomin ve
Wagner (2002) [243], ayn1 zamanda, u¢ girdaplarini iz bolgesinde korumak igin

teknikler gelistirirler.

Yukarida agiklanan yliksek mertebeden CFD yoOntemlerine ve vortisite hapsetme
yontemlerine bir alternatif, Navier-Stokes denklemlerini Brown (2000) tarafindan

sunulan bir vortisite koruma formunda yeniden diizenlemektir.

Bu hesaplama yontemi, baglangigta Glasgow RASCAL ucus mekanigi kodu i¢in bir
serbest-iz modeline alternatif olarak tasarlanmistir. Bununla birlikte, yontem, onu
hizlandirmak i¢in yapilan son girisimlere ragmen, hesaplama agisindan pahalidir ve
birincil formiilasyondaki sikistirilabilirligi ve viskoziteyi icermez. Vorteks Aktarim
Modeli (VTM) pala burulmasinin vorteks halkasi {izerindeki etkilerinin incelemesi,
Brown ve arkadaslar1 (2002) [244] ile Line ve Brown (2003) [245] tarafindan seyir
ucusunda kullanilan Vortisite Tagima Modelinin (VTM) kullanildig1 birkag makale
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yayinlanmistir. Ileriye dogru algalan ugusta vorteks halkasinin durumu ile ilgili daha

fazla ¢alisma Brown, Line ve Ahlin (2004) [246] tarafindan yayinlanmustir.

VTM, Iz bolgesinin ayrintili bir agiklamasin1 saglar ancak, palaya bagl dolasimi
saglamak icin bir tasima hatt1 veya tagima yiizeyi modeline dayandigindan belirli ug
tasarim Ozellikleri i¢in sikistirilabilirligin etkilerini yakalayamamaktadir. Bununla
birlikte, sozii edilen sinirlama modeli, Iz modelinin bir RANS ¢oziiciisiine

baglanmasiyla giderilebilir.

Multigrid TLNS3DR CFD kodu, Hu (2003) [247] tarafindan, ABD'de daha 6nceki
akustik caligmalarda test edilenleri animsatan cesitli u¢ sekilleri ile askidaki
devrilebilir bir rotoru modellemek i¢in kullanilmistir. Bunlar, bir Ogee-tipi ug, bir alt-
kanat ve bir 45 derece sivrilen ug ve bir dikdortgensel ug igerir (daha dnceki Sekillere
bakmiz). ki diisiik giiriiltiilii ug, daha zayif veya daha dagmik (¢ift) ug, girdaplar

tiretirken daha fazla gii¢ tiiketmistir.

Askidaki rotor performansinin sayisal optimizasyonu lizerine bir makale, LePape ve
Beaumier (2003) [248] tarafindan sunuldu. Burada yazarlar, 7AD rotoru iizerindeki
testlere kars1 yontemlerini ok agis1 verilmeden optimize edilmis bir eliptik u¢ ve veter
sivrilmesi olmayan sabit veterli ok acili ucu ve sonra bir anhedral ucu iizerinde
dogrularlar. OPT-2 konfigiirasyonlari, 6nceki paladan gelen ug girdab1 iizerinden uca
dogru asagiya kivrilmadan once dikdortgensel bir plan formunu koruyan bir tiir
anhedral kullanir (hoverda) (Sekil 1.69). Ardindan kii¢iik bir miktar anhedral ile
kavisli bir plan sekli elde etmek icin optimizasyon yontemini ERATO rotoruna
uygularlar. Nihai tasarim, u¢ bolgedeki azaltilmis yiiklemeye bagl olarak, askidaki

Figure of Merit degerinde dnemli bir iyilesmeyi gostermektedir.

CFD yontemleri tasarim ortaminda rutin olarak optimum bir ¢dziim aramak icin
kullanilacaksa, hem yiiksek ¢oziiniirliiklii hem de hizli ¢aligsma siireleri 6n kosuldur.
Daha hizli ¢alisma siireleri vaat ettigi diisiiniilen Iz problemine alternatif bir yaklasim,
Bhagwat, Moulton ve Caradonna'nin gomiili iz girdabi teknigidir (2004) [249] Sekil
1.70. Yazarlar, bir CFD simiilasyonu i¢ine konveksiyon hizinin, Biot-Savart yasasinin
dogrudan uygulamasiyla degil de tam potansiyel denklemlerin ¢6zlimii ile belirlendigi
sekilde kuvvetsiz bir vorteks yerlestirmenin ardindaki fikirleri aciklarlar.
Baslangigtaki kararlilik sorunlari, iz bolgesinde sabit dolasim siddeti ile arastirilirken

amag, (asag1 yonde) yayilan iz ¢6zlim yiikiiniin CFD yontemlerini rahatlatacak bir 'dis
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akig' temsili saglamaktir. Bahgwat tarafindan ortaya konulan yaklasim, yliksek
dereceli semalar1 veya vortisite hapsi yontemlerinin kullanilmasina daha ekonomik
¢Ozlim sunacak bir alternatif gibi goriinmektedir. Bu makale, 288.000 nokta orglisii
kullanan UH-60A rotoru i¢in bazi 6n performans sonuglari sunmaktadir. Bu yeni
yontem, aski1 durumu igin gelistirilmekle birlikte, ileri dogru ugusu kapsayacak sekilde

gelistirilmesi beklenebilir.

Hibrid CFD yontemlerinin, Aiken, Ormiston ve Young (2000) [250] tarafindan “Ames
Aragtirma Merkezi'ndeki Rotorcraft Teknolojisinin Gelecek Yonleri” nin bir
incelemesinde uygulanmistir. Aiken, bu tiir yontemleri kullanarak, u¢ seklindeki
iyilestirmeler yoluyla rotor performansinin optimizasyonu iizerinde ¢alismistir (Sekil
1-71). Aiken ayrica, gelecekteki donerkanat acrodinamik performansini arttirmak igin,
flap gibi kontrollii aerodinamik cihazlarin kullanimi yoniindeki egilimi de gormiistiir.
Flaplama ¢ogunlukla ugun i¢ tarafinda bulunurken, ideal profil 6zelliklerine daha
yakinsamay1 saglayacak sekilde bir flapin (veya baska bir cihazin) eklenmesi, daha

sonra, planform ve ug¢ seklinin se¢imi tizerinde bir miktar etkiye sahip olabilir, Sekil

1-72.

MD900 palasi iizerine monte edilen aktif bir kanat, kisa bir siire dnce, Boeing / NASA
projesi kapsaminda Ames 40 x 80 ayak riizgar tiinelinde test edilmistir (Sekil 1-73).
Bu durumda ug sekli paraboliktir ve titresim azaltma 6zellikleri Hall ve Anand
tarafindan (2009) [251] yaynlanmigtir. Bu u¢ sekli ve flap kombinasyonu,
Leishman'in RAeS Cierva Konferansi (2006) [252] ve sonraki kitabinda (2007) [253]

sunulan kule testlerinde de gosterilmistir.

Imiela (2009, 2010) [254, 255], aeroclastik deformasyonu hesaba katarak aski
performansinin arttirtlmasi i¢in optimizasyonun ek bir uygulamasinin yeni bir 6rnegini
sunarken, yiiksek dogrulukta bir ¢6ziim i¢in hesaplamali aerodiomikler kullanarak ask1
performansi gelismis bir ok agili-sivrilen anhedral'e ulagsmaktadir. Bu pala i¢in ug,
kivrilmanin i¢ taraftan baglayarak one c¢iktigi rijit pala ¢Oziimiin aksine, dis tarafa
yakin bir sekilde baslar. Ik rijit pala optimizasyonunun sonucu Sekil 1-74'de
gosterilmisken, aeroelastik sehimleri hesaba katarak elde edilen son pala sekli Sekil 1-
75'de gosterilmektedir. Her iki pala da burulmustur ve bu da i¢ tarafta ylikleme

miktarinin artmasina, u¢ bolgesinde azalmasina yardimei olmaktadir.

Askida aeroakustik performansta bir iyilesmeyi hedefleyen baska bir optimizasyon
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ornegi Chae ve arkadaglar1 (2010) [256] tarafindan verilmektedir. Self-Organizasyon
Haritasindan (SOM) kaynaklanan analizleri, BERP palasinda kullanilana benzer
sekilde, ileri burun ofseti ile birlikte ok agili ve sivrilmis kare kesimli uca sahip bir

pala 6ngoriir (Sekil 1-76).

Acikgasi, herhangi bir optimizasyon girisiminden kaynaklanan pala sekli, tasarim
parametrelerinin esnekligine, uygulanan kisitlamalara ve belirlenen hedeflere bagh
olacaktir. Bu nedenle, halihazirda daha basit olan aski durumuna odaklanmis olan
uygulamalar i¢in bile, genis Olciide farkli pala geometrilerinin ortaya ¢ikmasi sasirtici

degildir.

Sekil 1.71 : Vortisite Konturlar1 Optimize edilmis pala, [248].
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Blade planform 148 x 59 x 33

Sekil 1.72 : Geriye agilt Ucu, UH-60 tipi Pala Uygulamasi (2004) [249].

Sekil 1.73 : OH58, HeliFlap Elektromanyetik Aktiiator uygulamasi [250].
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Rotor Blade Tip Shape Optimization
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Sekil 1.74 : Rotor Hover Performansi gelistirilmesi tasarim metodolojisi (2000) [250].

Sekil 1.75 : MD900 Blade'in Aktif Flap ve Parabolik Uclart.
Hall ve Anand (2009) [251]

88



Sideview

===~

Sekil 1.76 : Optimum Hover Performans: Igin ileriye Yénlendirilmis pala Sekli.
(2010), [255]
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Sekil 1.77 : Optimum performansi igin geriye agili pala Sekli,(2010) [255].
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Sekil 1.78 : Chae ve arkadaglar tarafindan kullanilan tasarim (2010) [256].
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Sekil 1.79 : EuroCopter Blue Edge Blade (2011) [257].

Eslestirilen CFD / CSD analizine ve iyi bir aski performansina sahip sessiz bir palaya
olan talebin artmasi, ONERA (2011) [257] tarafindan gelistirilen ve Sekil 1-77'te

goriilen EuroCopter Blue-Edge palasinin gelistirilmesine yol agmustir.

Literatiir taramasinin bu boliimii, helikopter palasi tasarimlarinin ve ug sekillerinin
gelisimini, bunlarin analiz ve degerlendirme yontemlerindeki degisimleri kapsar.
Incelemede, parabolik ug, ok acil1 (sivrilen) u¢ ve BERP ucu olmak iizere ii¢ ana tip
helikopter ucu tasarimi ele alinmistir. BVI giiriiltiisiinii hafifletmek veya ug¢ girdabini
difiize ederek hafifletmeyi amaglayan birkag u¢ sekli daha ilave edilmistir. Son 40
yilda aragtirmalardaki onemli ¢abalara ragmen, belki de dogru degerlendirme igin
gerekli olan araglar daha 6nce mevcut olmadigindan veya tasarim gereksinimleri ve
tiretim kisitlamalar1 da gelistigi i¢in tek bir en iyi ug sekli ortaya ¢ikmamistir. Modern
yiiksek c¢oziintirliikli CFD yontemleri artik, pala ve ug¢ tasariminin aerodinamigi
hakkinda daha derin bir bakis agis1 kazanma firsati sunmaktadir. Devam eden hizli
geligme ile, tasarim siireci lizerinde dnemli bir etki yaratabilmek i¢in yakinda yeterli

olgunluga sahip olacaktir.
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1.6 Literatiir Arastirmasindan Cikarimlar

Ozellikle rotor pala tasariminda ve sabit kanatli aerodinamiklerde rapor edilen
gelismeler incelenerek, ucun aerodinamik tasarimina odaklanilmistir. Helikopterler
icin en iyi tasarim konusunda net bir fikir birligi bulunmamakla birlikte, son 20-30

yilda ¢ok cesitli ug sekillerinin arastirildigr goriilmektedir.

Helikopter, cesitli rolleri yerine getiren benzersiz bir aragtir ve bu nedenle, askida ve
ileriye dogru ugusta farkl siireler gecirir. Gegmiste, karmasik fizik nedeniyle basit
araclarin  kullanimiyla tasarim degisikliklerinin genel etkisini dogru olarak
degerlendirmek zor olmustur. Giintimiizde ireticiler artik daha verimli araglar iiretme
ihtiyaciyla kars1 karsiya kalmaktadir. Bu nedenle, tasarimdaki gelismeleri detayli bir
sekilde sayisallastirmak her zamankinden daha Onemli hale gelmistir. Modern

hesaplama yontemleri artik bunu yapma potansiyeline sahiptir.

Rotor kanat tasariminda ana konu aerodinamik performans ve ikinci konu da tizerinde
cok ¢aba sarfedilen giiriiltli azaltmadir. Ana rotor performansi icin, iki ana tema ortaya
cikmistir. Bir yandan, ok ac¢ist ve sivrilme kullanarak askida Figure of Merit degerini
gelistirmeye odaklanilmistir. Ote yandan, yiiksek hizli ileri ugus gereksinimleri de
onemli tasarim degerlendirmelerine neden olmus ve bazi durumlarda pala ucu
tasariminda etken olmustur. Sikistirilabilirlik etkilerini ok agis1 yoluyla rahatlatmak
oldukca cazip olsa da, ugtaki nispeten ince profillerin kullanilmasi ihtiyacini ortadan
kaldirarak, genel pala tasarimima yeterli bir ok agis1 katmak zordur. Ince profiller ve
bir dereceye kadar sivrilen planformu profil giiciinii en aza indirgemeyi tercih ettikleri
icin, aski halinde avantajlar saglamaktadir. Ancak bunlar, erken ayrilmaya ve
gerileyen pala iizerinde bir tasima azaltilmasina yol acabilir. Modern helikopterler
yiiksek disk yiiklemede galisabilir ve bu durum miimkiin olan maksimum gerileyen
pala performansini saglamak i¢in iyi pala ve ug¢ tasarimi gerektirir ve ayni zamanda
artan itki katsayilarinda optimum Figure of Merit gerektirir. Bu durum, genel olarak
kuyruk rotor aerodinamiginde ya da 6zellikle u¢ tasariminda, literatiirde ¢ok az
bulunsa da, torku telafi etmek, kontrol marjlarin1 korumak ya da genisletmek ve daha
fazla itme giici saglamak i¢in kuyruk rotoru {iizerinde daha biyiik talepler
getirmektedir. Modern talepler yakit tiiketimini ve giiriiltiiyii en aza indirmektir. Ucun
tasarimi, ana ve kuyruk rotorunun tiim yonlerinde 6nemli bir rol oynar. Pala yapisal

tasarimi, dinamigi, titresimi, tiretim kolaylig1 ve maliyeti de giiglii tasarim gerekleridir.

ABD'de, basit kesik u¢ veya agili-konik-anhedral olmak {izere {i¢ tip ana rotor kanat
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ucu tasarimi tanmimlanmistir. Avrupa'da ise, parabolik u¢ yaygm bir sekilde
benimsenmistir. Bu ¢ tip ug, helikopter ana rotorlar1 se¢iminde halen tercih
edilmektedir. Ancak daha basit tipte ug sekilleri genellikle kuyruk rotorlari igin
kullanilir. Kuyruk rotoru igin, diisiik yaricap / veter oranina sahip palalara yonelik
modern egilim, sikistirilabilirlik etkilerinin azaltilmasinda da faydalidir ve belki de
kuyruk rotorlarinin neden ugta biiyiik miktarlarda ok agist yapma egiliminde

olmadigini aciklar.

Anhedral, bir¢cok ana rotor tasarimi iizerinde iyi etkileri oldugu i¢in kullanilmustir.
Yiiksek rotor yiiklemelerinde BERP tipi ugta 6zellikle etkili gibi goriinmektedir ve
askida iyi bir bir Figure of Merit degeri sunmaktadir. ileri ugusta anhedral, ok agis1
ve burun ofseti etkilerini dengelemek i¢in yararli olabilir. Anhedral, ayrica pervaneler
ve tilt-rotor palalari tizerinde kullanilmistir. Ana rotor torkunu dengelemek, iyi bir
manevra marji1 saglamak ve yiiksek itme giicii iretmek i¢in gerekli olan kuyruk rotor

kanatlar1 lizerinde avantajl1 bir sekilde kullanilmasi i¢in potansiyele sahiptir.

Ayr bir tasarim zorlugu rotor giiriiltiisiinii ve 6zellikle BVI giiriiltiisiinii azaltmak
olmustur. Bu hedefe ulagsmak i¢in, bazen performansa daha az 6nem verilerek ¢esitli
u¢ sekilleri one siiriilmiistiir. Ug girdabini bolmek veya dagitmak i¢in tasarlanmis ug
sekillerinden birka¢ ornek goriilmiis ancak bunlar sinirli performans potansiyelleri
nedeniyle daha sonra kabul edilmemistir. Daha kolay bir segenek ise, diisiik hizli
uclarda diisiik hacimli u¢larin kullanilmasi ve / veya alternatif inis ucus prosediirlerinin
kabul edilmesi olabilir. Genel olarak, iyi ilerleyen kanat aerodinamigine sahip, iyi
tasarlanmis ince bir ok acili ug sekline sahip bir ana rotor kanadinin, 6zellikle de ug
hizi makul oldugunda, kabul edilebilir kalinlik ve yiikleme giiriiltiisiine sahip olmas1

icin kiiciik ¢apl iyilestirmelere ihtiya¢ duyulabilir.

Inceleme, ayrica hesaplama ydntemlerinin gelistirilmesini de kapsamistir. Gelismis
CFD yontemlerinde tanimli veya serbest iz bolgesi tarifi ile tagima hatt1 ve tasima
yiizeyi teorisine dayanan rotor modellerinden analiz teknikleri gelistirilmistir.
Baglangigta sayisal yaklagimlar diinyanin en biiylik bilgisayarlarindan bazilaria
ihtiya¢ duyuyordu, ancak modern yontemler artik endiistride kolaylikla kullanilabilir

hale geldi ve geleneksel tasarim yontemlerinden daha yiiksek ¢oziintirliik sunuyor.

Hesaplama yaklagiminin iki ana 6zelligi, helikopter uygulamalar i¢in daha fazla

gelistirme gerektirecektir. Birincisi, rotor kanadi etrafindaki dogru akis alanini
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belirlemek i¢in iz bolgesinin tamaminin 6nemli olmasi ve digeri, hem kararli hem de
kararsiz (3D) kosullarda sinir tabaka gecisini icermesi gerektigidir. Genel performans
ve gerileyen pala tasima kayiplarinin etkileri tahmin edilmelidir. Kabul edilebilir
hesaplama maliyetinde istenen dogrulugu elde etmek amaciyla iz modellerini yakin
alan Navier-Stokes ¢oziimleriyle birlestirmek i¢in ¢ok ¢aba harcanmistir. Rotor trim
ve pala sapmalarinin helikopter simiilasyonunun 6nemli yonleri oldugu da agiktir.
Cogunlukla, donen ve yunuslayan palalar, govdeye veya kanat¢iga yakin bir noktada
caligabilir ve bu kayan ag orgiilerinin kullanilmasin1 ya da Chimera katmanh 6rgii
tekniklerinin kullanilmasini gerektiren, orgii olusumundaki zorluklari ortaya ¢ikarir.
Literatiir aragtirmalarindan, akis 6zelliklerini ¢6zmek igin yapilandirilmig orgiiler
yoniinde bir tercih oldugu goriilmektedir, ancak bazi gelistiriciler Chimera
yaklasimini desteklemektedir. CFD yontemlerinin hizla olgunlastig: ve hizla biiyliyen
bilgisayar kaynaklarmin yakinda evrensel olarak kabul edilecegi ve rotor kanadi

tasarim degerlendirmelerinin vazgegilmez olacagi da agiktir.
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2. GURULTU TAHMIN YAKLASIMLARI [58]

Acroakustik ve aerodinamik, akiskan hareketinin analizi i¢in iki farkli bakis agisi
olarak diisiiniilebilirken, Hesaplamal1 Aeroakustik (CAA) problemleri aslinda CFD
problemleriyle aym1 zamana bagli denklemlere sahiptir. Yani zamana bagl,
sikistirlabilir Navier-Stokes (NS) denklemleri. iki disiplin arasindaki fark, NS

denklemlerinin modellenmesinde ve akis ¢oziimiiniin ilgi 6l¢eklerinde yatmaktadir.

CFD son 30 yilda biiyiik bir gelisme gostermistir ve her bir model belirli bir Reynolds
veya Mach say1 aralig1 i¢in daha uygun olacak sekilde, NS denklemini ¢dzmek i¢in
bircok farkli modeller Onerilmistir. Daimi olmayan akigkan akigindaki akustik
dalgalanmalar, aerodinamik dalgalanmalara gore daha kiigiiktiir. Bu nedenle,
aerodinamik olarak kullanilabilecek, sikistirllamaz akislar, daimi durum akislari,
laminer akiglar gibi bazi basitlestirici varsayimlar gegerli degildir. Bu nedenle, CAA
problemlerinin her zaman kararsiz, sikistirilabilir bir akis1 ve vakalarin ¢ogunda da
tiirbiilans1 goz 6nitinde bulundurarak ¢oziilmesi gerekmektedir. Bu da CAA'da gerekli

hesaplama siiresi ve bilgisaya giicii ihtiyacini 6nemli 6l¢iide artirmaktadir.

2.1 Dogrudan Giiriiltii Hesaplama

Sayisal Simiilasyona esdeger olan Dogrudan Giiriiltii Hesaplamasi (Direct Noise
Calculation, DNC) kullanmast yakin ge¢miste baslamistir. Bu yontemin ilk
uygulamalar1 sadece 90'larin sonundan itibaren, Lele [258], Freund ve arkadaslari
[259], daha yakin zamanlarda Bogey [260] ve Jiang [261] tarafindan yapilmistir.
Aslinda, daimi olmayan bir akis tarafindan indiiklenen akustik alan, DNC kullanilarak
¢cok dogru bir sekilde hesaplanabilir, ancak bu dogruluk, yiiksek bir hesaplama
maliyetine sahiptir. Ciinkii bir DNC hesaplamas1 i¢in gerekli olan ag (grid)
noktalarinin sayisi, akis Reynolds sayisi, denklem 3.2'ye iissel olarak baghdir.
Boylece, hali hazirda mevcut hesaplama giicli, yalnizca nispeten kii¢iik Reynolds

sayilarindaki akislar simiile etmeye izin vermektedir.

Diger yandan giiriiltii tahmini gerektiren miihendislik uygulamalari, mevcut

bilgisayarlarin mevcut kapasitesinin 6tesinde yiiksek Reynolds sayilarina sahiptir.
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DNS'de, 3D izotropik tiirbiilanslt akigi ¢ozmek i¢in gereken uzaysal grid noktalarinin

N3 say1sinin Reynolds sayisinin fonksiyonu oldugu bilinmektedir. [262]

N3 = Regs (2.1)

Bu, bir sesalt1 tiirbiilansh akis i¢in, hem yakin hem de uzak alan1 ¢6zmek i¢in gereken
noktalarin sayisi, sadece tiirbiilans yakin-alani ¢6zmek i¢in gerekli olan ag araligina
gére Mt ile orantihidir. Baska bir deyisle, uzamsal ag noktalarmin sayismi sabit
tutmak, erisilebilecek Reynolds sayisini, Mt*/®" ile orantili azaltir. Orn. bir Mt = 0.01
icin, Rej, 0.004 ile carpimi kadar azalir. Tabii ki daha yliksek Mach sayist i¢in
dominant dalga boyu As kiiciiliir, boylece akustik uzak alana ulagmak i¢in alanin daha

kiiclik bir uzantis1 gereklidir.

DNS yerine LES kullanilarak hesaplanan bir DNC i¢in maliyet benzer argiimanlar ile
elde edilebilir. Ancak LES durumunda ¢oziilecek olan 6lgeklerin bilyiik girdaplardan
Taylor mikro-6lgeklerine kadar Im modellenmistir. izotropik tiirbiilans igin Im,
integral uzunluk skalas ile ilgilidir. (I/Im o Re; 2), dolayistyla LES’li bir DNC’nin
toplam maliyeti:
3
Re Re}
a *
St*M? M,

o

3
Ng = n;

Re}

N2xn, ¢ ————
ST (s M)

(2.2)

Bu, bir sesalt1 tiirbiilansh akis i¢in, hem yakin hem de uzak alani ¢6zmek i¢in gereken
noktalarin sayisi, sadece tiirbiilans yakin-alan1 ¢6zmek icin gerekli olan ag aralifina
gére Mt ile orantilidir. Bagka bir deyisle, uzamsal ag noktalarinin sayisimi sabit
tutmak, erisilebilecek Reynolds sayisini, Mt*/ 3'iin bir faktérii ile azaltir. Orn. bir Mt =
0.01 i¢in, Rey, 0.004 bir faktorle azalir. Tabii ki daha yliksek Mach sayisi i¢cin dominant
dalga boyu As kiigiiliir, boylece akustik uzak alana ulagmak i¢in alanin daha kiiciik bir

uzantis1 gereklidir.

DNS yerine LES kullanilarak hesaplanan bir DNC i¢in maliyet benzer argiimanlar ile
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elde edilebilir. Ancak LES durumunda ¢dziilecek olan 6lgeklerin biiyiik girdaplardan

Taylor mikro-6lceklerine kadar Im modellenmistir. izotropik tiirbiilans icin Im,

integral uzunluk skalast ile ilgilidir. (I/Im o Re, 2), dolayisiyla LES’li bir DNC’nin

toplam maliyeti:

Re}

3

(2.3)

Hesaplama kaynaklarinin bu gereksinimleri, kiiglik olsa bile kesinlikle talep
edilmektedir. Pratik durumlarda, bir DNC heniiz mimkin degildir. Bazi
caligmalarda, 6zellikle Freund'un Jet Noise analizinde [260], Re; = 2 * 103 i¢in DNS
araciligiyla 22.1 * 106 grid noktas1 kullanilarak ve Bogey [261] LES araciligiyla Rej
=4 % 105 ve 16.6 * 106 ag noktasi i¢in denenmistir.

2.1.1 Melez yaklasimlar

Yukarida tartigildig1 gibi DNC, yiiksek dogruluk avantajina sahiptir ancak hesaplama
uzun siireler almaktadir, ger¢ek miihendislik problemleri henliz bu yontem
kullanilarak hesaplanamamaktadir. Miihendislik uygulamalar1 i¢in aeroacoustik
problemlerinin ¢ézliimii su anda Hybrid yontemleri ile elde edilebilir. Bu yontemlerde
hesaplama alani, tiim kaynak terimleri ve akustik sinyalin gézlemciye kadar yayildig
bir uzak alan bolgesini kapsayan bir yakin alan bdlgesi olmak tizere iki farkli bolgeye
ayrilmistir. Bu, yakin alandaki bir CFD tahmin araci ve yakin alan disindaki
bolgelerdeki akustik ¢oziicli gibi her bolge icin farkli sayisal modellemeyi kullanmay1

gerektirecektir.

Dis bolgede kullanilacak akustik tahmin araglari, iki kategoriye, integral

yaklagimlara ve diferansiyel yaklasimlara ayrilabilir:
= Diferansiyel Metodlar

- LEE

— APE
= Integral Metodlar

— Lighthill’s Acoustic Analogy
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— Kirchhoff equation
— FW-H equation

2.1.2 ve takip eden alt boliimlerde bu yontemler tartisilmaktadir. Bu tezde akustik
hesapalama i¢in FW-H denklemi kullanilmaktadir.

2.1.2 Lineerlestirilmis euler denklemeleri (LEE) ve akustik bozuntu
denklemleri (APE)

LEE yaklagimi ilk olarak Tam tarafindan [41] tanitilmistir ve diger birgok arastirmaci
tarafindan jet giiriilti tahmininde uygulanmistir. LEE yontemi, iki basitlestirici
varsayimi temel almaktadir bunlar, akustik dalgalanmalarin biiytikliigii, aerodinamik
dalgalanmalara kiyasla ¢ok kiiciiktiir ve akustik dalga yayilimina gore viskoz etkiler
ihmal edilebilir olarak diisiiniilebilir. Bu iki kosul altinda, orijinal dogrusal olmayan
denklem sistemleri, NS denklemleri, LEE denklemlerini elde etmek igin

dogrusallastirilabilir.

Bu lineer denklem sistemi, NS sistemine gore daha basit olmasina ragmen, hala
zamana bagli kismi diferansiyel denklemler sistemidir. LEE, yiiksek dereceli diisiik-
dagilim (low-dispertion) ve diisiik-yayilim (low-dissipation) ayrik semalar1 kullanarak

sayisal olarak ¢oziilmelidir.

Bu yaklasimin birgok farkli formu vardir. Ilk uygulamalar tek adimli bir yénteme
dayanmaktadir. Yani alan, gilrilti Uretimi ve giiriilti yayilimi fazlar1 arasinda
boliinme olmaksizin yakin alandan uzak alana tam olarak hesaplanmistir. Daha yakin
zamanlarda Bailly ve arkadaslar1 [263], iki basamakli yaklagimlar1 tanitmistir. [263]
'de Stokastik Giiriiltii Uretimi ve Radyasyon (SNGR) modeli sunulmustur. Bailly ve
dig. Sabit ortalama akisin1 hesaplamak icin sabit bir RANS simiilasyonunun
kullanilmasin1 6nerdi. Daha sonra Euler denklemi bu ortalama akis etrafinda
dogrusallastirilir ve LEE'de bir kaynak terim olarak stokastik tiirbiilans modeli

kullanilir.

Baska bir yaklasimda, LEE'ye benzer sekilde, dinamik kaynak bolgesi ile uzak alan
arasindaki bir boliinme olan Akustik Pertiirbasyon Denklemleri (APE) uygulanir.
APE, akisin akustik ve akustik olmayan niceliklere ayristirilmasiyla elde edilir. Bu,
NS'nin dogrusal olmayan ve viskoz kosullarinin filtrelenmesine ve siireklilik

denklemlerine dayanir. Ewer ve Schroder [264], olusum asamasi ve APE'lerin dalga
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yayitlminit simiile etmek i¢in LES hesaplamalarint kullanan bir yaklagim

Onermislerdir.

LEE'ler veya APE'ler araciligiyla dogru giiriiltii tahmini elde etmek i¢in hem alan hem
de tanim denklemlerinin dikkatlice sayisal olarak ayriklastirilmasini gerektirir. Bu

durum her ikisi i¢in de gegerlidir.

Tam [265] ve Wells ve arkadaslar1 [266], LEE yontemleri igin baz1 zorluklar olusturan

alt satirda verilen noktalar1 tanimlamislardir.

 Aeroakustik problemleri dogal olarak kararsizdir.

» Coztimde yer alan frekans aralig1 biiyiik bir bant genisligine yayilmaktadir.
» Akustik dalgalar kii¢lik genliklere sahiptir.

* (Coziim, kontrol alanin genellikle uzak alandaki gbézlemciye kadar uzatilmasiyla

hesaplanmalidir, yani bir¢ok durumda ¢ok biiyiik kontrol alanlar1 gereklidir.

» Akustik dalgalar ¢ok yavas soniimlendiginden dolayi ¢oziim alani sinirlarina

ulasabilmektedirler.

* Aeroakustik problemleri 6zellikle cok boyutlu problemlerdir, yani kaynak bolgesi ve
uzak alandaki dlgiiler, 6zellikle diisiik Mach sayilarinda, akustik uzunluk skalasinin M

! katsayisi ve orantili olarak ¢ok farkli olabilir.

Bu sorunlari ¢ozmek i¢in, hem kontrol alan1 hem de denklemlerin ¢ok dogru bir sekilde
tanimlanmas1 gerekmektedir. Ewert ve ark. tarafindan onerilen akis alan1 ve akustik
alan arasindaki ayrim [264], tiirbiilans ve akustik uzunluk O6lgeklerinin esitsizligi
sorununa bir ¢6ziim sunmaktadir. Ancak problemi yoneten diferansiyel denklemlerin
ayristirilmasi i¢in, aeroakustik problemler [263, 265] ve karmasik sinir kosullar igin

0zel olarak calisilmus, diisiik dagilimli ve diistik yayilimli ayrik semalar gerektirir.

Bunun anlami, DNC veya LES metotlarinin (3.2-3.3) ihtiya¢ duydugu hesaplama
maliyetinden ¢ok daha kiiciik olsa da, LEE ¢6ziimiiniin maliyetinin bir sonraki

boliimde ele alinacak integral yontemlerin gerektirdiginden hala ¢ok biiyiik olmasidir.

2.1.3 Integral yontemler
Integral yontemler, hesaplama zamam ve kaynaklar agisindan daha az talepkardur. Tlk

caligmalarin bazilar1 1930'larin sonlarinda yayinlanmis oldugundan, bunlar dikkate
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alinacak ilk yontemlerdir [267]. Aeroakustik teorisinde 1950 ve 60'lardaki modern
attlim Lighthill [68] ve Curle [268] 'da tarafindan verilen Integral ydéntemlerin
temelinde gerceklesmistir. Mevcut tahmin metotlarinda giiriiltii tahmini i¢in kullanilan

ti¢ yaklagim sunlardir:

* Kirchhoff denklemi

* Lighthill’in Akustik Analojisi
* FW-H denklemi

Bu arastirmada uygulanan yaklasim FW-H denklemine dayali oldugundan, ilk
yaklasim bu arastirmanin kapsamina girmemektedir. Bu nedenle, sadece Kirchhoff

yonteminin kisa bir tarifi takip eden paragrafta sunulmustur.

Kirchhoff denklemi ilk olarak Goldstein tarafindan tanitilmigtir [269] ve daha sonra
ilk kez Farassat ve ark. [270] tarafindan kullanilmigtir. Metod, Kirchhoff integral
teoremine dayanmaktadir. Yontem iki asamaya boliinmiistiir. Birinci asamada, (S)
yiizeyiyle sinirlanan dinamik kaynak bolgesinin i¢indeki akis alani, CFD
hesaplamalari ile elde edilir. Ikinci asamada, sinir yiizeyindeki basing dagilimi ve CFD
analizi tarafindan saglanan S'ye normal yon boyunca basing degisimi dogrusal dalga
denklemi i¢in girdi olarak kullanilir. Bu, akustik basing bozukluklarini uzak alandaki
gbzlemci konumuna kadar ¢ogaltir. Tiim dogrusal olmayan 6zelliklerin (S) ylizeyine

dahil edilmesi gerektigini vurgulamak 6nemlidir.

Verimli ve basit bir yaklagimdir, ancak biiyiik bir dezavantaja sahiptir. Bu yontemle
elde edilen giiriilti tahminleri, yakin alan alanmin uzakligimi tanimlayan simir
yiizeyinin (S) konumlandirilmasina ¢ok duyarlidir. Bunun nedeni, lineer olmayan
degiskenlerin yakin alan sinirlar1 i¢inde kapsanip kapsanmadiginin bilinmemesidir.
Brentner ve Farassat'in yakin zamandaki ¢alismalar1 [271] ve [41]°de yeniden ele
alindiginda, Kirchhoff formiilasyonunun, yakin-alan kontrol sinirma bagl yiiksek
hassasiyeti nedeniyle aeroakustik problemler i¢in giivenilmez oldugunu

gostermislerdir.

Takip eden boliimlerde, FW-H denkleminin temeli olan Lighthill’in Akustik Analojisi
tanimlanacaktir. Bu agiklama LAA'dan FW-H denklemini elde etmek i¢in gereken
adimlar1 ve Ffowcs Williams - Hawkings'in takip ettigi gelismeleri ve helikopter rotor
glirtiltiisii i¢in glriiltii tahmini yontemlerinin mevcut durumuna getirilen adimlari

gosterecektir.
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2.1.4 Lighthill’in akustik analojisi

Akustik Analoji (AA), Lighthill [262, 272] tarafindan jet giiriiltiisii ¢calismasi amaciyla
gelistirilmistir. Tanitildigindan bu yana AA, helikopter rotor giiriiltiisli veya hareketli
kaynaklar icin FW-H denklemi gibi cesitli bigimlerde yaygin olarak kullanilmis ve
yeniden yorumlanmistir. Her ne kadar AA, jet giirtiltiisii calismalar1 igin tanitilmis olsa
da, bu alandaki basarisi, FW-H denkleminin helikopter rotoru pala giiriiltiistinde ki
basarisindan diisiik olmustur. Bu durum, c¢oziilmek icin ¢ok karmasik tiirbiilans
modellemesi gerektiren jet giiriiltiisiinlin deterministik olmayan dogasindan

kaynaklanmaktadir.

Farassat ve dig. [273]’de Akustik Analoji'nin genel bir tanimini verir. Tiirbiilans veya
sonlu bir V uzay alaniyla sinirl hareket eden yiizeyler tarafindan iiretilen baz1 giiriltii
kaynaklari géz Oniinde bulunduruldugunda, zaman-bagimli bilginin, yani zaman
tarihlerinin, V'nin i¢indeki tim akis parametreleri ve ylizey basinci dagilimlar
tizerinde yeterli bir sekilde mevcut oldugunu varsaymak miimkiindiir.. Hacim V
disinda basing dalgalanmalarinin dogrusal dalga denklemini sagladigini varsayarsak,

koruma yasalar1 denklem (2.4) deki bicimde yeniden diizenlenebilir:

Lp = Q (2.4)

p akustik basing oldugunda, L dogrusal veya dogrusal olmayan kismi diferansiyel bir
islemcidir. Bu diferansiyel operatoriin  (Q) homojen olmayan terimi, akis

parametrelerine baglidir ve bilinen kabul edilir.

L'min lineer dalga operatorii oldugu denklem (2.4)’e dayanan herhangi bir giiriiltii
tahmin metodolojisi, Akustik Analoji olarak tammlanabilir. Ozellikle, daha sonra
tartisilacagi gibi, Lighthills denklemi, ayn1 durumda (2.4) denklemine sahiptir. Burada
L, lineer dalga operatoriidiir ve homojen olmayan terim, Lighthill gerilme tensorii Tij,
e.2.3 ile temsil edilir. Tiirbiilans modellemesi ve CFD tahminlerindeki biiyiik
ilerlemeler g6z 6niinde bulunduruldugunda, arastirmacilar simdi Acoustic Analogy ile
dogru ve yakin CFD hesaplamasi yapabilen ¢ok dogru jet giiriiltii tahmini elde
edebilirler. Hunter ve Thomas'tan [74] LAA'y1 kullanan jet giiriiltiisii hesaplamalar1
hakkindaki bazi sonuglar, 6lciilen verilerle ¢ok iyi bir uyum i¢indedir. Bu, Lighthill’in
akustik benzerliginin giivenilir ve dogru bir CFD 6ngortisii ile birlestiginde, DNC veya

LEEs yontemlerine iyi bir alternatif olugturdugu anlamina gelir.

101



Uygulamasi, hareket halinde olan yiizeylerin bulunmadig1 durumlarda giiriiltii tahmini
ile sinirlidir. Helikopter rotor kanatlari, riizgar tiirbinleri veya Propfan motorlar1 gibi
hareket halindeki yiizeylerin varhiginda ya Kirchhoff ya da FW-H ydnteminden

yararlanarak giiriiltii tahmini yapilmalidir.

Girig boliimiinde tartisildigi gibi, helikopter rotorlarinin ve pervanelerinin giiriilti
tiretim mekanizmalar1 70'lerin basinda oldukga iyi anlagilmistir. 1970 lere kadar
1930'larin sonlarinda yazilan Gutins formiiliinii kullanarak pervane giirtiltiisii
tahminleri yapilmistir. [24]. Helikopter giiriiltiisti tahmini, Lowsons formiilii temel
alinarak daha da gelismistir [28]. Cogu giiriiltii tahmini yontemleri frekans alaninda
idi. Bu durum, zaman alan1 yontemlerinin daha fazla hesaplama kaynagina ihtiyag
duymasindan dolayr arastirmacilarin dogal yaklasimi olmustir. Bu ddnemde,
Aeroakustik'te birgok deneysel ve teorik calisma yayilanmis ve ¢ok 6nemli bir tanesi,

Ffowcs Williams Hawkings'in makalesi [275], Lighthills teorisine dayanmustir.

Lighthill, 1961'de Akustik Analoji'yi [262,272,276] gelistirdi. Bu fikir de aeroakustik
teorisinin biiyiik bir kismi, integral yontemlere dayaniyor. Lighthill’in orijinal Akustik
Analogisi [262], Navier-Stokes Siireklilik ve Momentum denklemlerinin homojen

olmayan dogrusal dalga denklemi olarak yeniden diizenlenmesidir.

Sureklilik denklemi :

dp  d(pv;)
-+ ox) =0 (2.5)

Hacim kaynaklar1 olmayan Momentum denklemi:

a(pv;) + a(pv;vj + pyij) _

ot ax]

0 (2.6)

Pij = POij — Tyj (2.7)
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ov; 0dv; 2 avk6 _0 2.8)
ax] axi 3 axk b '

Lighthill’in denklemi, (2.5) denklemi zaman tirevinin (2.6) denkleminin

diverjansindan ¢ikarilmasiyla elde edilir.

2(30)- g ) Ly s
buradan (2.10) elde edilir :

2%p 0%

3¢Z = %, (pviv; + pij) (2.10)
—c? ZZT}; terimini ilave ederek

gig —cf Zi’? = aizxj (pviv; + pi; — c§pdij) = q (2.11)
denklemini verir.Lighthill gerilim tensoriinii Tjj

Ty = (pviv; + pij — c§(p — po)dij) (2.12)

seklinde tanmimlanir.

Lighthill analojisinin son sekli elde edilir.
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—o = == Ty (2.13)

Bu, Lighthill'in elde ettigi denklemdir [27]. Dalga operatdriiniin tanitilmasi, (12

eq.2.13, kompakt bir bi¢imde yazilabilir:

O?p =Ty (2.14)

Kat1 yiizeyler ve siireksizlikler s6z konusu oldugunda, bu diferansiyel denklemin
¢Oziimiinili, klasik matematiksel analizden fonksiyonlarin teorisini uygulayarak
bulmak miimkiin degildir. 1969'da Ffowcs Williams ve Hawkings [275] 'de, hareket
eden yiizeyler durumunda Lighthill’in Analogy formunu elde ettiler ve genellestirilmis
fonksiyonlarin teorisini kullanarak, integral formdaki homojen olmayan dalga

denkleminin ¢oziimiinii elde etmislerdir.

2.1.5 FW-H denklemi

FW-H denklemi, Lighthill’in Akustik Analojisinin genellestirilmis bir seklidir ve
rastgele hareket eden cisimler icin kullanilabilir. [275]’de Ffowcs Williams ve
Hawkings tarafindan tiiretilmistir. Bu yaklasim, daha sonra tartigilacagi gibi genis AA
kategorisine girer. Giiriiltii tahmini Denklemi (2.4), CFD yoluyla dinamik kaynak
bolgesindeki akig alaninin ¢6ziimii ve giiriiltiiniin yayilmas1 ve FW-H denkleminin
integral formu araciligiyla, gecirimsiz cisim yiizeyinden ya da gozenekli cisim
formiilasyonu durumunda yakin alan sinirindan uzak alan gozlemcisine kadar olmak

tizere iki faza ayrilir.

CFD ¢0ziimii, sadece giiriilti alan1 ve obje etrafindaki tiim alanda ¢6ziimiin
hesaplanmas1 gereken DNC ve LEE'lerin aksine, sadece yakin alanla siirh
oldugundan az zaman ve hesaplama kaynagi gerektirir. Bu yaklasimin Kirchhoff
denklemine kars1 temel avantaji, FW-H denklemi kullanilarak elde edilen sonuglarin,
alan smirmin  yan1 swa akis alanindaki dogrusal olmayan noktalarin

konumlandirilmasinda ¢ok daha az duyarli olmasidir [271] ve [41].
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FW-H denklemi, kisaca A Ekinde ele alinan ve [269, 270] 'de detayli olarak agiklanan
genellestirilmis  fonksiyonlar teorisini kullanir. Bu nedenle, FW-H denklemi
siireksizligin varliginda uygulanabilir ve 6zellikle bir helikopter rotorunun kanatlar
gibi kat1 hareketli yiizeyler i¢in uygundur. Hemen hemen tiim helikopter rotoru giirtilti

tahmin kodlar1 bu denkleme dayanmaktadir.

f (x, t) = 0 fonksiyonu ile tanimlanan, gegirimsiz (kat1) hareketli bir ylizey (veya cisim)
gibi bir siireksizlik diisliniildiiglinde, bu yiizeyin disindaki alan f (x, t)> 0 olarak

tanimlanir ve Vf = 1. cisimin disa dogru normal vektoriinii temsil eder.

Stireklilik (2.5) ve Momentum (2.6) denklemleri, siireksizlik f (x, t) seklinde

tanimlanabildigi , tiim fonksiyonlar ve tiirevler genellestirilmis olmasi durumunda

dogru kabul edilir. Bu sekilde denk. (2.5) v, = — % , =0 daki normal hiz ve
gecirimsizlik sart1 ¥, = u,, oldugunda
dp ap of
i V.(pu) = E"‘(P— Po ) Y 6:(f)
2(pu) of <o _
+ + lpuil 2 —=6(f) = —(p = po)vn6(f) + pund(f) (2.15)
axi axi
= Povn6(f)
dontistr:

Benzer bir sekilde (2.6) icin, siireksizligin kat1 bir yilizeyinin varliginda alt satirdaki

genellestirilmis formu elde edilir:

J ]

Burada Pij = tij + (p - po) ij, sikisabilirlik gerilim tensoriidiir ve tj; viskoz gerilme

tensorudur.

Genellestirilmis tiirevlerin kullanilmasi gerektigi hatirlanarak 2.15, 2.16 denklemeleri

Lighthill’in denklemine yapilan gibi benzer bir sekilde, Yeniden diizenlendiginde
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=2

52 0
o= g [Tih) | = 5 (lanm] 6P}

0
+ = Alowl 6N} @17

elde edilir.

Denklem (2.17), Lighthill denkleminin genellestirilmis sekli olan FW-H denklemidir.
Bu denklemde, matematiksel formlar1 tek kutuplu, ¢ift kutuplu ve dort kutuplu olarak
etiketlendigi icin {i¢ kaynak terimi goriiniir hale gelir. ilk iki terim ayrica, genisbant
giirtiltiisiiniin kaynag1 ve diirtiisel giiriiltiilerin bir parcasi olarak, kalinligin, yiikleme
giiriiltiisiiniin ve son terimin kaynaklar1 olarak diisiiniilebilir. Her bir terimin, rotor
kaynakli giriilti icin belirli bir giirilti kaynagi ile dogrudan yazilmasi
diisinildiigiinde, FW-H denklemi hemen hemen her rotor giiriiltii tahmin kodunun

temelidir.

Ffowces Williams ve Hawkings, makalelerinde yukaridaki denklemi integral formda
¢ozmek ve verilen gozlemci pozisyonlarinda akustik basing elde etmek igin ii¢ farkl
tanim sunmustur. Bu li¢ farkli sunum, genel olarak integrallerin degerlendirildigi
yiizeyi tanimlamaya calisan “Geciktirilmis Zaman”, “Emisyon Ylizeyi” ve “Cdken

Kiire” temsil adlartyla bilinir.

2.1.6 Geciktirilmis zaman (Retarded Time)
Bu {i¢ tanim, 2.17'den baslayarak ve Green Fonksiyonu serbest alani kullanilarak

bulunabilir.

GOy, T|x,t) = 4—;6(T—t+;—0> (2.18)
gt,,r)y=1t—1t +C£ (2.19)
r(x(x0, ), y o, 1)) = 1x(xo,t) — y(¥o, T) (2.20)

Burada 1, x deki gozlemci ile ve y deki kaynak ile arasindaki mesafedir.
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Elde edilebilen 6zel formiilasyon tiirli, Dirac delta fonksiyonunu entegre etmek i¢in
kullanilacak degiskenlerin se¢imine bagli olarak 6zel tip bir integral formiilasyonu

elde edilir.

Genel homojen olmayan dalga denklemi yazilabilir:

2D, t) = 0(x, £)5(f) (2.21)

burada f (x, t) = 0, siireksizligin ylizeyi ve Q (X, t), jenerik bir kaynaktir. Green

fonksiyonu kullanarak bu denklemin ¢ozimii:

o= [ [ LW

(2.22)

Homojen olmayan dalga denkleminin bu genel ¢oziimiinden, mevcut tim
formiilasyonlart denklem 2.17 i¢in eldelir. Gecikmeli Siire formiilasyonu, alt satirdaki

degisken temsilini segerek elde edilir.

e.2.32: (y3, 1) — (f, g). Bu verir:

dy,dy,dfdg dSdfdg
dydtr = =
|0f /0yslI1 —M,| |1 —M,]|

(2.23)

Genel bir kaynak terimi Q (y, 7) i¢in (2.24) deki ayrilmaz formu getirir:

Q1)

41 O(x, t) = -[f=o [rll M ds (2.24)

ret

Integraldeki tiim degerler gecikmeli zamanda degerlendirilir:

. 2.25
r=t- (225)
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Mr =M - 'r=Mir’i ve Doppler faktorii .. 1 — Mr...% nun tiirevinden gelir.

Uzayda (yi1, Y2, y3) ve zamandaki dort boyutlu bu integral (3.24) cisimin fiziksel

yiizeyinde (f = 0) bir yiizey integrale indirgenir, 6rn. rotor kanadi.

2.1.7 Yaymm yiizeyi (Emission surface)
Yayimnim Yiizeyi tanimlamasi bir alt satirda verilen degiskenleri secerek (2.32) deki

gibi olur.

T
(y3,7.') - (F:g):den F(x,t,y) = f(y'T =t _E)
fylizeyi 7=t — E Geri Kalmuis siirede hesaplanirsa

dy,dy,dFdg  dy,dy,dFdg d2dFdg

D S F D /a0s ) NVF[ [V s
Ns|VF| = 0F/dy; ve X = dyllvzlyz ile
A= |VF| 01— 2M, cosf + M? (2.27)
Bulunur.

Yukaridaki ifadeler 2.22 den ¢ikarildiginda

(2.28)

471 Q(x, t) = Lzoé [Q(y'r)]ret dx

A
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Integraldeki, koseli parantez icindeki degerler gecikmeli T =t - r (1) /c zamanda
degerlendirilmelidir. Bu durumda integralde yer alan boyutlarin sayisinin azalarak

integral dort boyuttan bir yiizey integraline doniistir.

2.1.8 Coken kiire
Coken Kiire, 2.22.denkleminde: (yz, y3) — (f, g) degisken temsilini secerek elde
edilebilir.

dy,dfdgdt  dy,dFdgdt  cd ["dfdgdt
a(f,9)/0(y2,¥3) (VF x Vg).é, sin 6

Burada I', ¢okmekte olan kiire ve yiizey arasindaki egridir.

f=0ve 0, Vfve r arasindaki a¢idir. Bu doniisiimiin (2.22) denkleminde kullanilmasi

t
4nq>(x,t)=f f QD ira (2.30)
—eolf g=0co T SINO

Verir.

Dort boyutlu integrallerin indirgenmesi, bu kez iki tek boyutlu integralleri verir.
Bunlardan biri zaman ve digeri de f = 0, g = 0 ylizeyleri arasindaki kesisim egrisi

uzerinde uzanir.

Rotor giiriiltii tahmini i¢in mevcut tiim kodlar, yukarida bahsedilen formiilasyonlardan
birine dayanmaktadir. Ozellikle “Gecikmis Zaman” temsili integrali dogrudan cismin
fiziksel yiizeyinde degerlendirmeyi sagladigi i¢in yaygin olarak kullanilir. Bu nedenle,

diger iki formiilasyon i¢in oldugu gibi karmasik bir yiizey yapis1 gerekli degildir.

Gozlemci konum ve zamam (x,t) (2.30)’un integrasyonu siiresince sabittir. T t’ye
yaklasirken kiireninin yarigap1 kiigiiliir .Bu sebeple formiil Coken kiire olarak
adlandirilmigtir. Herhangi bir T aninda Coken kiire gozlemci tarafindan t aninda
algilanacak ses sinyallerini iiretecek kaynak noktalari icerir. f =0, g = 0 yiizeyleri bu

kaynak noklarmin toplamidir.[16]

Rotor giiriiltii tahmini i¢in mevcut tiim kodlar, yukarida bahsedilen formiilasyonlardan
birine dayanmaktadir. Ozellikle “Gecikmis Zaman” temsili integrali dogrudan cismin
fiziksel yiizeyinde degerlendirmeyi sagladigi i¢in yaygin olarak kullanilir. Bu nedenle,

diger iki formiilasyon i¢in oldugu gibi karmasik bir ylizey yapis1 gerekli degildir.

109



2.2 Farassat formiilasyonlar:

Farassat, aeroakustik alanindaki en aktif arastirmacilardan biri olarak diisiinilebilir.
1975'te Farassat Formiilasyonu 1 olarak bilinen gecikmeli Zamanda FW-H
denklemine dayanan bir formiilasyon gelistirdi [277]. Toplamda Farassat FW-H
denkleminin ¢oziimii i¢in 4 farkli formiilasyon gelistirmistir [277], [270], [278].
Farassat'm Formiilasyon 1 ve 1A, [271] ve [270] olarak da adlandirilan ilk

formiilasyonunun iki farkli versiyonu, 2.2.1 ve 2.2.2 maddelerinde verilmistir.

2.2.1 Formiilasyon 1
Bu formiilasyon, serbest alan 3D Green’in fonksiyonunu uygulayarak elde edilen
genel ¢Oziim icin Gecikmis Zaman koordinatlarinin temsiline dayanan denklem

2.17'nin diferansiyel bir formiilasyonudur.

Esitlik (2.17)’den ti¢ farkli kaynak teriminin tanimlanabilecegi agiktir. Her bir terim,
akustik basing dalgalanmalar1 i¢in p homojen olmayan bir dalga denklemi olarak ayri
ayr1 ele almabilir. Ug dalga denkleminin her birine ¢dziim bulmak i¢in bos alan Green

Fonksiyonu kullanilabilir.

_, ., 0
Op = a{[povn] 5(f)} (2.31)
_ 0
= - a_xi{[Pijnj] 5N} (2.32)
[ JH(D] (2.33)

[279] 'i takiben her bir kaynak terimi i¢in ¢ézlimler, denklem (2.22)' ye benzer bir form
kullanilarak elde edilebilir. Gecikmeli Zaman Formiilasyonunu kullanarak (2.31),

(2.32), (2.33) deki ii¢ terim alt satirlarda verilen integral formunu alir.

pOUn
Amp = ds 2.34
np = Otf [rll M), (2:34)
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drp = — ” AP”"’ ds (2.35)
r|1 - ret

4rp = ds (2.36)

axx]f[rll M,|

ret

Yukaridaki sonuclar FW-H'den bulunmustur [275]. Farassat Formiilasyon 1’e
ulagsmak i¢in, yukaridaki konum tiirevlerinin zaman tiirevlerinde doniistiiriilmesi

gerekir. Bu da, Green Fonksiyonunun bilinen iligkisine gore yapilabilir:

6 10mn|dé T |6
0 () 1an[s(]  n[6() 237
0x; | 4mr cotr |4nr Amr?
2.37 denklemi 2.34 ve.2.36 ya uygulandiginda

_ PoVn AP;itin;

dnp = at”ru o ”ru M1

iTiny 10 J _Tyfidy
jlrzll—Mll $rzoe ) m-mi] ¢

Denklemini verir.

Yukaridaki denklemdeki terimler hala ilk satirdaki Kalinlik terimini ve denklemin
ikinci sirasindaki Yiikleme ve Dort kutuplu terimleri sirasiyla agiklar.Dort kutuplu

terim goz ard1 edilerek ve . = AP;;#;n; notasyonu ile Brentner [48] tarafindan verilen

form elde edilir.

" PoVn
Amp f[rll cat,f[rll M, I] ds

fLm_MJ

ret
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2.2.2 Formiilasyon 1A

Bu formiilasyon, denklem (2.38) elde etmek icin takip edilen ayni asamalara
dayanmaktadir. Farassat'in Formiilasyon 1A'sma ulasmak igin, denklemler (2.38)
icindeki integrallerin disindaki zaman tiirevleri igine alinmalidir. Bu (2.39/40/41)
denklemlerindeki gibi gézlemci zamani ile kaynak zaman tiirevleri arasindaki iliskiyi
kullanarak yapilabilir.

9]
ot

—( L ) (2.39)
x_ |1_Mr| aTx ret .

2.39 denklemi 2.38 denklemine uygulandiginda Kalinlik ve Yiikleme terimleri,

7 po‘l}n+'l>n
4 =f —] ds
R YA

f [povn(er + cM, + cM?)

TR ] ds (2.40)
ret

Burada Iv=IiM; alinarak;

j dS +” b = w dS
r|1—M|2 AT M|3

j lr(rMT + cM, + cM?
I‘2|1—Mr|3

l ds (2.41)
ret

olur.

2.3 Dort Kutuplu Déonem

Pala hareketi subsonik ise, Quadrupol terimi genellikle ihmal edilir, ciinkii katkis1 (M%)
mertebedir [262,272], Tiirbiilans verimsiz bir ses kaynagidir. Yiiksek Mach say1l1 akis
durumunda, transonik ve siipersonik yakinlarinda, kuadrupol teriminin Onemi

bilinmektedir [55], [56] ve [280]. Lighthill’in stres tensorii Tij’in

Tij = pujuj + (- p0) — ¢ (p — p0) 3ij 0 (2.42)

2.17 denklemindeki Dortkutuplu terimin integral formu

dnp = f J l H(f)f?(g)l (2.43)

ax; iX;
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Boyle bir terimden elde edilen akustik basing i¢in ¢dzlim, 4 boyutlu bir integral ve
uzayda bir ikili farklilagsmanin degerlendirilmesini gerektirecektir ki bu da hesaplama
acisindan ¢ok pahali bir is olacaktir. Ancak, bu tiir bir yaklasim aslinda gerekli
degildir, ¢iinkii Lighthill stres tensorii Tij kaynak bolgenin disina dogru kaybolur.
Kaynaklarin doniis diizlemindeki uzak alan gozlemcisi i¢in, ¢okmekte olan kiire,
dairesel bir silindir tarafindan yerel olarak yakinlastirilabilir. Gozlemcinin rotor
diizleminde oldugu varsayildigindan, rotor diizlemine normal yonde entegrasyon

gozlemci konumundan bagimsiz olarak gerceklestirilebilir.

Gozlemci alanindaki tiirevler, gozlemci zamani t, (2.37 denkleminde) kullanilan ayn

yontemi kullanarak bilgisayar ortaminda hesaplanan tiirevlerle degistirilebilir.

02
axin

s _ 1 22 fﬁ o [(37:F — U>6<g>)
c2 9t? cat

[( ify — U)é(g))l oy

T = Tij r"ir"j ve Tii = Tjj dij.oldugunda

Bu terimin hesaplamalar sirasinda hesaplama zamaninin ¢ogunu gerektirecegi agiktir.
Bu yiizden birgok arastirmact miimkiin oldugunda ihmal etmeye c¢alisir. HSI giiriiltii
kaynaklarma onemli katkilar1 g6z Oniine alindiginda, HSI hesaplamalar1 sirasinda
terim thmal edilemez. Yukarida ele alindig1 gibi, bu HSI giiriiltii kaynagi, genellikle
normal dogrultuda neredeyse hi¢ bir katki saglamayan rotor disk diizlemine paralel
yonlerde ilerler. Brentner ve Holland [56], yukaridaki terimler igin verimli bir
yaklagim Onermistir. Quadrupole kaynak giiclinii rotor diizleminde (2.46) gibi

tanimlarlar.

f>0

Bu yaklagim, kuadrupoliin rotor diskine normal yonde, z'ye entegre oldugu anlamina
gelir. Ancak entegrasyon sadece rotor palasinin disinda gerceklestirilir. Bu konum ve
HSI giirtiltiistiniin 6zellikleri i¢in, Q1ij, sadece rotor kanadi plan formuna yakin bolgede

sifir olmayacaktir.
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Qi) kullanarak dort kutuplu terim integralleri iginde ve bazi manipiilasyonlar
sonrasinda, uzak alan dort kutuplu terim yaklagimi igin (2.47) deki formu elde etmek

mumkuindiir.

o1 (1
ATrp = C—Zf; rirj[LZTQij]ret dx

1(1 -
+ Ef T’_Z [3LTQijriT)' - LTQij ]ret dx

1
+ [ 51300 = Qulyer 2 (247)

o V,seklinde tanimlanmustir.

Burada L bir diferansiyel oprator olarak Ly = % e

2.4  FWH Gozenekli (Porous) Formiilasyon

Orijinal dort kutuplu terime gore daha az hesaplama gerektiriyor olsa da, yukarida
tartigilan yontem, orijinal denklemin bir yaklasimidir. [281] 'daki Di Francescantonio,
FW-H denklemi ve Farassat Formiilasyon 1 denklemi (2.38) i¢in alternatif bir form
Onermistir. Bu form, entegrasyon yiizeyinin konumu tizerinde dikkatli bir se¢im
yapildiktan sonra, kuadrupol teriminin hacim integrali ihmal edilmesine izin verir. Bu
durumda pala yiizeyi olmasi gerekmez. Bu, FWH'nin G6zenekli Formiilasyonu olarak
bilinir ya da Francescantonio’nun [281], KFWH, Kirchhoff ve Ffowcs Williams-
Hawkings'in yaklagimini birlestirdigi anlamina gelir. FW-H denklemi (2.17), 6 (f) ile
temsil edilen siireksizlik yilizeyinin gecirimsiz oldugu varsayimiyla elde edilmistir,
orn.pala yiizeyi. Bu varsayimi, Ffowcs Williams ve Hawkings'in [262] 6nerdigi gibi
reddetmek ve di Francescantonio tarafindan tekrar dikkate almak miimkiindiir.
Lighthill'in homojen olmayan dalga denklemine geri donerek [27] ve S'nin gegirgen

oldugu varsayilarak, (2.17) 'ye benzer bir denklem elde edilir.

_, ., 0 ] d ,
T'p= = ool (N} = =-{1(p = po)(Wn = un)] 8()3 - ax, UPymi] 6D}

A) 32

9] 0
— 3 Upvi(vn —ud16(N} + o — [Th(H) ] (248)

0x; iXj
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burada vn akigskan hizi S'ye normaldir ve un S'nin normal hizidir ve S'nin gecirgen
oldugu kabul edilir (vn - Un) = 0. Bu denklemin terimlerini benzer sekilde elde etmek
mimkiindiir. (2.17) ve (2.49) daki degiskenler kullanarak ;

Vi=vi+ [(p/po) — 1w —u) , Lij= P+ pvi(v; — w)  (249)

2.48 denklemi

0= 5 ooVl 60} = o= {[Lym] 8(H)
12

6xl-xj

[Tyh(H) ] (250)

haline gelir.

Esitlik (2.50) 'dan (2.38) elde etmek i¢in yapilan ayn1 uygulamay1 yapmak suretiyle,

artik kuadrupol hari¢ tiim kaynak terimleri i¢in integral formu bulmak miimkiindiir.

. PoCoVn + Loy
t) =
p(x0) = 41c, (')tj r|1 M, | dS
2.41
477.' f[rz |1 — M,| ds ( )

ret

Denklem (2.51), daha sonra, Farassat Formiilasyon 1'in gozenekli yiizey versiyonudur.
Dort kutuplu terim thmal edilir, ¢linkii gozenekli ylizey benzer olmayan bir sekilde,
dogrusal olmayan terimleri icermek iizere, yakin alandan daha uzaga hareket ettirilir.
Standart Kirchhoff yontemine gore gdzenekli FW-H yonteminin ek avantaji, giiriiltii

tahmininin yiizey konumuna ¢ok daha diisiik duyarliligidir [41].

f = 0 ylizeyine giren herhangi bir akustik kaynagin, sadece yiizeysel kaynak
terimlerinden genel giiriiltii tahminine katkida bulunacagi dikkate alinmalidir ki bu,
gozenekli yiizeyler i¢in “sozde kalinlik” ve “sozde yiikleme” terimleri olarak

diistintiliir (pseudo/sozde ¢iinkii bir palaya degil gézenekli bir yiizeyi ifade ederler).
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Diger taraftan, f = 0 disindaki herhangi bir akustik kaynak, hacim kaynagi terimi

tizerinden hesaplamaya dahil edilmelidir.

Gozenekli yiizeyin dikkatli bir sekilde konumlandirilmasiyla, tiim akustik kaynaklari
kapsayacak sekilde, hacim kaynaklari, yani dort kutuplu terim, ihmal edilebilir. Bu,
hesaplanma zaman ve kaynaklarin kayda deger bir sekilde tasarrufunu saglar, ancak
son zamanlarda dogru CFD Ongdriisiiniin mevcudiyeti, gecirgen bir ylizey lizerinde

FWH denkleminin kullanilmasin1 saglar.

2.5 Siipersonik Formiilasyonlar

Yukaridaki tartisma, klasik gecikmeli zaman algoritmalarina dayanan sesalti
kaynaklara ve giiriiltii tahmin yontemlerine atifta bulunmustur. Bu sunum aslinda,
uygulama basitligi ve sesalti kosullar i¢in hesaplanabilir verimliligi i¢in giiriiltii tahmin
kodlarinda yaygin olarak kullanilmaktadir. “Geciktirilmis zaman” formiilasyonuna
dayanan algoritmalar1 etkileyen tek kusur her bir integralin paydasinda | 1 - M |.
Doppler faktoriiniin varligidir. My = 1 oldugunda bir tekillik olur ve bu gibi

algoritmalarin subsonik vakalarda kullanimin1 kisitlar.

Bu nedenle, transonik ve siipersonik kosullar s6z konusu oldugunda, sadece Emisyon
Yiizeyine veya Coken Kiire formiillerine dayanan girilti tahmin kodlar
kullanilabilir. Bu tiir formiilasyonlarin kullanilmasi, arastirmacilarin c¢ogunlugu
tarafindan kacimilmistir. Cilinkii gerekli biitiinlesme ylizeylerinin olusturulmasi

karmasiktir ve bir¢cok sorunu ortaya ¢ikarir.

2.6 ve 2.7 alt bolimlerinde tartigsilacagi gibi, az sayida ¢alisma, yukarida bahsedilen
iki temsili kullanma olasiligin1 arastirmistir [57], [59] ve [60]. Bu iki karmasik
formiilasyona bir alternatif, son zamanlarda bir grup arastirmaci tarafindan
Onerilmistir [61,62]. Geciktirilmis zaman formiilasyonuna dayanir, ancak Doppler
tekilligi dikkatlice degerlendirilmistir. Y dntem, matematiksel tekilligi ortadan kaldiran
tamamen kompakt olmayan kaynaklarin varsayimiyla bir kaynak zaman dominant1 ya

da ileri zaman algoritmasini kullanir.

2.6 Coken Kiire ve Emisyon Yiizey Algoritmalari

Doppler tekilliklerinden kaginmak i¢in, iki formiilasyondan biri olan Coken Kiire veya
Emisyon Yiizeyi, Geciktirilmis Zaman temsilciligi yerine kullanilmalidir. Bu iki

formiilasyonu kullanarak FW-H denkleminin integral ¢6ziimii,
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Genel bir kaynak Q(y, 1), Coken Kiire tarafindan verilir:

am D(x, t)—f f D gy (2.52)
f.9=

o Tsinf

Paragraf 2.1.5'te agiklandig: gibi elde edilen ancak f (y, 1), g (t, 7, 1) =0 ve F (x, t, y)

= 0, entegrasyon yiizeylerinin anlami hakkinda herhangi bir detay verilmemistir.

Doppler tekilliginin bu formiilleri etkilememesine ragmen, iki farkli tiir terimin, sin 0
ve A'nin ¢oken kiire ve Emisyon yiizeyi biitiinlesir. Calismalar [277, 282, 41], iki
terimin sadece belirli konfigiirasyonlar i¢in tekil oldugunu ve bu vakalarin ¢ogunda

integre edilebilir tekillikler oldugunu gdstermistir.

Coken Kiire algoritmasi ilk olarak Farassat [283] tarafindan tasarlandi ve 80'lerin
sonunda Propfan uygulamalar {izerine yapilan arastirmalarin ¢ok aktif oldugu bir
bilgisayar kodu Farassat tarafindan ilk olarak kullanildi [284, 50]. Entegrasyonun
gercgeklestirildigi egrileri olusturma yolu, bu formiilasyona adini veren basit bir fikri
takip eder. Gozlemci pozisyonunda r = oo iken 1= —oo ve t =ticin r = 0 oldugunda r =
t - T yarigap: ile ortalanmis bir kiire gerekli egriler boyunca govdeyle kesisecektir.
Algoritmanin bir bilgisayar kodunda direk bir uygulamaya sahip olabilecegi, ancak
kiire ile pala yiizeyi (veya gozenekli ylizey) arasindaki kesisim egrilerinin
hesaplanmasinin biiyiik bir hesaplama siiresi gerektirdigi goriilmektedir. Bu da,
yalnizca siipersonik kaynaklar s6z konusu oldugunda Coken Kiire formiilasyonunun
kullanimimi kisitlarken, sesalti olanlar klasik Geciktirilmis Zaman gosterimi yoluyla

analiz edilmelidir.

Integral paydasindaki Sin© terimi, integral diizlemi birim normal vektdr n” radyasyon

vektorii “riine paralel ise tekil olur.

Emisyon yiizeyinin temsili, en basit integral formunu gosteren ve Doppler
tekilliginden etkilenmeyen bir terimdir. Ancak terimler A = 0 oldugunda tekil olabilir.
Farassat [277], bu tekilligin ¢ogu A = 0 olan durumda nasil entegre edilebilecegini
gostermisdir. Ayrica Farassat ve Myers [282], kuadrupol terimi denklemde yer
aldiginda tekilligin nasil ortadan kaldirildigin1 gosterdi. Tekilliklerin biitiinlestirilip

ortadan kaldirilabilmesi, Emisyon Yiizey formiilii yliksek hiz kaynaklar1 icin
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miikemmel bir aday haline getirmektedir. Iki arastirmaci Brenter [59] ve lanniello

[60], bu formiilasyonu uygulamiglardir.

Yukarida belirtilen yiizey, ¢okme kiiresi ile akis degiskenlerinin hesaplandig1 yiizeyin
hareketi ile tanimlanan hacim, yani rotor kanadinin hareketi ile tanimlanan hacim veya

yakin alan alanini ¢evreleyen gozenekli ylizey arasindaki kesigimdir.

Brentner [59], emisyon yiizeyini olusturmak i¢in Yiiriiyen Kiipler Algoritmasi olarak

anilan bir algoritma tasarlamstir.

Bu algoritma, bilgisayar grafiginde es-ylizeyler yapmak i¢in kullanilan bir yonteme
dayanmaktadir. Geligmis bir zaman algoritmasini kullanarak gézlemci zamanlari, her
grid noktasindaki tim kaynak zamanlar1 i¢in hesaplanir. Degerler daha sonra
depolanir. Yiiriiyen kiipler algoritmasi kullanilarak sabit gézlemci zamaninin, yani
emisyon yiizeylerinin es-yiizeylerini hesaplamak miimkiindiir. Collapsing Sphere
algoritmasina benzer sekilde, bu prosediir klasik geciktirilmis zamana gore daha fazla

zaman alir ve dolayistyla kullanimi ¢ogunlukla stipersonik kaynaklarla sinirlidir.

K-algoritmasi Ianniello tarafindan &nerildi. ilk olarak [60] 'de ve yakin zamanda [285]
gelisti. Geciktirilmis zaman denklemini ¢6zen noktalarin elde edildigi emisyon
ylizeyinin ingas1 i¢in gelismis bir yonteme dayanmaktadir. Siipersonik kosullardaki
gecikmeli zaman denklemini karakterize eden c¢oklu kokler, geciktirilmis zaman
fonksiyonunu artan kaynak zamani t ve digeri azalan 1 ile ayn1 yonde olan iki farkli
yonde taranarak her nokta igin elde edilir. lanniello daha sonra algoritmaya, yiizeyin
her noktasini tek, karma veya coklu kaynak olarak siniflandirmanin bir yontemini
uyguladi. Her nokta kaynagi aslinda ii¢ kdke kadar, yani belirli bir gézlemci zamani
icin ii¢ farkli konuma sahip olabilir veya bir farkli ve iki ¢akisan koke veya tek bir
koke sahip olabilir. Birden fazla kaynak boylelikle farkli kategorilerde boliinerek, bir
stipersonik Emisyon yiizeyinin ¢oklu dallariin daha dogru bir yeniden
yapilandirilmasina sahip olacaklardir. Bu Emisyon Yiizey algoritmasi, HSI giiriiltiisii
tahminini kesinlikle deneylerle ¢ok uyumlu bir sekilde vermektedir. Ancak yiizey
rekonstriiksiyonunun ¢ok karmasik oldugu agiktir. Siire¢ belirli kosullarda hesaplama
gerektirebilir ve algoritma bir bilgisayar kodunda dikkatli ve karmasik bir uygulama

gerektirir.
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2.7 1leri (Advanced) veya Kaynak (Source) Zamani Dominant Algoritmasi

Gecikmeli zaman denkleminin ¢6zlimii, belirli bir gdzlemci zamanini1 hesaba katmak
ve sonra ilgili kaynak zamanini bulmak yerine, ¢ok daha hizli elde edilebilir. Siireg
tersine cevrilir, yani kaynak zamani sabittir (baskin) ve akustik zaman gozlemciye
ulast181 sinyal bilinmeyen olarak kabul edilir. Bu varsayim, ileri Zaman veya Kayanak
Zamani algoritmasi ismini alir. E§er gozlemci x duragan ise, o zamant =1+ 1/ c,
tekrarli yontemler kullanmaya gerek kalmadan analitik olarak elde edilebilir. Aksi
halde, hareketli bir gézlemci durumunda denklem biraz daha karmasik hale gelir, t - t
- x (1) -y (7) |/ ¢ =0, Ancak ¢6ziimii yine ayni denklemi t'de ¢6zmekten daha basittir.
Aslinda, 6zellikle helikopter palalar1 i¢in kaynak hareketi, t'nin en dogrusal islevinde
olabilecek gozlemci hareketinden ¢ok daha karmasiktir. Esit aralikli bir kaynak
stireleri dizisinin, esit aralikli gozlemci zamanlarmin bir dizisine yol agacagi,
dolayistyla esit aralikli bir gozlemci zaman geg¢misinin elde edilmesi igin bir
enterpolasyonun gerekli oldugu not edilmelidir. Bu yaklagimi kullanarak, klasik
geciktirilmis zaman formiilasyonuna gore [286] - [3] 'de gosterildigi gibi giirtiltii
tahminlerini daha da hizlandirmak mimkiindiir. Klasik algoritmalarda, her zaman
adim1 i¢in hesaplama maliyetinin en biiyik kismi, Newton-Raphson ve Brent’in
algoritmalar gibi yineleyici kok bulma algoritmalari kullanilarak geciktirilmis zaman

denkleminin (2.25) ¢6ziimiine baghdir.

Yine de, Gelismis Zaman formiilasyonlari, M- 1 i¢in Doppler tekillik 6zelligi ile
karakterize edilir. Doppler tekillikliliginden kaginmak igin, Prieur ve arkadaslar1 [86]
ve Kessler ve arkadaglar1 [8], tiim kaynaklar1 Kompakt olmayan en kiigiik ayirma
panelleri bile dikkate alma varsayimini ortaya koymuslardir. Bu, entegrasyon
yiizeyinin boliinmiis oldugu her panelin, gézlemciye sinirli bir zaman araliginda ve tek

bir andan itibaren ulasmayan basing rahatsizliklarin1 yaydigi: anlamina gelir.

Daha dogrusu, klasik algoritmalarda, entegrasyon yiizeyi, kompakt olarak kabul edilen
dSi, 0Si — 0., [286, 8] 'larda bu varsayim, tiim paneller, kompakt olmayan olarak kabul
edilerek diisiiriiliir. 3Si'nin tiim noktalar1 tarafindan t zamaninda yayilan sinyalleri x’de
ayni anda alinmaz, gézlemciye en yakin ve en uzak noktalardan yayilan sinyaller

arasindaki yayilma stiresindeki farka karsilik gelen sonlu bir zaman araliginda

oti = | ori | alinr.

119



Kompakt olmama temelde, fonksiyonda 6 (g) denklemi (2.22) ile degistirerek

uygulanir:

K; (x,7,t) =

[H(g +Ag) — H(g)]
Ag ;

[[H(T—t-l-—(ri +,|,5ri|)+Ag) —H(r—t+L"_>]]

_ Cij |
= l vy (2.54)

Co

Ki, cekirdek fonksiyonudur. | dri | = 0 oldugunda Ki — 6 (g) olur ; dyle ki

Panel kaynagi bir nokta kaynagina yoneldiginde, klasik Green fonksiyonu kompaktlik

siirinda geri kazanilir. Son olarak, 6Si tarafindan yayilan akustik basing:

pi(x,0) = f Mi(x,7,t) dt (2.55)

_ QKi(x,7,t) 6S;

M;(x, 7, 1) yy—
4

(2,.56)

Verilen algilama zamani t ve Mri # 1 oldugunda drj 0'a gitme egilme gosterdiginde,
At = 1a - b emisyon zaman aralig1:

(I67il/co) &t
Il_MriI Il_Mril

|6Ti| = (2;57)

egilimi gosterir.
Bu, kompakt olmayan sonucun (2.55) klasik kompakt kaynaga yoneldigi anlamina
gelir.

Q(yi'T)

—_— oS ; 2.58
4'7TT'i|1 — Mril : ( )

pi(x,t) =

ret

Formiil (2.58) 'de goriilen Doppler tekilliginden, kaynak elemanin gdzlemciye dogru co

‘a esit sabit normal hiz ile hareket ettigi durum harig, kacinilmasi gerekir.
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3. HART Il, YONTEM DOGRULAMA DENEYI{

Gelistirilen yontemi gecerlemek ve dogrulamak iizere HART II deneyi ve olgiimleri

referans olarak kullanilmustir.

HART 1II deneyi 2001 yilinda Almanya-Hollanda Riizgar Tiinelinde (DNW) de
Almanya Uzay Havacilik Dairesi (DLR),NASA,ONERA katilimlartyla yapilmistir.
Deneyin ana amaci algalma ugusunda rotor iz bolgesinin yliksek harmonik hiicum agis1
kontrolii olarak ve olmayarak iki durumda detayli 6lglilmesi seklindedir. Elde edilen
veri seti pala-girdap etkilesimli giiriiltii ve titresim olusum mekanizmasinin analitik
modellemesi ve arastirtlmasi i¢in kullanilmigtir. Rotor iz bolgesi 6l¢timleri Partikiil Hiz
Olgiimleme (Particle Image Velocimetry) yontemiyle yapilarak en az giiriiltii, temel ve
en az titresim adlar1 ile anilan {i¢ senaryo i¢in yapilmistir. Temel durum i¢in hiicum
acisinda yiliksek harmonik kontrol uygulanmamis diger iki durum i¢in uygulanmaistir.

Deneyler %40 6lgekli BO105 helikopter modeli {izerinde gerceklestirilmistir.

HART II deneyi i¢in elde edilen tiim veriler 6.0'ya 8.0 m deney kesitli acik jet tipi
deney odasi ol¢limleri ile almmustir. 80 m/s'ye kadar akis hizlarma (262,5 ft/sn veya
155 deniz mili) ulasilabilmektedir. 30.000 m®den biiyiik akustik bakimdan izole

edilmis hacim agik-jet test odasini ¢cevrelemektedir.

Akustik deney odasmin kesme (cut-off) frekansi 80 Hz'dir. Bu frekans iizerindeki

seslerde yansima olmayip tesis bir agik alan gibi davranmaktadir.

Rotor test cihazt ROTEST 1I yiiksek frekansl hidrolik rotor kontrolii 6zelligi, yiiksek

harmonik rotor kontrolii i¢in aktiiatdrler ve hidrolik tahrik sistemi icermektedir.

Rotor dengesi bilgisayar kontrollii, hidrolik tahrikli destek mekanizmasi tarafindan
saglanmistir. Rotor HHC (Higher; Harmonic Controls ) i¢in swashplate altindaki {i¢
elektro-hidrolik tarafindan kontrol edilmektedir. Yiiksek harmonik hat ve kontrolleri
kolektif ve dongiisel yunuslama (cyclic pitch ) olarak ek olarak 3 / rev-swashplate'in
iist liste bindirilmesiyle elde edilmistir. Bu test i¢in agik dongii yliksek harmonik perde

genlik ve faz kaymasi igin kontrol girisleri manuel olarak saglanmistir. Test kosulu,
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ilerleme katsayis1 u=0.15 ve 6 ° al¢alma ugusu seklindedir. Deney kurulumu Sekil 3.1
ve deney palasi geometrisi Sekil 3.2 de gosterilmistir. Deneye ait detayl bilgi refrans

[287] de verilmektedir.

4
—
wm
_—

NACA 23012

HART I PALA GEOMETRISI

1850

|
|
|
\
X
1

ONDEN GORUNUS
OLCEK :1/7
OLGULER mm'dir

Sekil 3.2 : Hart-11 Helikopter pala modeli.
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3.1 HART-II Testi

Hart Il testleri Alman-Hollanda Riizgar Tineli'nin (DNW) Diisiik Hiz Tesisinin

yankisiz (anechoic) akisli 6,0 m x 8,0 m agik tip test boliimiinde gerceklestirilmistir.

BO 105 model bir rotorun (%40 Mach 6lgekli) rotor pala hareketi SPR yontemi (Stereo
Model Tanima) araciligiyla incelenmistir. Bu yontemle, dort palanin her birine ve
govdenin altina ilistirilen isaretleyicilerin uzaysal konumu, farkli konumlara sahip iki
kamera tarafindan optik olarak belirlenmistir (bkz. Sekil 3.3). Teknik, stereo kamera
goriintlileri kullanilarak, goriiniir isaret konumlarinin 3 boyutlu olarak yeniden

yapilandirilmasina dayanmaktadir.

BTD cameras at 135° and 90° azimuth

common

front SPR cameras “rear

Sekil 3.3: HART-II Test kurulumu [287].

Ayrintili olarak incelenen ii¢ farkli ugus durumu; geleneksel kontrol girisli temel (BL)
durum ve rotora uygulanan daha yliksek harmonik kontrol (HHC) girisli iki durum,;
minimum titresim (MV) ve minimum giirilti (MN) ) durumlaridir. Bu ¢alismada

sadece Temel Durum ve Minimum Giiriiltii Durumlar dikkate alinmustir.

HART 1II testinde kullamilan model rotor, BO 105 ana rotorun o6zelliklerine
dayanmaktadir. Dort palali rotor, geometrik ve aeroelastik olarak tam rotor boyutunun
%40"'ma ol¢eklendirilmistir. Bu da 2 m'lik bir yarigap ve 0,121 m'lik bir veter boyuna
tekabiil eder. Rotor palalari, arka kenar1 5,4 mm (%4,46 ¢ ) ¢ikint1 olusturacak sekilde
degistirilmis bir NACA23012 kanat profiline sahiptir. Palalar kare uglu dikdortgen
seklindeydi ve -8° dogrusal burulma ve 2.5° 6n koni agis1 igermektedir. Saft egim agisi,
testler sirasinda alcalan 5.3 dereceye ayarlanmistir. Ancak riizgar tlineli duvari
diizeltmesinden sonra 4,5° olarak kabul edilmistir. Sonug olarak, bu ¢alismada saft

egim acis1 4,5° olarak kullanilmigtir.
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HART II palalarinin sapmalar1 stereo model tanima teknigi kullanilarak optik olarak
Olgiilmesi igin pala acikligi boyunca dagitilan ve yilizde 22,8 radyal konumdan
baslayarak esit araliklarla hem 6n hem de arka kenarlara ilistirilen 18 adet isaretleyici
kullanilmistir. Basing 6l¢iim  portlarinin  koordinatlari, CnM? (Denklem 3.1)
katsayisinin [288] hesaplanmasi i¢in Referans Palanin (Pala 1) 0,87 bulunan basing
6l¢tim portlarinin koordinatlari [9] sayfa 89'da verilmektedir. Ayrica bakiniz Sekil 4.5.

2
Can = ﬁ (Zlow Plowalox - Zup Puprup) (3'1)

Farkli konfigiirasyonlar i¢in kontrolli adim agilar1 (Denk.3.2) Cizelge.1'de
listelenmistir.

O(Y) = 0, + A;. Cos(P — P,) + As. Cos(3y — P;) (3.2)

Cizelge 3. 1 : Rotor Trim agilar1 [289].

BL5.3 MN 5.3
9, 3.8 3.9
A 2.34 2.41
P, 325 326
As 0 0.81
P, 0 300

Dogru bir aerodinamik model olusturmak ve hesaplama sonuglarinin karsilagtirilmasi
icin flaplama, elastik burulma ve gerileme deformasyonlarina iliskin Hart-11 deney

verileri kullanilmustir.

HART-I1I testindeki akustik 6l¢timler, rotorun 2,2 m (1,11R) altindaki zemine bagh
sisteme monte edilmis on li¢ %2 inglik mikrofondan olusan dogrusal bir diziyle
yapilmustir. On ii¢ mikrofon yanal yonde birbirinden 0,45 m uzaklikta esit araliklarla
yerlestirilmistir. Bu mikrofon dizisi yavas ve siirekli olarak rotor ekseninden akim
yoniine dogru 4 m ve akimin tersine dogru 4 m hareket ettirilmis ve her 0,5 m'de bir
Olglim almmistir. Giiriilti 6lgiim diizeneginin krokisi Sekil 3.4'te gdsterilmektedir.
Akustik veriler, her mikrofonda 2048 6rnek/sn'de 100 devir boyunca siirekli olarak
kaydedilmistir.
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MEASUREMENT LOCATION
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Sekil 3.4 : Mikrofon yerlesimi.

3.2 Pala Cirpmasi (Flapping) Ol¢iim Ekipmam

Hart-II deneyleri sirasinda pala sapmasi 6l¢timleri Stereo Desen Tanima (SPR) adi
verilen bir teknoloji kullanilarak gergeklestirilmistir. Sekil 3.5'te SPR'nin [287]

kurulumu gosterilmektedir.

Pala profili yiizeyindeki isaretleyiciler, Sekil 3.5'te verildigi gibi 6n ve arka kenar
isaretleyicileri i¢in farkli bicimde kiris merkez ¢izgisine olan mesafeye sahiptir. Test
sirasinda bazi isaretleyiciler, yetersiz yapisma nedeniyle konumlarini kaybetmislerdir.
Bu nedenle tiim kanatlarin hem azimut hem de aciklik yoniindeki konum
deformasyonlarini kaydetmek miimkiin olmamistir. Sonug olarak dnemli bir veri kaybi

meydana gelmistir.

Markerno. 5 6 7 2122
[ G 0 0 0 0000000000000 L
23;0 o 0 0 ©O o O 0 O 0 O c 0O 0 0 0 ©O 40
‘ 273 .363 I 453 ‘ 543 633‘ 723 | 813 ‘ 903‘ 993 R
228 .318 .408 498 .588 .678 .768 .858 .94

i
Leading edge 5 5.5_mm T 0
< g edg
\ PN | [18mm
) 2 mm—%’ 1 1488
& Quarter chord line \¥ / ‘}12-25’“"‘ 25
s [
> /]
< /
S White markers !
R Blade painted in black tapod on suface 1rn\m ‘
37 \ | |76.75mm
5 \ | |
(\\ \
- \/ \
- =3
4/ 7N 7 N\
= s f——o |5mmtab :-25—;‘ 1 8843
Pl s mm /| [14mm
~ Trailing edge \ / —‘1 5mm-—— 7,& 5 R
| i { x/c
S0mm T 90mm ksAs%m
|
90325 .94825 199325 1 rlR

Sekil 3.5 . Ref.'deki SPR isaretleyici konumlari.
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Cizelge 3. 2 :

Hart Il Test parametreleri.

Rotor radius, R 20m
Blade chord length,c 0.121m
Blade Profile NACA 23012
Twist angle -0.8°
Zero Twist 15m
Precone angle 2.50
Thrust coefficient, 0.0044
Advance ratio, 0.15
Tip Mach number 0.638
Free Stream Velocity 32 m/s
Shaft angle 4.5 (aft)

Rotor Rotation speed

109 rd/s (1041 rpm)
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4. METODOLOJI

4.1 CFD Stratejisi

Bu ¢alismada genel ag olusumu, yapilandirilmamis ag olusturmaya dayanmaktadir.
Ote yandan rotor diski, kayan ag teknigine dayali bir alt alanla temsil edilir. Bu alt
alanin ag boyutu, Ac¢ikgdz ve Aslan'im ¢alismasindan uyarlanan “c” pala veter
uzunluguna gore belirlenmektedir [290]. A¢ikgdz ve Aslan [290] tarafindan agiklanan
teknik, HART-II Minimum Giiriilti ve Temel Hat durumlar i¢in dogru giiriiltii
tahmininin temelini olusturan dogru akis alam1 sonuglarinin elde edilmesi ic¢in
kullanilmistir. Bu ¢alisma sirasinda, yiiksek ag sayisini ve hesaplama siiresini en aza
indirmek i¢in rotor kanatlarinin 6n ve arka kenarlarinda 6zel bir ag boyutlandirmanin
faydali olacag fark edilmistir. Diger bir husus, mikrofonlarin (deney 6l¢iimleriyle ayni
¢ozliniirligi temsil edecek sekilde tanimlanan akustik alicilar) konumlarini kapsayan
ve ses seviyesini daha dogru elde etmek amaciyla farkli sayilarda denenmistir.Bu
denemeler uygun ag boyutunun belirlenmesi ig¢in kullanilmstir.

HART-I1I en az giiriiltii ve temel durumlarimin pal hareket verileri, her bir palin ¢irpma,
egim ve ilerleme-gerileme hareketinin belirlenmesi i¢in kullanildi. Referans [290] de
verilen teknigin ana yaklagimindan farkli olarak elastik burulma tanimlanmasi
gerekmistir. Bu nedenle palaya yakin bdlgeyi kaplayan hacimsel bir kapsiiliin
korunmasi miimkiin degildir. Kapsiil benzeri hacim [290], yeniden ag olusturma
nedeniyle palanin etrafindaki ag kalitesinin azalmasini 6nlemeyi amaglamaktadir.
Ancak Fluent'in ag diizeltme islevi ayarlari, yakin ag orgilislinii degistirmeden
hareketin uzaktaki ag elemanlar tarafindan karsilanmasii saglar. Bu teknige ek
olarak, rotor merkezinin 1,1 R altinda olan HART-II verilerinde verilen mikrofon
konumlar1 (Sekil 3.4) i¢in akustik verilerin ¢oziiniirliigiinii artirmak amaciyla i¢ Arka
Plan ad1 verilen hacmi etkileyen iist iiste binen yakin bolgede yapisal olmayan ag
olusturma kullanilmastir.

HART Il pala hareket verileri, sifir Azimut agisinin olmadigi on sekiz agiklik
pozisyonunda ve her on bes derecelik azimut agisinda verilmektedir.Bu nedenle, hem

zaman hem de uzayda pala konumunun siirekli tanimlanmasini gerektiren CFD
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hesaplamasi i¢in enterpolasyon yapilmasi gerekir. Zaman i¢in kullanilan 6. dereceden
polinom denklemleri ve kanat ¢irpma hareketi i¢in agiklik yoniinde {igiincii dereceden
egrisel enterpolasyonu uygulanmustir. Ilerleme-gerilemeyi tanimlamak icin
trigonometrik denklemler kullanilirken, elastik burulma i¢in agiklik boyunca siirekli
verileri elde etmek igin uygun olan 3 veya 4. dereceden polinom denklemi
uygulanmustir.

Bu denklemler her pala i¢in kendi veri ve denklemleriyle uygulanmistir. UDF'ler
Ansys/Fluent tarafindan  yonetilecek ¢* programlama dili  kullanilarak

programlanmustir.

4.2 Sayisal Ag yapisi

Ansys Fluent [291], gegerli oldugu bilinen ortalama hiza iliskin logaritmik yasa
nedeniyle sinir tabaka kaliniligini temsil etmek tizerre 30 < y* < 300'4 6nermektedir.
Uygun bir bilgisayar gii¢ talebi saglamak amaciyla ¢ok fazla diigiim veya ince sinir
katmani tanimindan kaginmak i¢in y* parametresi 135 olarak segilmistir. 17 milyon

mesh elemaniyla sonuglanan hesaplamalarda y*=135 kullanilmustir.

y"=135, 4.4 ile verilen formiillere gore tahmini toplam sinir katmanina ulasmak i¢in
0,2 mm ilk katman kalinligim1 ve 1,2 biiyiime oraniyla 7 katmani verir. Sekil 4.1 ve

Sekil 4.2'da gosterilen sinir tabakasi ag yapisi elde edilmistir.
Ty = Cf %prZ , kayma gerilmesi. (4.1)

Ur = Rotor ug hiz1 + Serbest Akim Hiz

u, = \/% surtiinme (4.2)

1

60,y = 0.37 xc * Re;E, tahmini sinir tabaka kalinligi

(4.3)

y = 3;;“ , ilk sinir tabaka kalinlig. (4.4)

*
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Sekil 4.1 : Pala i¢in olusturulan sinir tabaka agi.

Sekil 4.2 : Govde igin olusturulan siir tabaka agi.

Kayan ag teknigi nedeniyle iki blok olarak tasarlanan hesaplama alaninda hareketli
alan, NACA 23012 kanat profiline sahip 4 rotor kanadi iceren rotor diskidir (bkz. Sekil
4.4). Statik alan, Hart-II gévdesini ve Hart Govdesini ve giiriiltii 6l¢iim mikrofonlar
olarak ses alicilarinin tanimlanmis koordinatlarini igeren hacimdir. Rotor disk alani ag
boyutu 0,2c dir. Sekil 4.4'de gosterilen etki hacmi, ag boyutu 0,5c'dir.
Yapilandiriimamig ag minimum ag araligi, pala ucunda, 6n ve arka kenarlarda 0,01c
olarak atanmistir. Pala yiizeylerinde maksimum eleman uzunlugu 0,1c'ye ulasir. Pala
sinir katmani bolgesi, agnin ilk yiiksekligi olarak 0,00165c¢ degerine sahip yedi
prizmatik katmanla temsil edilir. Sinir katmanlar1 i¢in atanan biiylime orani, statik
alanin geri kalani i¢in kullanilan 1,2'ye esittir. Hesaplamali alan biiyiikliikleri Cizelge-
3'te verilmis olup, genel goriiniimii Sekil 4.3'de gosterilmistir. Sayisal hesaplamalarda
kullanilan ¢esitli ag yogunluklari , rotor diski kontrol hacmi ve mikrofon konumlarini
kapsayan hacimde yogunlsamay1 saglamak tlizere degistirilige ugratilarak arttirilmistir.

8-20 milyon ag eleman1 yogunluklari i¢in uygulanan degisiklikler Ek- B de verilmistir.
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Sekil 4.3 : Hesaplama hacmi genel Sekil

I Sekil 4.4 : Kayan ag rotor diski hacmi
goriinimii.

genel goriiniim.

Ansys/Fluent'te hareketli prob taniminin olmamasi nedeniyle 1. palada 0,87R
boliimiinde yiizey alanlarina (4-8 mm2) sahip ayr1 ayri tasarlanmis Basing sensorleri.
CAD modeli ve orgiilii basing sensorleri Sekil 4.5/ 4.6 ve Sekil 4.7'de verilmistir.
Sensor yiizleri Test Belgesi 1'e [287] gore yerlestirilmis ve 0,0082¢ boyutunda ag
uygulanmustir. Kesit Tasima Katsayisin1 (CnM?) hesaplamak i¢in simiilasyon sirasinda

her zaman adiminda ortalama statik basing degerleri kaydedilmistir

18_24 a4
0612

I
I,oa 06TE = —% 80 |

0.0 0.5 1.0
x/c —=

Sekil 4.5 : Basing sensorlerinin konumlart.

Sekil 4.6 : 1.Pala lizerinde basing sensorii
modellemesi

Sekil 4.7 : Basing sensorii modelinin ag goriintimdi.
Aerodinamik ve akustik hesaplamalar i¢in daha iyi dogruluga saglamak olmak iizere,
hareketli nesnelere yakin olan ve giiriiltiiyii 6lgen mikrofon konumlarini ¢evreleyen
bir i¢ hacim tamimlanmustir I hacim ayn1 zamanda yakin bélgeyi kabalastirmadan

toplam ag yogunlugunu azaltarak yiiksek olmayan bir hesaplama giicii saglayacak
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sekilde de islev goriir. Bu i¢ alan boyutu, gercek Hart-II deney odasi boyutuna
yakindir. Sekil 4.8

Cizelge 4.1 : I¢ etki alan1 boyutlar

Uzunluk Genislik Yiikseklik
Sugawara-Tanebe [14] 3.2R 24R 1.25R
Wilke[295] 4R 2.6 R 1.3R
Bu calismada 35R 2.3R 1.4R

Sekil 4.8 : I¢ Etki Alan1 gériiniimii.

4.3 Smr Sartlarn

Sayisal hesaplama alanin boyutu ve sekli simiilasyon dogrulugu agisindan 6nem
tagimaktadir. Deney odasi boyutlarina yakin ancak statik hacme gore daha fazla ag
yogunluguna sahip odaklanmis bir hacimdir. Ana alan boyutu olarak deney modeli
uzunlugunun veya rotor yarigapmin 15-30 kati uygulanmistir. [290] Silindirik ve
prizmatik hesaplama hacmi sekilleri hangi seklin deneysel sonuglara daha iyi yaklagim
sagladigim1 gormek i¢in hesaplamalar ile karsilastirildi . Bu karsilastirma igin farkli
BC'ler (Smur Sartlar1) kullanildi. Cevreleyen hacim i¢in bu kosullar simetri ve
yansitmayan ylizeylere sahip uzak alanidir (B6liim 6, [291]). Prizmatik alan sekli ve
uzak alan BC, deneme hesaplamalarindan sonra se¢ilmistir. Ayrica akis alani girisi
i¢cin kullanilan, serbest akis hizin1 +X ekseninde Mach sayisi olarak tanimlayan uzak
alan BC, ¢ikis i¢cin akis yoniindeki statik basing olarak belirtilen basing ¢ikisi
kullanilmistir. Prizma alani boyutlari uzunluk olarak 17,5 R, genislik ve yiikseklik
olarak 14 R olarak se¢ilmistir.
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Sekil 4.10 : Hesaplama alaninin genel goriiniimii.

4.4 Uzamsal Ayriklastirma, Zaman Entegrasyonu ve Simiilasyon Ayrintilar:

CFD analizleri ANSYS/Fluent ¢oziicii kullanilarak gergeklestirilmistir. Kullanilan
¢oziicli, RANS denklemleri i¢in sonlu hacim yontemine ve mevcut ¢esitli tiirbiilans
modellerine dayanmaktadir. Gergeklestirilebilir k — ¢ tiirblilans modeli, akisin
tiirbiilanshi dogasint modellemek igin kullanilmaktadir. Sinir tabakasi ve tiirbiilans
miktarlarin1 hesaplamak i¢in duvara yakin bolgeye 6l¢eklenebilir duvar fonksiyonu
[292] uygulanmistir. Gelistirilmis Duvar Islemi segenegi, hesaplama siiresini olumsuz
etkileyeceginden ve zaman adimi basina hesaplama stiresini %30 artiracagindan dolay1
secilmemistir. Tahmin edici-diizeltici yaklasimina dayali, basinca bagli denklemler
(SIMPLE) i¢in yar1 ortiilii bir yontem olan basinca dayali ayrilmig algoritma, basing-
hiz baglantisi i¢in uyarlanmis ve basing enterpolasyonu i¢in ikinci dereceden bir sema
kullanilmistir. Akis degiskenleri ayni digiimlerde (hiicre merkezli) saklanmakta ve
gradyanlar, en kiiciik kareler hiicre bazli formiilasyon kullanilarak hesaplanmaktadir.
Tim tasima denklemlerinin konvektif terimleri, ikinci dereceden upwind sema ile
ayriklastirilir. Fluent'te dinamik ag hesaplamalar1 yalnizca birinci dereceden zaman
ilerlemesiyle ¢alismaktadir. Rahatlama (relaxation) degerleri herhangi bir yakinsama
problemiyle karsilasilmayan varsayillan degerler olarak tutulmustur. Hart-1l test
durumlar i¢in pala uglarinda Mach sayisi 0,3"in {izerinde oldugundan sikistirilabilir
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akig analizleri yapilmigtir [293]. Hava ideal bir gaz olarak modellenmistir ve viskozite
degisimi Sutherland [294] yasasinin {i¢ katsayili yontemi uygulanmistir. Ana alanin
girisi ve ¢evre ylizleri uzak alan smir kosullar1 olarak belirlenmis ve ¢ikis, akustik
hesaplama igin yansitmayan secenekli basing ¢ikisi olarak belirlenmistir. Zaman
ayriklagtirmasi, HART II test durumunun 1041 rpm Rotor hizina ve 4 rotor kanadina
sahip oldugundan deney yapicilarca belirlenen BPF (Blade passage ferequency ,pala
gecis frekansi ) 6-40'a dayanmaktadir. Dolayisiyla HART II BPF 69,4 olup BPF 6-40,
416,4-2776 Hz frekans araligina esittir. Ses hizi kullanildiginda minimum 0,122 m
dalga uzunlugu elde edilir. Olusan sinyallerin 20 ayriklastirma noktasiyla
¢Oziimlendigini varsayarsak, maksimum frekans i¢in 0,35 derecelik azimut agisina esit
olan 5,6x10-5 saniyelik bir zaman adimi1 [96] gerektirir. Diisiik ag yogunluguna sahip
calisan bir simiilasyon modeli elde etmek i¢in hizli degerlendirme amaciyla 6n
hesaplamalar i¢in zaman adimi boyutu 2 derece olarak segilmistir. Bilgisayar gii¢
gereksinimi agisindan ekonomik modeli belirlemek igin daha dar zaman adimlari ve
yiiksek yogunluklu ag uygulanmistir. Yiiksek ag yogunlugu A¢ikgoz ve Aslan [290]
boliim 4.4 de detayli sekilde verildigi gibi daha diisiikk ag yogunluklarina gore daha
kiiglik zaman adimlar1 gerektirmektedir. Bu bakimdan diisiik bilgisayar kapasitesi ile
deneye uygun ¢oziimler elde edebilmek i¢in bu iki parametre dogru se¢ilmelidir. Enaz
giiriiltli durumu ve Temel durum i¢in yapilan hesaplamalarda gosterge olarak alinan
(CnM?) Kesitsel tasima katsayis1 yaklasimi icin 0,5 derece esdeger zaman adiminin
yeterli oldugu bulunmustur. 0,5 derecelik azimut adim boyutu ayn1 zamanda Ac¢ikgoz
ve Aslan [290] tarafindan 5 tam devirle kullanilmaktadir. Bu c¢alisma igin
gerceklestirilen hesaplamalar, aerodinamik olarak yakinsak bir ¢oziime ulagsmak i¢in
4 tam rotor devrinin yeterli oldugunu gostermistir. Ancak 4 tam rotor devri, yaklasik
5 milyon ag elemani olan diisik ag yogunlugu durumunda uygun bir giriilti
hesaplamasi yapmak i¢in uygun degildir. 6-10 Rotor Devri, 10 milyon mesh
elemaninin tlizerinde oldukga yeterlidir. Giiriiltii hesabinin detay1 4.7 rotor giirtiltiisii
hesaplama maddesinde verilmistir. Rotor devir sayisina gore giiriilti hesabinin
degisim grafikleri 5.2 ve alt maddelerinde verilmistir. Rotor devir sayisi ve zaman
adimi1 boyutu, giiriiltii veri miktarin1 dogrudan etkiler. Bu ¢alismada ii¢ farkli akustik

alict (mikrofon simiilasyonu) konfigiirasyonu kullanilmistir.

Set-1 221 Alict (mikrofon)
Set-2 117 Alici (mikrofon)
Set-3 63 Alict (mikrofon)
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Set-3'lin tretilen giirtilti verileri, 0,5 derecelik zaman adimli ve 10 rotor doniisiine
sahip bir simiilasyon i¢in 800K satira ulasmistir. Alic1 koordinatlar1 Cizelge-7'de

verilmigtir. Cogunlukla Set-2 dosya boyutlarini kiigiiltmek i¢in kullanilmistir.

Tiim hesaplamalar biri 2x E5-2697 V2 CPU'lu (24 ¢ekirdek, 48 is pargacigi) 96 GB
RAM bellege sahip, digeri ise 2xE5-2686 V4 CPU (36 ¢ekirdek, 72 is parcacigi) ve
128 GB RAM'e sahip iki ayr1 bilgisayar kullanilarak yapilmistir. GB RAM bellegi.
Her ikisi de 64 bit Win-10 igletim sistemiyle c¢alistirilmaktadir. Hesaplama siiresi,
Cizelge-4'te verildigi gibi, kullanilan CPU sayisina, a§ yogunluguna ve zaman adimi
boyutuna siki sikiya baglidir. Bir zaman adimli hesaplama yaklasik olarak 17 milyon
mesh eleman1 durumunda 46 CPU ile 120 saniye siirmektedir. Bu nedenle toplam
hesaplama siiresi zaman adimi biiytikliigiine, rotor devrine ve mesh eleman sayisina
bagli olarak 1,5-12 giin arasinda degismektedir. Cizelge 4.2 bir zaman adimi1 i¢in 6rnek

stirelerini gostermektedir.

Cizelge 4.2 : Ag yogunluguna gore bilgisayar ¢alisma siiresi

Mesh CPU Sayis1 Stire (s)
Yogunlugu

(Milyon

element)

11 80 63

13 46 113

17 46 118

29 70 138

4.5 Pala Hareketi ve Deformasyonu

DLR tarafindan ftp sunucusu araciligiyla pala hareketi ve deformasyon verileri
yaymlanmistir. Bu veriler 18 siitun ve 23 satirdan olusan tablo formatindadir. Satirlar
19 dereceden 349 dereceye kadar azimut agisini tanimlamaktadir. 0-19 derece
arasindaki eksik konumlar gercekei bir yaklagim egrisi denklemi hesaplamak i¢in ¢ok
onemlidir. Bu mevcut olmayan azimut konumlarinin yani sira, kanat ¢cirpma, burulma
ve ilerleme-gerileme deformasyonlari i¢in her bir pala i¢in bir¢ok bireysel veri mevcut
degildir. Bu verilerin yoklugu, Hart-II Test Dokiimanlarinda agiklanmistir. Yaklasik
egri denklemini (ACE ,approximation curve equation) elde etmek igin veri setini
tamamlamak igin mevcut verilerden faydalanilmistir. Olgiilen her azimut acis1 ve her

pala i¢in azimut ve aciklik degisimine gore egrilik egilimini tanimlamak i¢in mevcut
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rakamlar incelenmistir. Verileri tamamlamak igin polinom denklemleri ve en kiigiik
kareler yontemiyle egri uydurma yontemleri kullanilmistir. Tamamlanan veri seti ile
ACE sonuglari arasindaki fark Sekil 4.13/15'da gosterilmektedir. Van der Wall [13]
tarafindan verilen benzer grafikler (Sekil 4.14/16) de verilmistir.

Pala ucu hareketine gore boyutsuz hale getirilen 6. dereceden polinom denklemleri ile
her bir pala i¢in hesaplanan zamana bagli hareket agilart olarak tanimlanan ug ¢irpma
deformasyonu icin ACE'ler olusturulmustur. Elastik burulma icin ACE'ler 9.
dereceden polinom olarak hesaplanmis ve ilerlem-gerileme deformasyonu i¢in azimut
degisimini tanimlamak i¢in kullanilan bir trigonometrik denklem kullanilmistir. Bu
denklemler UDF programlama icin temel denklemlerdir. Simiilasyondaki her rotor
devirinde artik deformasyonu en aza indirmek i¢in ACE'lerin iyi bir tekrarlanabilirlige
sahip olmas1 gerekir. Bu nedenle tiim veri seti buna gore incelenerek yeknesakligi

bozan asir1 degisim gosteren veriler yumusak gecisi saglayacak sekilde degistirildi.

Aciklik yoniindeki deformasyonlarin degisim egilimi, iyi tanimlanmis bir pala hareketi
ve deformasyonu saglamak amaciyla her pala i¢in 3-6. derece diizeyine sahip polinom
denklemleri olarak temsil edilmistir. Bu denklemlerin katsayilari, Sekil 4.12'da
gosterilen bir yiizey denklemi olarak deformasyonu tanimlamak igin 4. dereceden
polinom denklemlerinde azimut agis1 degisimini temsil eden varyantlar olarak kabul
edilmigtir. Kritik nokta milimetre olarak oOlgiilen degerlerde sapma veri setinin
kullanilmamasina karar verilmesidir. Veri seti, tim degerlerin maksimum ug¢ ¢irpma
degerlerine boliinmesiyle oran veri setine doniistiirilerek boyutsuzlastirilmistir.
Denklemler 0-1 arasinda deger alan orant1 denklemleri haline getirilmistir. Uygulama

Denk.4.8'da verilmistir.

Ansys/Fluent UDF'ler hareket denklemlerini 6teleme veya donme hizi fonksiyonlari
olarak kabul etmektedir. Bu nedenle hareket ve deformasyon denklemleri agisal hiz

fonksiyonlar1 olarak tasarlanmustir.

Flap acis1 (B) (rad) degisim fonksiyonu denklemi

B = Xio fu-i¥™ (4.5)

Boyutsuz I=r/R cinsinden ag¢iklik konumunun bir fonksiyonu olarak c¢irpma agisi

orantilamasi;
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df(w; l) — Z?=O an—iln_l/zg a; (46)

Cirpma acis1 orant1 katsayilari
a;(Y) = Tig cn ™™ (4.7)
B =df (¥, D). B¥) (4.8)

Elastik burulma icin de benzer teknik kullanilmistir. Ilerleme-Gerilemenin pala
aciklig1 boyunca dogrusal olarak degistigi kabul edilmistir. Denk.4.5 ve Denk.4.7'daki
fni, Cn-i katsayilari Ek-1'de verilmistir. Cirpma ve elastik burulma sapmalarini

tanimlamak i¢in polinom denklemlerinin siras1 Cizelge 4.3’de gosterilmistir.

Cizelge 4.3 : Yaklasim denklemleri dereceleri

Hareket Donel eksende  Pala agikhiginda
Flaplama 6thorder 3-4th order
Elastik 9th order 2-3th order
Burulma

Palalarin hesaplanan (Sekil 4.11) ve olgiilen deformasyonlar1 Sekil 4.11/4.12/4.13
grafiklerinde karsilastirilmistir. Bu grafikler Blade-4'liin ¢irpma ve burulma farkini
gostermektedir. Elde edilen ¢irpma mesafesi ve burulma agis1 farkliliklart Sekil 4.13
ve 4.14°de gosterilmektedir. Burulma agisindaki fark +0,6 derecedir. Ancak pala
kokiine yakin ¢irpma (flap) hareketinin daha biiyiik farka sahip oldugu ve bunun
aerodinamik ve akustik hesaplama sonuglar1 {izerinde etkili olmadig
degerlendirilmistir. Ayrica elde edilen denklemler birer yaklasim denklemi
oldugundan periyodiklik hususu 6nem teskil etmektedir. Sayisal hesaplama zamani
rotor devir sayisina dayandigindan palalarin baglangi¢ pazisyonlarina hassas bigimde
donmesi gerekmektedir. Bu amagla gerek palalarin ¢irpma (flap ) yonii gerekse elastik
burulma hareketlerini diizenleyen denklem katsayilarinin 0 ve 360 derece azimut
acilarinda flapta 0.01 mm ve elastik burulmada 0.1 derece hassasiyetinde periyodikligi

saglamasi1 gozetilmistir.
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Sekil 4.12 : Bu ¢aligmada Pala-4 flaplama

Sekil 4.11 : Hesaplanan ve Deney yaklasim yiizeyi

flaplama. farklar1

Azimuth (rd)

Sekil 4.13 : Bu calismada Pala-4 flaplama yaklasim ve deney sonuglari farklari
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Sekil 4.14 : Flaplama farki [13].
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Azimuth (rd)

Sekil 4.15 : Bu ¢aligmada Pala-4 elastik burulma yaklasim ve deney sonuglar farklar

Sekil 4.16 : Elastik burulma farklari [13].

Her bir pala i¢in flap, elastik burulma ve ilerleme-gerileme deformasyonlarinin yiizey
denklemleri elde edilmistir.. Bu denklemler Kullanici Tanimli Fonksiyonlarda (UDF)
pala hareketlerinin yan1 sira deformasyonlari tanimlamak i¢in kullanilmigtir. Hiicum

acis1 degisimi Denklem 3.2'de verilmistir.

Bu caligmada eksen takimi, Ansys/ Fluent Global Eksen sistemi standardina uygun
olarak z ekseni rotorun geri ¢ekilen tarafinda, x ekseni asagi yonde (helikopter
kuyruguna dogru) ve y ekseni dikey olup yukariy1 isaret etmektedir. Ancak Hart-11
Global eksen takimi, y ekseni geri ¢ekilen tarafa isaret eder, x ekseni asagi akis
yoniinii, z ekseni ise dikey yonii gosterir. Rotorun doniisli yukaridan bakildiginda saat
yoniiniin tersinedir. Bu nedenle, anlasilmasini kolaylastirmak amaciyla giiriiltii desen

sekillerinde Rotor doniisii ve serbest akis yonleri belirtilmektedir.

Kanat sabit eksen sisteminden kiiresel eksen sistemine doniisiim i¢in Denklem
11/12/13'te gosterilen donme matrislerinin [296] ardisik matris ¢arpimlar yoluyla
konum vektorlinlin  doniistiiriilmesiyle kanat konumu ve deformasyonlar

belirlenebilmeketedir. Bu c¢alisma i¢in kullanilan UDF'ler, pala hareketini ve
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deformasyonlari tanimlamak i¢in Ag Hareketi(Grid motion) [297] makrolarini dikkate

almaktadir.

[1 0 0

Ry=10 Cos® Sinb (4.9)
|0 —sin® cosO
[ Cos¥Y 0 Sin¥

R, = 0 1 0 (4.10)
|—Sin¥ 0 Cos¥
[ Cosfp Sinf O

R, =|-SinB Cosp 0 (4.11)
L 0 0 1

T = R,(Y)R, (0)R,(¢) (4.12)

)?new =5 T)?old (4'13)

Denkelem 4.13 Ters doniisiimiin uygulanmasi yeni olusturulan noktayr orijinal

konumuna dondiiriir.

Pala sabit eksen sisteminden kiiresel eksen sistemine doniisiim i¢in bir alternatif olarak
; HAD yazilimmin rotor diski doniisii ve saft acisini eksen manipiilasyonu ile
saglayabilmesi ve kanat sabit eksene gore acisal hizlarin bilinmesi durumunda kanat
sabit ekseninden kiiresel eksen sistemine geri doniisii (4.14) deki tanimlama ile de

saglamak miimkiindiir.

!

X

X
y" = R;(B)Ry(8)R () M (4.14)
z' A

D0niis matrisinin zamana gore tiirevi zincir kurali uygulanarak agisal doniis hizin1 da

icerecek sekilde ifade edilir.
R(®) = S(w(®))R(t) (4.14)

Acisal hizlar alt satirdaki seklide ifade edilir.

wd =wd+Rwl+Rw3 + -+ R_ w1 (4.15)
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Yukarida goriildiigii gibi sabit eksen takimina gore acisal doniis bilgisi hareketli eksen
takimina aktarilmaktadir. Ancak ¢alisma kapsaminda hareketli eksen setindeki agisal

doniis ve hizlar bilindiginden ters doniisiim yapilmasi gerekmektedir.[298]

¢ 0 0
wSh = 0]+ Re(=9) || + Re(~®IR, (-0) [2] (416)
0 0

(Agisal hizlar=Lead-lag terimi+Pitch terimi+Flap Terimi)

Buradaki agilar (Steijil,Baracos) [296] uygun olarak eksi igeretli alinir.

4.6 Ag Piiriizsiizlestirme ve Yeniden Orgiileme

Mevcut dinamik ag yaklasiminda hacim bazli yumusatma yontemi kayan ag teknigi
ile birlikte kullanilmaktadir. Bu yontemde hareket sirasinda ag diigiimlerinin sayisi ve
baglantilar1 degismez. Hiicre bolgesi asir1 anizotropik bir esneme veya sikigsmayla
karsilagsmadig1 siirece, ag hareketinin siirdiiriilebilirligi hacim bazli yumusatma ile
saglanabilir. Hacim bazli yumusatmanin avantaji Fluent'in, ag1 kati1 duvarin yaninda
deforme olmadan tutarken hareketi gevredeki ag hacmine iletmesidir. Coziicti, asiri
anizotropik esneme veya sikistirma meydana geldiginde yeniden birlestirme
yontemlerini ¢alistirir. ANSY S/Fluent'te yerel yiizey yeniden birlestirme, yerel hiicre
yeniden birlestirme ve bolge yeniden birlestirme dahil olmak iizere ¢esitli yeniden
birlestirme yontemleri mevcuttur. Coziicii, ¢arpiklik veya boyut kriterlerini ihlal eden
hiicreleri isaretler ve isaretlenen hiicreleri yerel olarak yeniden diizenler. Hiicre bolgesi
yeniden birlestirme, yerel yeniden birlestirmenin maksimum hiicre g¢arpikligin
yeterince azaltamamasi durumunda kullanilir. Onceki agdan gelen veriler yeni
olusturulan ag iizerine enterpole edilir. Yeniden ag olusturma frekans: 1-5 zaman
adimi arasinda segilebilir. Negatif hiicre hacmi hatasin1 ve artan carpikligi 6nlemek
amactyla her zaman adiminda yeniden ag olusturma islemi gergeklestirmek icin

yeniden ag olusturma frekansi 1 zaman adimi olarak secilmistir.

4.7 Rotor Giirultiisii Tahmini

Ffowcs Williams-Hawkings denklemini temel alan Farassat Formiilasyonu [299]
kullanilarak rotor giiriiltiisii hesaplamasimni gerceklestirmek icin Oncelikle pala

yiizeyindeki yakinsak periyodik basing dagilimlart arastirilir. Aerodinamik basingtaki
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dalgalanmalardan dolay:r ilk bir veya iki rotor devrinin giriiltii hesaplamasi igin
kullanilamadig1 gozlemlenmistir. Ote yandan Rotor Devir Sayisi (RRN), Fluent’in
guriilti frekans ¢oziiniirligii algoritmasi nedeniyle giiriiltii hesaplama dogrulugu
tizerinde oldukca etkilidir. Gerekli RRN, genel sayisal analiz ekonomik siiresiyle

¢elismektedir. Bu nedenle en uygun RRN ve analiz siiresinin se¢ilmesi gereklidir.

Fluent, yakalanan frekans araligini su sekilde tanimlar:

0to ————— Hz (4.13)

2xTimeStep

Frekans adimi (Af), Fluent tarafindan Denklem.4.15.’e uygun olarak tanimlanir.

__ 1 _ 2m
Af = ;=5 T =RRN = (4.15)
SPL = 101logy0 S(f) (4.16)
OASPL = 101logyo [ S(p)df
0

Bir FFT spektrumunun esdeger Ses Basin¢ Seviyesi hesaplamasi Denklem (4.18)
ile yapilir. [105]

L, =20 log (@) po = 2.107° Pa (4.18)
0

Fluent FFT spektrumunun ihmal edilen frekanslar1 nedeniyle kaba bir sonug verir. 4-
16 Rotor Doniisii igin baz1 deneme hesaplamalarinin yapilmasi, OASPL sonuglarinda
farklilik oldugunu gostermistir. Denklem 4.17 1 Hz frekans adimina yaklasim yapar

ve daha kararli sonuglar verir.

Cizelge 4.4 : Denklem karsilastirmasi

Sonug dosya

Rotor ~ Denklem Denklem - . 5~ i 117

Turu (4.18)dB (4.17)dB

alicr)
4 96,6 103,28 6,68 40,5k
6 98,7 103,57 4,87 62k
8 100,3 103,8 3,5 83k
10 101,6 104,15 2,55 104k
12 103 104,68 1,68 125k
14 104,1 105,13 1,03 146k
16 105,1 105,5 0,4 166k

(Bu gizelge temel durum i¢in 5 milyon ag elemani,2 derece zaman adimu ile yapilan
simiilasyonun azami degerlerini igermektedir.)

141



Cizelge 6. Denklem .4.17'un hizli ve oldukga iyi sonuglar verdigini ve diisiik bilgisayar

giicli vaat eden kisa hesaplama siiresi sagladigin1 gostermektedir.

0,5 derece Rotor doniisii esdegeri zaman adiminin, acrodinamik olarak kesitsel tasima
Katsayisi'na (CnM?) iyi bir yaklasim ve ekonomik bir hesaplama siiresi saglamak icin

yeterli oldugu goriilmiistiir. (bkz. MN Durum sonuglari)

Toplam giiriiltii, Kalinlik Giiriiltiisii ve Yiikleme Giiriiltiisiinden olusur. Ansys/Fluent,
Kalinlik ve Yiikleme Giiriiltiilerini, Ansys Fluent Teorisi Kilavuzu maddesi 15.2.1'de
belirtilen denklemlerle (4.19/20/21/22/23) hesaplar. Ffowcs-Williams ve Hawkings
Modeli

p'(%,t) = pr(X,t) + p (X, 1) (4.19)
4mpp(3,0) = [_ [0 ds + [ [”0”"{:’2’21*:11"”5“)4;‘“2)}] (4.20)
4mp, (%,1) = aioff=0 [r(:;mz} ds+ [, [ﬁ] d +
i [Lr{miqff%;Mz)}] ds (4.21)
L; = Pijfy; + pu;(uy, — vp) (4.22)
U; = v; + i (u; — v;) (4.23)

4.7.1 Mikrofon (acoustic receiver) Konumlari

Mikrofonlar dikey yonde rotor merkezinin 2215 mm altina yerlestirilmistir.

Cizelge-7 yan eksen yon konumlarimi gostermektedir.

Cizelge 4.5 : Akustik hesaplamalar i¢in Ses Alict konumlari

Set-1/Set-2  Set-3
Z axis(mm)  Z axis(mm)

-2700 -2700
-2250 -1800
-1800 -900
-1350 0
-900 900
-450 1800
0 2700
450

900

1350

1800

2250

2700
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Set-1 alicilart1 x ekseninde -4000/4000 mm arasinda her 500 mm'de bir

konumlandirilmigtir. (toplam 221 alic1).

Set-2 alicilart x ekseninde -4000/4000 mm arasinda her 1000 mm'de bir

konumlandirilmstir. (toplam 117 alic).

Set-3 alicilar1 her 1000 mm'de bir yerlestirilmistir. -4000/4000 mm X ekseninde
(toplam 63 alicy).

Kartezyen koordinat sistemi semas1 Sekil 4.17'de gosterilmektedir.

Y Axis Frame L Hart-II axis
'Z\l_./qf this study v\l'/ ¢ frame
main'tall rotce
& fuselage gic
inner backgroudn grid .y //
x NG

Free Stream '
Direction

outer background grid

Sekil 4.17 : Koordinat sistemi genel goriinimdi.
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5. SONUCLAR VE DOGRULAMA

Bu boliimde gelistirilen aeroakustik hesaplama metodolojisini dogrulamak iizere Hart-
II deneyi temel durum ve en az giiriiltii durumu i¢in yapilan hesaplamalar deney ve
diger sayisal sonuglar ile karsilastirmali olarak verilmistir. Sayisal hesaplamalar igin
uygun ag yogunlugu, zaman adimlarmni da tespit etme ve UDF gelistirme i¢in yapilan
45 adet deneme hesaplamalari hari¢ olarak bu ¢alisma igin yapilmis hesaplamalari
gosteren ¢izelge Ek-C de verilmistir. Degistirilen pala ucu sekilleri i¢in yapilacak
hesaplamalar ile karsilastirmalarda kulanmak {izere MNC ve BLC genel giiriiltii

seviyeleri dB(A) olarak Cizelge 9 ve 10'da verilmistir.

Kuvvet ve Moment hesaplama sonuglari, giiriiltii tablolar1 ve grafikleri, CnM? kesit

yiikleme katsayis1 grafiklerini de igeren durum setleri halinde verilmistir.

Deney sonugclarina en yakin sonuglar 8.0e-5 sn'ye esit olan Aa=0,5 derecelik donme

adimi1 kullanilarak elde edilmistir. Bu donme adimina karsilik gelen zaman adima :

2t Aa
At =—*— [sec] (5.1)

Hesaplamalar sirasinda, [14],[295],[15] deki ¢alismalardakinin aksine (bu
calismalarda deney sonuglarina yakinsamak {izere rotor trim degerleri degistirilmistir),
rotor trim degerleri deney degerlerinde sabit tutulmustur. Pala ¢irpmasi (flapping)
verileri tek tek incelenmis ve eksik veriler madde 4.5de tanimlandigi sekilde
tamamlanmigtir. Hesaplanmis CnM? grafigi ve tasima kuvveti degerlerinin deney

degerleriyle uyumu aerodinamik sonuglarin basarimini géstermektedir.

Hesaplamalar1 tanimlamak i¢in kisaltma kodlamas ,verilen grafiklerde X-YM-ZdTr

seklindedir;

X, Minimum Giiriiltii Durumunu (MNC) veya Temel Durumunu (BLC) belirtir.
Y, Mesh elemanlarint milyon cinsinden gosterir.

Z, derece cinsinden Zaman Adimi esdeger doniis artigini gosterir.

T, Rotor devir numarasini gosterir.
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5.1 Kesit Tasima Katsayis1 Sonuclar1 (CnM?)

Hizli ve dogru ¢oziim verecek uygun sayisal ¢6ziim konfiglirasyonu tespit etmek i¢in
5-15 milyon arast ag yogunlugu ve 2-0,5 derece zaman adimi igeren deneme
hesaplamalart yapilmistir. Sekil 5.1 de zaman adiminin kii¢iilmesi dogru sonug elde
etmede etkin oldugunu goétermektedir. 5.2 ve 5.3 grafiklerinde ise zaman adimi1 ve ag
yogunlugu etkileri birlikte gosterilmistir. Buna gére zaman adimi dogru sonuglar elde
etmede ag yogunlugundan daha etkili bir faktér oldugunu goriilmektedir. Sekil 5.4 elde
edilen CnM? sonuglarin1 Hart-II deneyi ve diger sayisal calismalarla kiyaslamakta
olup, gerek deneye yakinlik gerekse egri trend uyumlar1 bakimindan uygun sonug
gostermektedir. Sekil 5.5 diger ¢alismalar ile bu ¢alismanin sonuglarinin Hart-11 deney
degerlerine gore % fark olarak kiyaslamasini gostermektedir. Sekil 5.5 de bu
calismanin 13 milyon diger calismalarin ise 43-100 milyon ag elemani ile ulastig
sonugclari icermektedir. Sekil 5.5 bu ¢calismada elde edilen sonuglarin diger ¢aligsmalara
gore daha uygun sonug¢ verdigini gostermektedir. Ayrica azimutun ilk 180 derecesi
icin mevcut ¢alismanin Hart-II deney egrisine trend olarak daha uygun oldugu
goriilmektedir. Diger ¢aligmalardaki zaman adimlarinin daha kii¢iik (0,5 derece rotor
doniisii esdegerinden) oldugundan 60 ve 270 derece azimut agilarindaki CnM?

dalgalanmasini deney degerlerine uygun olmalarini saglamaktadir.

5.1.1 Minimum giiriiltii durumu (Minimum noise case)

0,25 e
02 L
> ' A - e
°1 N\ Y N
< \ 1 V)
= 0,05 N4 4
O 0 y
-0,05
0 90 180 270 360

Azimut (derece)

MNC-8M2d - - - - Hart-ll MNC-5,8M-2d

Sekil 5.1 : Enaz giiriiltii durumu Aa = 2° igin CnM? .
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0,25

0,2
0,15
2 o1
S
0,05
0
-0,05
0 90 180 270 360
Azimut(derece)
- - - - Hart-ll MNC-20m0,5d MNC-20m1d MNC-20m0,25d
Sekil 5.2 Enaz giiriiltii durumu 20M i¢in CnM?
0,25
0,2
0,15
=
> o1
(&)
0,05
0
0 90 180 270 360
-0,05
Azimut (derece)
- - - - Hart-ll MNC-5,8M-1d MNC-12M-1d
MNC-20m1d MNC-8M1d
Sekil 5.3 : Enaz giiriiltii durumu Ao, = 1° i¢in CnM? .
0,25
0,2
. 015
=
S
0,1
0,05
0
0 90 180 270 360

A iRl

- ---Hartll
MNC-20m0,25d

MN
MNC-20mO0,5d

MNC-13M0,5d

Sekil 5.4 : Enaz giiriiltii durumu Ao, = 0,5° igin CnM? .
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CnM2

0 \ 90 180 270 360

-0,05 .
Azimut(deg)
Sugawara-std camrad —— dymore
——————— Hart_II-MNC this-study Lim-Dimanling

Sekil 5.5 : En az giiriiltii durumu CnM? karsilastirmast .
(Dymore, Camrad [301]; Brown [12], Lim-Dimanlig [10] , Sugawara &Tanabe [14] bakiniz )

I
I

MNC CnM?2 Hata Karsilastirma P

150,0% %H%]
X 100,0% k“\_--Jd\P—o.:/’
S 50,0%
o 00% sugawara
o 0,0% {7 -
:;60 50.0% 0 9 180 2R 360 camrad
z | dymore
*% -100,0% ;

------------- ez

T -150,0%

-200,0%

Azimut (derece)

Sekil 5.6 : En Az giiriiltii durumu igin hata karsislatirmasi

5.1.2 Temel durum

En uygun zaman adimini ve ag yogunlugunu belirlemek i¢in min. giirtiltii durumuna
benzer prosediir izlenmistir. 7 milyonluk ag yogunlugu ve 0,25-2 derece zaman adimi1
ile yapilan deneme hesaplamalarma gore 0,25 derecelik zaman adimi deneysel CnM?
sonucuna en uygun saglamistir. Ag yougunlugu ile degisimin de goriilebilmesi
acisindan 5.6, 5.7 grafikleri zaman adimlar i¢in ayr1 ayr1 diizenlemistir. Sekil 5.8
zaman adimi etkisini farkli ag yogunluklari i¢in topluca vermekte olup; zaman
adimmin kiigiildilkce deney degerlerine daha uygun sonuc¢ elde edildigini
gostermektedir.Ancak 0,25 derece ile 0,5 derece arsinda gerek biiytikliik gerekse egri
trend uyumu bakimindan biiyiik 6nemli degisiklik yoktur.Ote yandan 0,25 derece
zaman adimi1 daha fazla ag yogunlugu da gerektirecegi i¢in toplam hesaplama siiresini
iki katindan fazla arttirmaktadir.Bu bakimdan kullanilmasi tercih edilmemistir. Sekil
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5.9'daki karsilastirmali CnM? grafigi temel durumlari igin elde edilen iyi yaklagimi
acikca gostermektedir.Sekil 5.10 da Hart-11 deney verilerine gére CnM? igin % hata
olarak bu g¢alisma ve diger ¢alismalartin kiyaslamasi verilmektedir.Sekil 5.5. de
goriilen en az giriiltii durumunda da oldugu gibi temel durum i¢in de Sekil 5.10da
goriildiigl gibi bu ¢alismada elde edilen sonuglar digerlerine gére daha az degisken ve
genel olarak daha az hata yapilmaktadir. Her iki durum igin ortaya ¢ikan bu ortak

sonuglar bu ¢calismada kullanilan metodolojiyi dogrulamaktadir.

0 90 180 270 360
Azimut (derece)
- - - - Hart-1l BLC-10m2d-BL13y BLC-7m2d10r-y3

Sekil 5.7 : Temel durum Aa = 2° igin CnM? karsilastirmasi.

|
\

w150

1 | N
P w=ewe
F

/

T
N

\\ H //
St LS

CnM2

90 180 270 360
Azimut (derece)

- - - - Hart-Il BLC-7m1d10r
BLC-7m0,25d5r BLC-7m0,5d5r

Sekil 5.8 Temel durum 7M ag i¢in zaman adimu CnM? karsilastirmast.
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0,2

N

0,15 vie T

N 01 S
% ,
O 0,05
0
-0,05

0 90 180 270 360
Azimut (derece)
- - == Hart-ll BLC-7m1d10r

BLC-17m1d5r BLC-10m1d

Sekil 5.9 : Temel durum Ao = 1° i¢cin CnM? kargilastirmast.

0 90 180 270 360
Azimut (derece)

BLC-17m0,5d5r
BLC-7m0,5d5r

- - - - Hart-1l
BLC-29m0,5d

Sekil 5.10 : Temel durum Ao = 0,5° igin CnM? degisimi

0,14
0,12
0,1
S 0,08
S 0,06
0,04
0,02
0
0 90 180 270 360
Azimut(deg)
sugawara BLC-fine brown dymore
——————— Hart-11 BLC BLC-this study Camrad

Lim-Dimanling

Sekil 5.11 : Temel durum CnM? karsilastirmasi.
(Dymore, Camrad [301]; Brown [2], Lim-Dimanlig [10] , Sugawara &Tanabe [14] bakiniz )
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7
g
| ==

BLC i¢in CnM2 hata karsilastirma

50,0% i
_B e 270 i (_i ';I
E /\ [4'*’ /"
< o
v 0,0% N 7N =
S, 0 vo 2 360
g sugawara
g 00% brown
©
= dymore
E -100,0% camrad

Azimut (derece) Tez

Sekil 5.12 : Temel durum igin CNM? hata karsilagtirmasi.
CFD simiilasyonu ayrica Sugawara & Tanabe [14] ve G. Wilke [295] caligsmalarina
kiyasla 1/4-1/10 oraninda diisiik ag yogunluguna sahiptir.

Joon W. Lim ve arkadaslarmin [111] ¢alismasinin sonucu CnM? acisindan bu ¢alisma
sonuclarina yakin olup calismalarinda 512-1024 c¢ift cekirdekli CPU'ya sahip
bilgisayar giicii, bir rotor devri i¢in kullanilan 7200 zaman adimi uygulamislardr.
[111]’ e gore cok daha diisiik bilgisayar giicii kullanimi ile bu ¢alismada [111]’e yakin
sonuclar alinmasi mevcut ¢alisma metodolojisinin pala hareket ve deformasyonlari

taniminin dogru sonuca ulagsmadaki basarisin1 gostermektedir.

5.2 Kuvvet ve Moment Sonuglari

Bu boliimde verilen sayisal hesaplama sonuglari tasima kuvveti ve rotor momentlerini
gostermektedir. Tiim kuvvet ve moment grafiklerindeki ortak olarak hesaplamanin iki
tam rotor turundan sonra karali ve periyodik hale geldigi goriilmektedir. Dolayis1 ile
aerodinamik hesaplamalar sonunda yapilan akustik hesaplamada ilk iki rotor turuna

ait veriler kullanilmamastir.

Cizelge 5.1, ¢irpma (flap) hareketi taniminda deney verileri ile 5-6 mm fark olmasina
ragmen, bu ¢caligmanin yontemi kullanilarak hesaplanan kuvvet ve momentlerin deney
sonuclarina %3 sapma [295] ya gore daha dogru sonuglar elde edildigini
gostermektedir. Ayrica Sekil 5.11-15 kuvvet ve moment grafiklerinde ilk iki rotor
turuna es olan 1440 zaman adimi sonrasinda sayisal hesabin donel harekete uyumlu
olarak periyodik hale gelerek sayisal hesabin yakinsakliginin basart ile saglandigini
da teyit etmektedir
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Zaman adimi

— momx momy —momz

Sekil 5.13 : Temel durumda momentler ( 13 milyon ag / Aa= 0,5° zaman adim).

5000

3000
Z
1000

-1000 O 500 10001500 20002500 30003500
720 Time Step=1 revolution

Sekil 5.14 : Temel durumda tasima kuvveti ( 13M ag / Ao= 0,5° zaman adimi).

3,00E+03
2,00E+03
1,00E+03
0,00E+00
=8QDE+03
-2,00E+03
-3,00E+03

Moment (Nm)

Zaman adimi

momx momy momz

Sekil 5.15 : Temel durum hesaplama boyunca moment degisimi.

7,00E+03
6,00E+03
5,00E+03
4,00E+03
3,00E+03
2,00E+03
1,00E+03
0,00E+00
-1,00E+03 0 1000 2000 3000 4000 5000
Zaman adimi

Kuvvet (N)

Sekil 5.16 : Enaz giiriiltii durumu tasima kuvveti degisimi.
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4,00E+03
2,00E+03
0,00E+00
2788+03
-4,00E+03
-6,00E+03

——momx ———momy ———momz

Sekil 5.17 : Enaz giiriiltii durumu y ekseni momentleri (8 M ve Aa= 0,5°).

Sekil 5.9-13'teki grafikler Rotorun ilk doniisiinden sonra hizli bir yakinsama
gostermektedir. Bu sonug, pala ¢irpmalariin diisiikk dereceli de olsa bireysel pala

polinom tanimlamasi ve ayni zamanda iyi tekrarliliktan kaynaklanmistir.

Sekil 5.14 ve 15 sayisal hesaplamalarin tasima kuvveti ve pala momenti sonuglarini

gostermektedir.
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T(N)/10 .le (NI) IIIII III I)
-600

® Mesh 5,8M ®m Mesh 8m ® Mesh 13M ® Mesh 20M ®mEXxp.

o
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o

-400

Sekil 5.18 : Enaz giiriiltii durumu kuvvet ve momentleri.
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Sekil 5.19 : Temel durum kuvvet ve momentleri.
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Bu ¢alismada, 6ngoriilen pala hareketinin ve deformasyonunun saf etkisi hakkinda net
bir goriise sahip olmak i¢in herhangi bir Pala Diizeltme (Trim kontrol) degisikligi
uygulanmamistir. Bu nedenle x ve y ekseninin momentlerine odaklanilmamustir.

Karsilastirilan tasima kuvveti ve moment-y tablosu Cizelge-8'de verilmistir.

Cizelge 5.1 : Kuvvet ve Momentler karsilastirmasi

Durum Tasima(N) Cr Moment

(Nm)
MNC (hesap) 3470 0.0047 313,5
BLC (hesap) 3448 0.0047 286.3
Experiment 3300 0.0045 168
Wilke (course 3825 0.0052 288
JST) [295]

5.2.1 Akustik sonuglar

Aerodinamik hesaplamalar sonrasinda akustik hesaplama belirlenmis mikrofon
pozisyonlari i¢in yapilarak elde edilen ses basinci bilgisi tablolastirilmistir. Bu basing
verileri FFT (fast fourier transform) uygulanarak frekans bazinda giiriiltii seviyerine
donistiirilerek veri tablolart elde edilmistir. Hazirlanan formiil ile frekans bazli
giiriiltii seviyeleri verisi 6-40 BPF frekanslarini icerecek sekilde ayriklastirilmis ve
herbir mikrofon i¢in (4.17) denklemi kullanilarak toplam giiriiltii seviyeleri dB(A)

olarak hesaplanmustir.

Hesaplamalardaki y* etkisi 8 milyon mesh y*=200 ve 17 Milyon Mesh y*=135 olan
enaz giriltli durumu i¢in incelenmistir. Hesaplamalar i¢in zaman adimi 0,5 derece
rotor devrine esdeger 8,00x10-5 sn olarak belirlenmistir. Bu zaman adim1 1000 Hz igin

20 ayr1 noktay1 yakalamak i¢in uygundur.

1125
5 112 ° o ¢ Expll2 o
S 1115 °
2 [ ]
S 1
5 110,5
()

110

5 10 15 20

Ag yogunlugu (milyon)

Sekil 5.20 : Enaz giiriiltii durum ag yogunluguna gore giiriiltii degisimi.
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Sekil 5.21 : Enaz giiriiltii zaman adimina gore giiriiltii degisimi.
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Sekil 5.22 : Enaz giiriiltii durum rotor turuna gore giiriiltii degisimi.
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Sekil 5.23 : Temel durum ag yogunluguna gore giiriiltii degisimi.
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Sekil 5.24 : Temel durum rotor devrine gore giiriiltii degisimi.
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Sekil 5.25 : Temel durum zaman adimina gore giiriiltii degigimi.

Sekil 5.18 ve 5.20 akustik sonuclar i¢in ag ve zaman adimi bagimsizliginin elde
edildigini gostermektedir. Minimum giiriiltii durumuna deney sonuglarina 1-1,5 dB
yakinlik, 17 milyon ag yogunlugu ve nispeten kiigiik (72 CPU,36 Gb RAM)bilgisayar
kaynaklar1 ile elde edilmistir. Sekil 5.18, MN durumu igin simiilasyon siiresi
bagimsizligt i¢in 10 rotor devrine esdeger simiilasyon siiresinin yeterli oldugunu
acikca gostermektedir. Temel durum igin simiilasyon siiresi bagimsizligi Sekil 5.21'de
gorilmektedir. Sekil 5.21'e gore temel durum, 10 rotor devrinden daha uzun
simiilasyon siiresine ihtiya¢ duymaktadir. Zaman adimi boyutu, madde 5.2’ye benzer

sekilde akustik sonug lizerinde ag yogunlugundan daha etkili oldugu goriilmektedir.
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5.3 Mikrofon Sayisimin Giiriiltii Desen Etkisi

5.2 maddesinde verilmis olan akustik hesaplamalar sonras1 ortaya ¢ikan veri dosyalari
biiyiikliigli mikrofon sayisina Cizelge 6 da bir 6rnegi goriilecegi gibi hesaplamada
kullanilan siireye bagli olarak artmaktadir (rotor devir sayisi).Bu dosya biiytlikliigii
ayrica zaman adimima da bagli olarak artmakta ve 1 milyon satir boyuruna
yaklagmaktadir.Bu dosya biiyiimesi ve yiiksek ¢oziiniirliikli bir giiriiltii deseni elde
edilmesi ¢eligkli bir durum olusturmus olup optimizasyon gerekli olmustur.Bu amacla
deneye de uyumlu olacak ve bilgisayar giicli geregi bakimindan da optimum olacak
mikrofon sayisinin secilmesi i¢in deney alaninda mikrofon konumlandirilma alani
icinde kalmakla birlikte ara mesafeleri degistirilerek madde 4.7.1 koordinatlar1 verilen
lic versiyon olusturulmustur. Bu versiyonlarin giiriiltii deseni etkileri bu boliimde

incelenmistir.

Sekil 5.22/23'te gosterilen 63 ve 117 aliciya sahip MNC Giiriiltii deseni 6rneginde

onemli bir desen degisikligi goriillmemistir.

tog view

4.5 deg shaft angle top view

i Atog deg shaft angle
0.5 deg time step
Srevof 7 rev
BC=FF

117 rev.

BPF 6-40

0,5 deg time step
Srev of 7 rev
BC=F

63 rev
BPF 6-40

Noise dB [ Nais
Noise dB

Sekil 5.26 : 63 alici ile giiriiltii dagilimi. Sekil 5.27 : 117 alict ile giiriiltii dagilimi.

Sekil 5.25 ve Sekil 5.24'da gosterilen 221 ve 117 alictya sahip 6rnek MNC giiriiltii
deseninde 6nemli bir desen degisikligi goriilmektedir. 221 alicili versiyon daha fazla
veriye sahip olmasina ragmen 117 alicili versiyon daha detayli gériinmektedir. Grafik
yazilimimin (Tecplot) konturlar1 tamamlamak i¢in mevcut veriler arasinda
enterpolasyon yapmasi bu sonucu dogurmustur. Sonu¢ olarak Giiriiltii Deseninde
farklilik olabilmekte ancak desendeki sicak noktalar ayni kalmaktadir.
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top view

top view
P 4.5 deg shaft angle
4.5 deg shaft angle 20 mio mesh
20 mio mesh 1 d:fg time step
1 d:fg time step 3r of 5r
i Bre40
BPF 6-40 221 rev
17 rev
Noise dB
110 88
Noise dB

Sekil 5.29 : 221 alic1 ile giiriiltii dagilimu.
Sekil 5.28 : 117 alic1 ile giiriiltii dagilimi.

Yapilan Kkarsilastirmalarin ardindan 117 alict kullanmanin giiriiltii deseni ve buna
bagli dosya boyutlar1 agisindan avantajli olduguna karar verilmistir. Frekans bazl

veriler, 221 alict igin elde edilen veri tablosu 750 bin satira ulasarak ¢ok biiyiikk dosya

buiytikliikleri yaratmaktadir.

5.3.1 Giiriiltii desenleri
Girilti deseni grafiklerinde (Sekil 5.26-/28) hesaplanan giiriiltii modelinin, kesitsel

tagima katsayisinin iyi olmasina ragmen deneyin giiriiltii modeliyle (Sekil 5.27/29)
eslesmedigi goriilmektedir.

Bu sonug, CnM? eslesmesinin akustik ¢oziimiin kalitesini garanti etmedigi anlamina

top view
P Hart-1l
13M mesh Minimum Noise Case
0.5 deg time step Experiment result
4revof6 rev
BF 40
MNC o trim BVISPL6to40
11241
[ 112
o 1
110
Noise dB §’ 106
© 108
11198
5 i
110 9 i
108 5
107 13;
108
105 102
104 101
103 100
102 99
101 23
100 97
ag 2
28 a5
%
ad
92
0 -
z y_mic

Sekil 5.31 : Temel durum hesaplanmis

Sekil 5.30 : Enaz giiriiltii durumu
dagilim.

hesaplanmis dagilim.
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top view

HART-Il
Baseline Case
Experiment Result

BVISPL6tod0

x_traverse

-200

Sekil 5.32 : Enaz giiriiltii durumu deney Sekil 5.33 : Temel durum deney dagilimi.
dagilim.

5.3.2 Minimum giiriiltii durumu karsilastirma

Cizelge 5.2 : Diger calismalar ile azami giiriiltii karsilagtirmast

Yazar Ag Azami
yogunlugu  giiriiltii dB
Tanabe-Sugawara(Medium) [14]  12.8 million 106
Wilke(Medium) [295] 12,8 million 105
Bu ¢allismada 13 million 111.96
Experiment 112
Romani G.(coarse) [15] 42 million 118

Cizelge-9'da goriilen hesaplanan maksimum giiriiltii seviyeleri ile giiriiltii modelinin
karsilastirilmast Sekil 5.30 ve Sekil 5.31'da verilmistir. Bu sonuglar, deney sonucuna
ulagmak i¢in bireysel pala deformasyon tanimlamasinin diisiik ag yogunlugunda dahi

etkin oldugunu gostermektedir.

top view 1op view

Hert-ll
Minimum Nolse Case

13M mesh

05 dw'lim' step
4 rev of 6 rev Expetiment result
BC=FF

BPF 6-40
MNC no frim

BVISPL6to40

| [

e

3
x_traverse

Bu ¢alisma Deney
Sekil 5.34 : Diger caligmalarla akustik sonug karsilastirmasi
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Tanabe-Sugawara [14] Kelly M.E. [12]
Sekil 5.35 : Diger ¢aligmalarla akustik sonug karsilastirmasi

5.3.3 Temel durum giiriiltiisii karsilastirma

Cizelge-10, da verilen sonuglar azami giiriiltii tahmininde de bu ¢alismada diger
calismalara gore akustik olarak da basar1 saglandigini gostermektedir.. Sekil 5.32 ve
5.33 de goriilen diger ¢alismalarin giiriiltii desenlerinin, deneysel sonuglarla iyi
eslesmedigi dikkat ¢ekmektedir. Bu g¢alismada elde edilen giiriiltii deseni diger
caligmalar ile benzerlik gdstermekte olup; giiriiltii dagilimi agisindan da metodoloji

teyit edilmis olmaktadir.

Cizelge 5.3 : Diger calismalarla azami giiriilti kiyasi.

Yazar Ag yogunlugu Azami
giiriiltii dB

Tanabe-Sugawara(Coarse)[14] 12,8 million 103
Tanabe- 43,47 million 109
Sugawara(standard)[14]
Kelly M.E[101] N/A 115
Bu ¢alisma 7 million 107,6
Experiment 113,47
Romani G.(coarse) [15] 42 million 115
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Tanabe—Sugawafa [14] Wilke (JST) [295]
Sekil 5.36 : Diger ¢alismalarla akustik sonug karsilagtirmasi.
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Sekil 5.37 : Diger ¢aligmalarla akustik sonug karsilagtirmast.

5.3.4 Akim alam Kkarsilastirmasi
Sekil 5.34 vce 5.35de verilen gorseller ile Hart-1I deneyi enaz giiriiltii ve temel durum
icin pal uglarinda olusan girdap ve genel akim alanma yayilan girdaplarin

karsilagtirilmas1 yapilmistir.

Sekil 5.38 : Enaz giiriiltii durumu pal ucu girdap vektorleri.
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Sekil 5.39 : Enaz giiriiltii durumu i¢in akim alan1 girdap olusumu.

Sekil 5-34 ve 5-35 de goriildiigii gibi enaz giirtiltii durumu i¢in esas olarak girdaplar
rotor tarafindan indiiklenmekte ve ilerleyen ve gerileyen pal tarafindan tiretilen girdap
konilerinin yaninda rotor doniisii ile Giretilmis girdap halkalari A2= -116 1/s2 degeri

i¢in gorsellestirilmistir.

4

Sekil 5.40 : Temel durum pal ucu girdaplari goriiniisii.

Sekil 5.41 : Temel durum akim alani girdap olusumu.
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Sekil 5-36 ve 37 gorselleri en az giiriiltii durumu ile kiyaslandiginda genel girdap
yapisinda enaz giriiltii durumu i¢in uygulanmis yiliksek harmonikli hiicum agisi
kontrollerinin pal uglarinda hiz artisina sebep oldugu gibi pal kokiinde temel durumda
bulunmayan spiral seklli yeni bir girdab: indiikledigi goriilmektedir. Ote yandan her
iki durumda da helikopter gévdesinin de bir girdap iireteci oldugu ve govde arkasinda
olusan durma noktalarinin etkin oldugu goriilmektedir. Ayrica en az giiriiltii durumu
igin ilerleyen pal tarafinda 6n geyrekte girdap olusumunda azalma izlenmektedir.
Sonug olarak yiiksek harmonikli hiicum agis1 kontroliiniin girdaplanmay1 ortalama
olarak azaltarak etki sagladig1 degerlendirilmistir.Sekil 5.1-4 de enaz giirtiltii durumu
ve Sekil 5.7-9 da temel durum icin CnM? grafikleri verilmektedir. Bu grafiklerde
ilerleyen pala tarafi (pala 2 ,%=90°) ve gerileyen pala tarafi (pala 4 , ¥=270°)
kisimlarinda deney sonuglarina uygunluk ag yogunlugunun artmasi ile degil zaman
adiminin kiiclilmesi ile saglanmaktadir. Bu bolgelerde pala iizerindeki akim hizlari
biiyiilk zaman adimlarinda daha yiiksek bir degisime sahip oldugundan bu kisimlardaki
hiz gradyanmin dogru c¢oziiniirlilkte temsil edecek sekilde yakalanmasi miimkiin
olamamaktadir. Diisiikk ag yogunluklarinda ag elemani boyutlar1 biiyiik oldugundan
zaman adimi kiigiiltiilse de pala {izerindeki konum farklilig1 sebebi ile hiz ve basing
gradyaninin dogru temsili glicligii devam etmektedir. Yiiksek ag yogunlugunda ise
konumsal dogruluk artarken zaman adimi dolayisi ile gradyan ¢oziinirligi
temsilindeki giigliik 6ne ¢ikmaktadir. Bu bakimdan ag yogunlugu arttirilirken uygun
zaman adimi se¢imi de Sekil 5.2, 5.3 ve 5.4 de acikca goriilmektedir. Sonug¢ olarak
kiiciik bilgisayar kaynagi kullanimi ile azami dogrulukta sonuglar elde etmek i¢in
optimum ¢6zliim kombinasyonu olarak 17 milyonluk ag yogunlugu ve 0,5° rotor

dontisiine tekabiil edecek zaman adimi segilmistir.
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6. FARKLI UC SEKILLERI SONUCLARI

Bu bolimde ,Madde 5 de sonuglar1 verilen ve dogrulanan metodoloji, Hart-11 temel
durum verileri iizerinde uygulanarak farkli ug¢ sekillerine sahip pala planformlarinin

uzak alan azami giirtiltii degeri ve dagilimina etkisi incelenmistir.

Madde 6.1, 6.2, 6.3, 6.4 de verilen Ug Sekilleri,( tasima kuvvetinin etkilenmemesi i¢in
orijinal Hart-11 pala alaninin degismemesi dikkate alinarak) NACA 23012 pala
profiline ve dikdortgen ug sekilli 2000 mm Rotor yarigapina sahip orijinal Hart-II
palasindan tiiretilmistir. Ug sekli etkisine yonelik ¢alisma, HHC'ye (Yiiksek Harmonik
Kontrol) sahip olmayan HART-II temel durumuna dayanmaktadir. Temel durumunun
secilmesinin sebebi, akis alami tizerindeki HHC etkisini ortadan kaldirmaktir.
Hesaplamalarin sonuglari, geriye agili ug, 10 derece ahhedral acili geriye agili ug,
cikintili ug¢ (%10 c ileri uzatilmis) ve 10 derece anhedral agili ¢ikintili ug olmak iizere
her ug sekli i¢in sirali olarak verilmistir. Hesaplamalar karsilagtirma amaciyla ayni
akim alan1 sinir kosullari altinda 17M mesh, 0,5 derece zaman adimi uygulanarak 10
rotor devri zaman siiresinde gergeklestirilmistir. Sekil 6.5 ve 6.18'de goriildigii gibi
kararli giiriiltii sonucunu elde etmek ic¢in daha uzun siireye ihtiya¢ olup olmadigini

belirlemek igin ek bir hesaplama gerceklestirildi.

6.1 Geriye Acili (Swept) Ug

Incelenen geriye agili ucun geometrisi Sekil 6.2'te verilmistir ve genel goriiniimii Sekil
6.1'te verilmistir. Palanin projeksiyon alani korunarak tasima kuvveti degismemesi
hedeflenmistir. Bu ug sekli Hart-1I pala ucunun r=1950 mm hattindan itibaren veterin
1/5 oraninda kiigiiltiilmesi ile geriye dogru 44° ag1 almasi saglanarak uygulanmstir.
(Bkz. Sekil 6.6) Ag yogunlugu ve zaman adimi, Sekil 6.3 ve 6.4'da goriildiigii gibi
dogruya yakin hesaplama sonuglarina daha az zamanda (rotor devri) yakinsamay1
saglamaktadir.Sekil 6.6 da kuvvet hesaplamalarinda da zaman adiminin etkin oldugu

gorilmektedir.
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Sekil 6.1 : Genel goriiniis.
Sekil 6.2 : Geometri detay1.
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Time Step (deg)
ekil 6.3 : Agili ug ag yogunlugu ile giiriilti
5 ¢ c(l;eg%s}ilm%. & Sekil 6.4 : Agili ug ag yogunlugu ile giiriltii
degisimi.
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__106 500 I
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S 102 -500
101
100 -1000
4 9 14
Rotor turu -1500
—@— Swept-5 —@— Swept-17-0,5
Swept17-2 EExp. m5 m17M0,5d m17M2d
Sekil 6.5 : Acili ug rotor turu ile giriilti Sekil 6.6 : Acil1 ug kuvvet ve momentler.
degisimi.

166



TOP VIEW
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17 M

0,5D

8R OF 10R
BC=FF
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Noise dB

Sekil 6.7 : Acili ug giiriiltii dagilimi.
Guriilti dagilim deseni Madde 5. Goriilen sonuglara gore farkli olmustur.
Hesaplamalarda ayn1 yontem ve sinur sartlari kullanilmasina ragmen desen ve azami

giiriiltii degerinin 1,8 dB(A) kadar degismesi pala ucu etkisini gostermektedir.

6.2 Geriye ve 10° Anhedral Acih Ug

10 derece anhedral agisi ilave edilmis u¢ sekline sahip geriye agili pala ucu
alternatifinin de temel durum pala haket ve deformasyonlari kullanilarak aerodinamik
ve akustik hesaplar1 yapilmistir. Bu alternatifte 10 rotor devri siiresinde 1.62 dB(A)
giiriiltli azalmasi1 olugmustur. Aerodinamik yiik ve giiriiltii dagilim desenleri Fig. 6.12
ve 6.13 de goriilmektedir.

106
105 L
104
103
102
101
100

16 17 18
Mesh Size in Million

Noise (dB)

Sekil 6.8 : Genel goriiniis

Sekil 6.9 : Ag yogunlugu ile giiriiltii degisimi

108
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T 104 -104
9 2102
5 102 5100
z =
100 5 7 9 11
0,25 O,Sd d 0,75 Rotor turu
Zaman‘adimi (der) —8— Swept-10-17m0,5d
Sekil 6.10 : Zaman adim ile giiriiltii degisimi Sekil 6.11 : Rotor turu ile giirilti degismi
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Sekil 6.12 : Kuvvet momentler. Sekil 6.13 : Giiriiltii dagilimi.

Madde 6.1 de verilen giiriiltii azalma sonucu ile kiyaslandiginda 10 derece anhedral
acisinin geriye agili pala ucu icin olumsuz etki yaparak giiriiltii seviyesi diisiimiinii

0.18 dB(A) kadar azaltmstir.

6.3 Cikintihh (Notch) Ug
Bu ug sekli, Hart-11 pala ucu seklinin geriye agili ugta uygulanan degisimle birlikte

merkez ¢izgisinin r=1900 mm'de 0,1c ileriye dogru kaydirilmasiyla elde edilmistir.

Cikint1 ucunun ayrintilart Sekil 6.14'da gosterilmistir. ve Sekil 6.17.

Sekil 6.16-18, ag ve hesaplama siiresinden akustik sonugtan bagimsizligin elde

edildigini gostermektedir.

Sekil 6.14 : Genel goriiniim

Sekil 6.15 : Geometrik detay
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Sekil 6.16 : Ag yogunlugu ile giiriltii degisimi Sekil 6.17 : Zaman adimu ile giiriilti degisimi

1000
108
e — = l
4
%2 0 IIIII - _ _
50 T (N)/10 Ix y SIE vItm)
996 -500
o
Z94
92 -1000
90
2 7 12 17 -1500
Rotor Revolution ®7M Mesh m 13M Mesh ®17M Mesh
—&— Notch-8 —@&— Notch-5

—e—Notch-17-05  —@—Notch-17-02 ®29M Mesh  ® Exp.

Sekil 6.18 : Rotor turu ile goriiltii degisimi Sekil 6.19 : Kuvvet ve momentler degisimi

top view
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17 mio mesh
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Sekil 6.20 : Giriilti dagilimi
Madde 6.2 de verilen ug sekli ile ayn1 azami giiriiltii degeri elde edilmis olup sadece

cikint1 uygulamasinin 1.62 dB(A) giiriiltii azalmasi sagladig goriilmektedir.
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6.4 Cikintih ve 10° Anhedral Acih Ug

Bu ug sekli, Sekil 6.21'de gosterildigi gibi pala ucunun geriye acili kismima 10
derecelik bir agagi biikiilme uygulanarak 6.3’deki ¢ikintili ug seklinden gelistirilmistir.

110 Notch-10 Mesh Size /Noise
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Sekil 6.21 : Genel goriiniim Sekil 6.22 : Ag yogunlugu ile giiriiltii degisimi
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Sekil 6.23 : Zaman adimu ile giiriiltii degisimi
Sekil 6.24 : Rotor turu ile gortltii degisimi
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Sekil 6.25 : Kuvvet ve momentler
Sekil 6.26 : Giriiltii dagilimi

Girtiltii deseni rakamlari, rotor disk diizleminin 1.1R asagisindaki giiriiltii dagilim
modelini gostermektedir. Sekil 6.7-6.13-6.20-6.26, 0,5 derecelik zaman adimiyla
gerceklestirilen temel durum ¢6ziimlerine benzerdir. Bu ug sekli ile 105,37dB(A)

azami giiriiltii seviyesi hesaplanmis olup Hart-IT ucuna gore 2.23 dB(A) azalma oldugu
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goriilmiistiir. Bu deger Sekil 1.61 de goriilen Kondo (1998) [214] ucu ile elde edilen
2.5 dB(A) giiriiltii azalmasina yakindir. [214] ucu ve ile ¢ikintili ucun geometrik

benzerligi bu ¢alismanin metodolojisini tekrar teyit etmektedir.

6.5 Uc Sekillerinin Genel Karsilastirmasi

Madde 6.3 ve 6.4 de verilen hesaplamalar sonrasinda anhedral agis1 20 dereceye
arttirtlarak hesaplar tekrarlanmistir Karsilastirmali hesaplamalar sonrasinda Sekil
6.27'da goruldiugi gibi 20 derecelik anhedral agil1 geriye ok agili ug seklinin glirtiltiide
6.12 dB(A) azalmayi sagladigi tespit edilmistir. Sekil 6.28'de ve Cizelge 7.1 de verilen
hava hesaplama sonuglari , tasima kuvvetinin geriye acili u¢ sekli i¢in azami % 2
azaldigin1 ,¢cikintili uglar ig¢in ise azami %S5,7 azaldiZin1 gostermektedir.Rotor
momentinin ise geriye a¢ili u¢ sekli icin azami % 8 azaldigini ,¢ikintili uglar i¢in ise

azami %4 ,6 azaldigini1 gostermektedir.
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Sekil 6.27 : Azami giirtilti karsilagtirmast
Sekil 6.28 : Kuvvet ve momentler
karsilastirmasi

Cizelge 6.1: Farkli ug sekilleri Kuvvet ve Momentler

T(N)Y10 Mx(Nm) My (Nm) Mz (Nm)

Swept 3411 -152,156  -292,888 -237,311
Swept-10 346,8 -61 -279,6 -234,2
Swept-20 342,6 -25,0537  -282,938 -130,984
Notch 338,9 -142,363  -291,733  -222,144
Notch-10 328,9 -215,552  -295,989  -145,288
Notch-20 3357 -111,415 -288,108 -59,2038
Hart-11 Deney 330 -20 -183 -20

Hart-11 Hesap 348,6 -16,6044  -301,748 -330,133

Kesit tagima katsayisinin grafigi pala ucu sekillerindeki degisiklikten etkilenmesi

degerlendirmek iizere hesaplanmistir. Sekil 6-29 da kesit tagima katsayisinin tim ug
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alternatifleri i¢in deney verilerine trend olarak uyumu korudugu gériilmektedir. Temel
durum CnM? grafigi Sekil 5.8 de At= 0,25° zaman adim1 egrisi deney sonug egrisine
tam olarak uyarken degistirilmis pala uglarina sahip versiyonlarda 6zellikle 90° azimut
ve 307° agilarinda genel trendin disina ¢ikildig1 goriilmektedir. Ayrica bu bolgelerde
pala hareket tanim denklemleri kuvvetlerinin diisiik ve At =0,5° ‘nin buiytik ([12] de
At =0,05° kullanilmistir) olmasi sebebi ile deney sonug egrisindeki degiskenlik elde
edilememistir. Ayrica [20] sayili referansda verilen 20° anhedral agil1 pala uglarinda
rotor momentinin artiyor olmasi bulgusu geriye acili pala ucu icin gegerli olabilecegi
Cizelge 7.1 de degerlendirilmistir. Ancak ¢ikintili ve 20° ug¢lu pala rotorunda % 8 lik
Oonemli bir azalma gozlenmektedir. Sekil 6.27 de verilen verilere gore 20° anhedral
acil1 geriye agili ug ¢ikintili uca gore 0.4 dB(A) daha fazla giiriiltii diismesi , % 2 daha
diistik rotor torku ve 52 daha fazla tasima saglamaktadir. Bu degerlere gore geriye acili

ve 20° anhedrale sahip u¢ uygun performans saglayan bir geometriye sahiptir.

0,14 | 1 : ;;;_fm
0,12 H <

S 01 v
C
(@)
0,08 / - = - = Hart-ll
\/ / Swept-10
0,06 \/ S Notch-10
h Notch
0,04 Swept
0 90 180 270 360
Asi q Swept-20
Zim I
ut({derece} Notch-20

Sekil 6.29 : Pala ug alternatifleri ve deney CnM? katsayisi karsilagtirma .

Azami ses enerjisi yerini gosteren PSD (power spectral density) frekansinin tiim ug
sekillerinin ortak sonucu olarak Hart-II deneyi rotor gegis frekansina (BPF=69.4 Hz)
tekabiil ettigi tepit edilmistir.
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Sekil 6.31 : ilerleyen pala girdap olusumu ve basing dagilimu.
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. 2 e{e[ecanhedral,d; -

Sekil 6.32 Ilerleyen pala (20° anhedral )agil1 ug girdabi

Sekil 6.33 : Tlerleyen pala(BL2) iizerinde girdap olusumu ve basing dagilimi.
Sekil 6.30 da anhedral ac1l1 geriye a¢il1 ve ¢ikintili ug sekilli palalarda ¢ift basing odagi

goriilmektedir. Buna karsin dikdortgen uglu pala(orjinal Hart-11 ucu) tek basing
odagina sahiptir. Ayrica girdap ¢ekirdekleri i¢in de ayn1 durum mevcuttur. Bu durum
Muller (1986, 1988) [18,19] anhedral agmin giiriiltiiyli azalttigi sonucunu da
dogrulamaktadir.
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Sekil 6.34 : Swept Ug girdap alani Sekil 6.35 : 10 derece anhedral acili swept ug
girdap alani

Sekil 6.36 : 10 derece anhedral agili Notch ug

Sekil 6-33/35 de goriilen girdap alanlar1 A,= -116 1/s? degerinde olup hesaplamalar
0,5° zaman adimi ve 17 milyon ag eleman1 gibi temel yapilari ayni olmasina ragmen
farkliliklar gostermektedir. Anhedral aginin ilerleyen pal tarafindan yaratilan girdap
alaninin kiigiilmesini sagladigi goriilmektedir. Cikinti (notch) ilave edilmesi ise ayni
anhedral agida girdap halkalarinin kesit kiigilmesi etkisi yaratmistir. Bu etkiler ile
akim alanima verilen bozuntu enerjisinin dolayisi ile giiriiltii azaltiminin saglandig
goriilmektedir ki 0.4 dB(A) azalma tahmin edilmistir. Hart-11 orijinal pala ucu sekli

sonuclarina kiyasla toplam 2.23 dB(A) azalma saglanmistir.

10 derece anhedral acil1 ¢ikintili (notch) ve geriye agili (swept) uglarin temel durum
ve kendi aralarindaki giirtiltii farklarinin akim alanina yansimasi giiriiltii haritasi olarak

Sekil 6-36/38 de verilmistir.
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Sekil 6.38 : Swept-10 temel durum farki

Sekil 6-36 ve 37 de temel duruma gore 6zellikle gerileyen pala tarafinda ortalama 9
dB(A) civarinda giiriiltii azalmalar1 ve ilerleyen palanin 45-135 derece azimuta karsilik
gelen konumlarinda 8.5 dB(A) artiglar oldugu goriilmektedir. Azami giiriiltii tarafinda
ise 2.23 dB(A) azalma hesaplanmustir.
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10 derece anhedral acili Notch ug
10 derece anhedral acill Swept u¢
gurdiltii farklari

Noise dB

Sekil 6.39 : 10 derece ahhedral a¢ili Notch ve Swept ug farklari
Sekil6-38 de 10 derece anhedral agili ¢ikintilt (notch) ve geriye acili (swept) uglar
arasinda yalnizca 270 derece azimuth civarinda 3.4 dB(A) artig goriiliirken diger
azimut agilarinda 3 dB(A) civarinda azalmalar goriilmektedir. Bu durum Cikintili ucun
gerileyen pal lizerinde akim ayrilmasi ile girdap artisina sebep olduguna isaret

etmektedir. Bu yarg: Sekil 6-32 de goriilen akim ¢izgileri ile de desteklenmektedir.

177






7. DEGERLENDIRME VE ONERILER

Ileri ucusta helikopter rotor giiriiltiisiinin ekonomik ve dogru sayisal analizi
yapilmistir. Bu amagla ticari olarak temin edilebilen CFD ¢oziici FLUENT
kullanilarak ileri ugus kosullarinda helikopter rotoru-gdvde etkilesiminin zamana bagl
sikistirilabilir akis analizleri yapilmigtir. Deforme olabilen pala hareketini modellemek
icin, hacimsel ag deformasyonu ve 6nceden organize edilmis blok ag yapisi i¢inde
hiicre yeniden ag olusturmay1 uygulayan katmansiz bir dinamik ag hareketi yontemi
kullanilmistir. Hiicre hacmine dayali ag diizeltme, sinir tabakayr ag olusumundan
etkilenmeden tutmak i¢in yeniden ag olusturma ile birlikte kullanilmistir. Palalarin
flaplama ve hiicum agis1 hareketlerinin azimuta bagli degisimleri, kullanic1 tanimli
(UDF) bir fonksiyon araciligiyla yiiksek dereceli polinom denklemleri olarak

tanimlanmastir.

Rotor tarafindan tretilen giirtiltii tahmin hesaplamasi Ffowcs-Williams ve Hawking
denklemlerine dayanan Fluent Acoustic modiilii kullanilarak yapilmistir. Metodoloji
HART-II deneysel kurulumu ve verileri kullanilarak dogrulanmistir. HART-1I pala
hareketi denkelemleri, her Rotor Palasi i¢in iyi bir tanim saglayan ¢irpma, hiicum agisi
degisimi, ilerleme-gerileme hareketi ve elastik burulma'yr igermektedir. Ancak
HART-II verileri, deneyleri sirasinda ortaya ¢ikan sorunlar nedeniyle tam bir 6lgiim
seti saglamamaktadir. Bu eksik veriler, her bir pala hareketinin (6nceki ¢calismalardan
temel farki budur) ve deformasyonlarin tam tanimini elde etmek i¢in dikkatli bir
enterpolasyonla hesaplanmistir. Bireysel pala hareketinin deneysel kosullara benzer
sekilde tanimlanmasz; 1yi bir akustik tahminin temeli olan dogru bir CFD hesaplamasi
icin kritik 6neme sahiptir. Daha 6nceki ¢calismalarda ortalama pala ¢irpmasi (flapping)
veya uyarlanabilir olmayan pala deformasyon tanimlar1 dikkate alinmaktadir. Pala
sapmasini belirlemek i¢in kullanilan denklemler, her bir terimin polinom katsayilarini
azimut yoniinde kendisine 6zgii olarak hesaplamaktadir. Yeni kullanilan uyarlanabilir

denklemler, palalarin daha gergekei hareket ve deformasyon tanimlarint saglamistir.
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Giiriilti seviyeleri tanimlanmis mikrofon konumlarinda hesaplanmistir. Diger
caligmalarda 40 adet mikrofon Yapilan tahminler, hem minimum giiriiltii durumu hem
de temel durum i¢in HART-II verilerinin maksimum SPL'sindeki degerleri ¢ok iyi
karsilamaktadir. Ustelik mevcut metodoloji, ihtiyag duyulan on milyonlarca yerine 7-
8 milyonluk ¢ok kaba aglarla bile verilerle uyum saglayan onceki diger CFD
analizlerinden ¢ok daha iyi performans gostermektedir. Ag bagimsizligr ¢ok daha
yogun aglarla kontrol edilmis ve bu da 7-8 milyonluk daha kaba aglarinkine benzer

tahminler saglanmistir.

Ayrica bu ¢alismada uyarlanmis bir genel giiriiltli basinci seviyesi hesaplama denklemi
kullanilmistir. Bu denklem, diisiik frekans c¢oziiniirliigline dayali sayisal ¢oziimii
dikkate almakta ve onu 1 Hz ¢6ziiniirliige tamamlamaktadir. Dolayisiyla Cizelge-6'da

verilen klasik denklemle karsilastirildiginda %50 daha hizli sonug vermistir.

Diger ¢aligmalarda deney sonuglarina uygun hesaplama sonuglari elde edilmek iizere
rotor trim degerleri degistirilmis bu c¢alismada ise rotor trim degerleri
degistirilmemistir. Daha kaba sayisal aglar (40-100 milyon yerine 10-20 milyon) ve
deney sonuglarina %99-97 uyum saglanirken diger calismalarda deney sonuglarina

uyum % 93-102 araliginda olmustur.

Giivenilir ve hizli sonug veren gelistirilmis sayisal model farkli pala ucu sekillerinin
genel giiriiltiideki degisimlerini hesaplamak {izere Hart-11 Temel durum verileri ile
kullanilmistir. Bu agsamada uygulanan geometri degisikliginin tasima kuvvetine asgari
etkisi gozetilmistir. Tasima kuvvetinde anhedral agis1 olmayan yeni ug sekilleri icin
temel duruma gore % 3 artis gostermistir. 10 derece anhedral agili Cikintili pala ug
seklinde deney ile % 99,7 uyum goriilmiistiir.10 derece anhedaral agisinin tasima
kuvvetinde %3 kadar azalmaya sebep oldugu goriilmiistiir. 20 derece anhedral agis1
ilaveli geriye agili pala ucu sekli ile azami giirtiltiide 6.12 dB(A) azalma saglanmustir.
Anhedral agili pala uglarmnin ¢ift ug girdabi gekirdegi yarattigi goriilmiistiir. Onceki

caligmalarla 6rtlisen bu sonug bu ¢calisma yontemini teyit etmektedir.

Geriye ok agili (44°), ¢cikintil1 (%97,5 R de %10 c) pala uglar1 diiz, 10 ve 20 derece
anhedral agis1 uygulanmis olmak tizere alt1 farkli ug¢ sekli akustik analizleri yapilmis

literatiire kazandirilmistir.

Yapilan akustik hesaplamalar i¢inde diger ¢alismalardan farkli olarak PSD (power

spcetral density) de incelenmis ve azami PSD degerinin pala gecis frekansi (BPF) olan
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69,4 Hz frekansta oldugu bulunmustur. Bu sonug diisiik ses frekansindaki giiriiltiiniin

degerlendirilmesi geregini ortaya koymaktadir.

Ayrica bu c¢aligmada akustik hesaplamalar1 yapilan farkli pala uglarmin giiriiltii
dagilimi deney sonuglarindan farkliligi karsilagtirilmistir. Bu karsilastirma ile giiriiltii
seviyesi degisiminin rotor diski ilk ¢eyrek bolgesinde (azimut agisi = 0°-90°) artis ve
dordiincii ¢eyreginde (azimut agisi= 270°-360°) ise azalma oluken azami giiriiltii
seviyesinin azaldif1 tespit edilmistir. Ileri asama bir calisma olarak, akim alani
degisikliklerinin giiriiltii dagilimina etkisinin arastirilmasi giirtiltii kontrolii agisindan

faydali olacaktir..
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EK A: Enaz Giiriiltii Seviyesi (MNC) i¢in pala ucu hareketi tanimlayic1 denklem
katsayilar1

Cizelgelerde verilen zamanlar bir rotor tur zamani i¢indeki araliklardir.
T
Tur zamani = 0.057644 = 2.5 (sn)

Tanim denklemi ;
6

B =) aitl

=0

Pala-1 ug flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.023 sn 0.023-0.036 s 0.036-0.057644 sn
6 -2759564657.9471 0 -4661953749.024
5 116727853.8310  -50054990.05 1255269394.924
4 92178.8410 8359955.412 -138655941.478
3 -50519.3733 -535892.93 8035485.223

2 467.398079 16513.25639 -257563.4811

1 -0.358435 -243.8223804 4329.841899

0 -0.0081426 1.359652594 -29.84578559

Pala-2 ug flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.0365 sn 0.0365-0.057644 sn
6 1180566145.2146  -6802987941.871
5 -129376953.2052 1839006023.499
4 5068940.0395 -204379836.008

3 -81881.5086 11945668.923

2 436.1380 -387174.032

1 -0.2597 6599.174

0 -0.0106 -46.252
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Pala-3 ug¢ flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.0258 sn 0.0258-0.057644 sn
6 2141312268.9603 154478701.6
5 -224353357.4793 -6818451.545
4 8546975.0593 -2405256.234
3 -138958.7102 281656.4576
2 828.4294 -12320.65838
1 -1.2575 244.0303142
0 -0.0078 -1.854747339

Pala-4 ug flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.023 sec 0.023-0.0325 sec  0.035-0.057644 sec
6 -2532451764.5081 -4630843613.235 262940360.8
5 106924507.7005  1258064283.794 -35892768.14
4 -75403.0495 -140387349.561 1950673.599
3 -38498.9145 8231229.154 -52848.07353
2 325.8013 -267385.357 715.8168818
1 -0.2549 4564.333 -3.907295819
0 -0.0081 -32.023 262940360.8
Pala ucu elastik burulma tanim denklemi katsayilari.
10
0u(®) = ) it
i=0

bi Pala-1 Pala-2 Pala-3 Pala-4

1 0.002588  0.001023  0.001749 0.0021

9 -0.08421 -0.03388 -0.05657 -0.0682

8 1.152824  0.470047 0.769061  0.931201

7 -8.61013 -3.54057 -5.69968 -6.93301

6 38.01619  15.66476  24.95158  30.50219

5 -100.378 -41.0692 -65.289 -80.2507

4 152.3987  61.04581  98.32147  121.5692

3 -119.834 -45.8924 -77.2505 -95.9725

2 38.97721  13.70093  26.32127  32.21431

1 -4.26062 -1.42026 -4.08914 -3.97779

0 0.201604  -1.02272 -0.41473 -0.3614
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Pala ucu gerileme hareketi tanim denklemi katsayilaridir.

@) = c.(Cos(d. Y —e) + Sin(f. Y + g))

Y =Q.t
Q =109 rad/sec
Pala C d e f g

1 -0.017 0.35 -0.315 0.35 -0.315

2 -0.018 0.33 -0.238 0.3 -0.238

3 -0.02 0.33 -0.25 0.25 -0.25

4 -0.014 0.2475 -0.04 0.33 -0.04
Pala acikhigi boyunca hareket dagilim denklemi katsayilaridir.
Pala agiklig1 boyunca flaplama dagilimi ;

r=.x%+y%2+22/R R=2m
Firy = im0 izo hatp'r’ A
Xizo it

Pala-1 ; hi

j i=3 i=2 i=1 i=0

0 0 0.0002 -0.0022 -0.0159

1 0.0060 -0.1426 0.9311 0.4442

2 -0.1254 1.8984 -9.4638 -0.9911

3 0.1432 -2.2692 11.7921 0.6207

4 -0.027 0.5034 -3.2337 0.9754
Pala-2 ; hi

j i= i= iI=2 i=1 i=0

0 0.0006 -0.0076 0.0352 -0.0555 0.0025

1 -0.0156 0.1783 -0.6236 0.6516 0.1186

2 0.0609 -0.5730 1.1659 0.3710 -0.3064

3 -0.0449 0.3899 -0.5205 -1.0640 1.2259
Pala-3 ; hi

] iI=3 iI=2 =1 iI=0

0 0 0.0006 0.0005 -0.0089

1 -0.0344 0.3610 -1.0093 0.5651

2 0.2756 -3.0586 8.1280 -2.4556

3 -0.3628 3.9683 -10.1066 3.7414

4 0.1213 -1.2659 3.2701 -0.8214
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Pala-4 ; hi

] 1I=6 =5 iI=4 =3 =2 =1 iI=0

0 0.0001 -0.0025 0.0212 -0.0859  0.1807  -0.1359  0.0006
1 -0.0005 0.0129 -0.1265 0.6022  -1.3306  1.0201 0.1637
2 0.0049 -0.0656 0.2667 -0.0607  -2.2101  4.4967  -1.1173
3 -0.0045 0.0545 -0.1519  -0.5038  3.4856 -5.4946  1.9886

Pala aciklig1 boyunca elastik burulma tanim denklemi katsayilaridir.

_ z:;=o Nizokap'ry

T(r . .
") SiZt e

Pala-1. ki

j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 0.0003 -0.0012  -0.0065 0.0303 0.0030

1 0.1417 -1.8880 8.3374 -13.2459  6.5907

2 -0.3577 4.6740 -20.0320 30.4880 -12.6127

3 0.2096 -2.7101 11.3988 -16.8154 6.6655
Pala-1. ki

j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 0.0187 -0.2519 1.0104 -0.9276  -0.9805

1 -0.0626 0.8409 -3.4432 3.7421 2.7779

2 0.0460 -0.6093 2.5242 -3.0941 -0.6765
Pala-1. ki

j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 0.0264 -0.3244 1.2594 -1.6315 0.3165

1 -0.0527 0.6596 -2.5482 3.0667 0.4714

2 0.0305 -0.3819 1.4632 -1.6778  -0.1889
Pala-1. ki i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 0.0199 -.02344 0.8164 -0.7929 0.4424

1 0.0047 -0.2161 1.3997 -1.4947  -2.1182

2 -0.1461 2.1226 -8.9176 8.9000 4.9892

3 0.1223 -1.6735 6.8035 -7.0100 -2.3031
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Temel durum Seviyesi (BLC) i¢in pala ucu hareketi tamimlayici denklem
katsayilari

Cizelgelerde verilen zamanlar bir rotor tur zamani igindeki araliklardir.

T
Tur zamani = 0.057644 = 2.5 (sn)

Tanim denklemi ;
6

B =) at

i=0

Pala-1 ug flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.0315 0.0315-

6 248805882.4  -150035177.6
5 -25149670.32  49536673.71

4 844159,3003  -6252257.704
3 -9226,1312 393337.2832

2 1,51858 -12159.2256

1 -0,21229 224.36126

0 -0,00646 -1.54486

Pala-2 ug flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.033 0.033-0.057644
6 48324371.71  -1595297096.454
5 -2958935.545 440403113.814
4 -79498.06476 -49761148.661
3 9197.511712 2944679.520

2 -185.8949927 -96288.553

1 0.572443971 1651.659

0 -0.010116458 -11.643

Pala-3 ug flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.033 0.033-0.057644
6 166966182.5 -184239198.7

5 -16763496.11  65489798.65

4 498117.9693 -8689661.214

3 -507.9209289  570483.8371

2 -141.4996748  -19913.92834

1 0.540983296 355.4966215

0 -0.007956101  -2.578615654

213



Pala-4 ug flap hareketi i¢in katsayilar

ai 0-0.0325 0.0325-0.0325
6 24222219.3 49239604.17

5 -40899528.1 -531606.055

4 1269776.718 -1140789.293
3 -10494.13934  122652.718

2 -82.61489969  -5334.063234
1 0.408153923 107.4597084

0 -0.007089743  -0.842637395

Pala ucu elastik burulma tamim denklemi katsayilari.

10
01 (8) = z bit!
i=0

bi Pala-1 Pala-2 Pala 3 Pala 4

1 0.000267011 0.000649146  0.000462639 0
9 -0.00791708 -0.020358003 -0.014725512  0.000541945
8 0.095438831 0.270490337  0.197845004 -0.017657827
7 -0.588225592  -1.98057101 -1.455870619  0.240633819
6 1.854980362 8.712046356  6.370568702 -1.768685764
5 -2.133375755 -23.58731521 -16.86766502  7.53372039
4 -2.994591559  38.89066099  26.42733468  -18.57988463
3 10.26450746 -37.50973946 -23.12002404  25.08988997
2 -8.326256959 19.15188965  10.07656855 -16.50022963
1 2.089176684 -3.351440936 -1.443360455 4.488800574
0 -1.016860465 -1.704193239 -1.415481909 -1.576127587

Pala ucu gerileme hareketi tanim denklemi katsayilaridir.
o) =c.(Cos(d.y — e) + h.Sin(f. ¢ + g))
Y =Q.t
Q =109 rad/sec

Pala C d f g h
1 -0.017 0.36 -0.41 0.36 -0.001 -0.015
2 -0.018 0.33 -0.238 0.3 -0.238 1
3 -0.02 0.33 -0.25 0.25 -0.25 1
4 -0.014 0.2475 -0.04 0.33 -0.04 1
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Pala acikhigi boyunca hareket dagilim denklemi katsayilaridir.

Pala boyunca flaplama dagilimz;

r=4x*>+y2+2z%/R R=2m
J i=3 p ofyi.j
F(T‘) — j=0 ZI.:O hll/) r iea ]
Sz bt
Pala-1 ; hi
j i=5 i=4 i=3 i=2 i=1 i=0
0 0.0243 -0.3450 1.6635 -3.0873 1.9310 -0.3878
1 -0.2572 3.6800 -17.8768 34.1536 -22.3120 4.2268
2 0.6027 -8.0490 43.8347 -87.6470 62.4477 -12.4406
3 -0.8899 13.7128 -65.7129  133.0579  -95.9087 17.5202
4 0.512 -7.6277 38.2222 -76.7160 54.0049 0.5
Pala-2; hi
j i=4 i= i=2 i=1 i=0
0 0.0018 -0.0181 0.0526 -0.0527 0.0165
1 0.0677 -0.8125 2.9251 -3.2250 0.5636
2 -0.3901 4.6370 -14.00 18.9448 -2.5519
3 0.3182 -3.7704 13.5820 -15.4621 2.9833
Pala-3; hi
j =4 i= i=2 i=1 i=0
0 -0.0002 0.0016 -0.0041 0.0020 -0.0001
1 0.0945 -1.0433 3.4729 -3.7912 -0.0145
2 -0.4852 5.4763 -19.0373 22.0553 2.0711
3 0.6440 -7.4256 26.6551 -31.0965 -9.2536
4 -0.1354 1.7423 -7.2792 8.4158 15.8306
5 -0.1180 1.2513 -3.8088 4.3979 -7.6257
Pala-4; hi
j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0
0 0.0012 -0.0139 0.0513  -0.0602  0.0050
1 -0.0493 0.5662 -1.9273  2.1009  -0.3126
2 0.24665  -2.7112 8.4303 -7.6005  2.2798
3 -0.3742 41082 -12.9282 12.5312 -3.7819
4 0.1755 -1.9461 6.3672  -6.8717  2.8417
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Pala acikhig1 boyunca elastik burulma tanim denklemi katsayilaridir.

T(r) =

joyima g i

Yizo kit

Pala-1; ki

j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 0.0001 -0.0017 0.0070 -0.0096 0.0030

1 -0.6132 7.4181 -29.4699 44.3878 -24.5292

2 43017 -53.0256  220.3283  -359.0639  216.9190

3 -11.8671 148.5469 -638.7878  1099.9459 -696.7804

4 16.3410 -207.2693 915.2539  -1637.8890 1074.1320

5 -11.0364 141.6472 -639.5008 11789.8426 -797.7307

6 2.8946  -37.5751 173.2321  -328.8203  229.3062
Pala-2; ki

j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 -0.0192 0.2166 -0.7360  0.7758 0.3166

1 0.0079 -0.0830 0.2041 0.0512 0.7062

2 0.0083 -0.0994 0.3982 -0.6224  0.0170
Pala-3; ki

j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 0.0018 -0.0246 0.1071  -0.1586  0.0591

1 0.0904 -1.0664 4.0805 -5.6827 1.7420

2 -0.2432 2.8843 -11.0812 15.4704 -1.0266

3 0.1590 -1.8856 7.2254  -10.0428 0.2452
Pala-4 ki

j i=4 i=3 i=2 i=1 i=0

0 0.0019 -0.0257 0.1098  -0.1469  0.0397

1 0.0166 -0.4384 3.0938 -6.3807 0.5962

2 0.0054 0.6137 -6.3751 14.6438  1.0617

3 0.0038 -0.4680 42999  -9.7818  -0.4742
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EK B: Ag yapilan

Tez kapsaminda yapilan sayisal hesaplama ag yapisinda uygulanan degisiklikler 8 ,
13, 17, 20 Milyon ag yogunluklar1 6rneginde ¢izelge olarak verilmistir. Ayni ¢izelge
icinde ag yapisi kalite parametreleri de mevcuttur.

Cizelge B 1 : Sayisal hesaplamalarda kullanialan ag yapisi temel boyutlari

8 13 17 20
Ag alanvhacmi Milyon Milyon Milyon  Milyon
Pala alt ve iist yilizeyleri azami hiicre
boyutu 0,16¢ 0,1c 0,1c 0,1c
Pala hiicum ve firar kenarlar1 azami
hiicre boyutu 0,015c  0,01c 0,01c 0,008c
Rotor disk hacmi azami hiicre boyutu
(Sekil 4.4) 0,5¢c 0,3c 0,25¢ 0,2c
Mikrofonlari gevreleyen hacim azami
hiicre boyutu (Sekil 4.8) 0,83c 0,63c 0,5¢c 0,63c
y* 200 135 135 135
Pala Sinir tabakasi ilk katman
kaliligr (Sekil 4.1) 0,3 mm 0,2 mm
Katman sayis1 5 7
Ag carpikligi (Skewness) 0,25 0,25 0,24 0,23
Ag agiklik orani (aspect ratio) 3,34 3,48 3,18 3,33
Eleman kalitesi 0,74 0,73 0,76 0,78
Fluent yapilandirilmamis ag asgari
uzunluk (mm) 0,68 0,55 0,35 0,35

C: pala veter uzunlugu 121 mm

Rotor doniis yonii

Pala Ust ytzeyi

Pala alt yiizeyi 80,00 (mm)

20,00

Hiicum kenari

Sekil B 1 : Ag yapisi temel boyutlar isimlendirmeleri
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EK C: Tez kapsaminda yapilmis sayisal hesaplamalar listesi.

Cizelge C 1 Sayisal hesaplamalar listesi

Enaz Giiriiltii durumu

: 8 € 8 T

Temel durum Geriye T T Cikintih = e

acili ug o £ o £ Uc o £ o £

oS C o C S C o C

- (T & @© - C & ©

Milyon Ag 5,8 8 12 13 20 7 65 13 29 5 17 17 17 8 17 17 17

Zaman -, 4 5 9 05 1 05 1 05 2 2 1 0503 2 050505 2 2 05 05 05 2 05 05 05
adimui (sn)

Rotorturu 5 55 5 10 5 6 5 10 5 10 10 5 10 5 10 10 13 18 10 10 10 10 10 10 10 10
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