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BiR HAVA ARACI KOMPONENTININ DINAMIK
KARAKTERISTIKLERININ TEORIK VE DENEYSEL MODAL ANALIZ
METODUYLA BELIiRLENMESI

OZET

Mekanik bir titresim genellikle bir sistemin kararli denge konumundan saptirilmasi
halinde ortaya cikar. Sistem geriye dondiiriicii kuvvetlerin etkisi altinda ilk
konumuna donme egilimi gosterir. Fakat sistem genellikle ilk konumuna belli bir hiz
kazanmig olarak doner. Eger sistemde soniim yoksa saptirilmis konum ile kararl
konumu arasinda daimi olarak gider gelir. Bu gibi bir sisteme Ornek olarak,
helikopter palleri gosterilebilir. Helikopterlerdeki en belirgin titresim kaynagi ana
rotor ve kuyruk rotorunun aerodinamik formudur. Manevra hareketi sirasinda olusan
diisiik ve yiiksek hiz diizensizliginden dolay1 rotor gébeginde asiri titresimler olusur.
Olusan bu asir titresimler nedeni ile rotor iizerinde belirgin yiiklenmeler ve bunun
sonucunda istenmeyen girdaplarlar (vortex) olusur. Bu girdaplar aerodinamik yapinin
bozulmasina, dolayis1 ile istenilen performansin alinamamasina neden olur.
Helikopterlerin motor ve govde Omiirlerinin uzatilmasi i¢in titresimsiz bir ugusa
hazirlanilmasi sarttir. Titresimsiz ugabilmesi i¢in rotor pallerinin denge konumunda
olmasi saglanmalidir. Bu nedenle, pallere etki eden kuvvetlerin uyum iginde oldugu
gerekli kontroller ile test edilmesi gerekmektedir. Helikopter palleri, helikopter
ucarken zamanla degisen aerodinamik kuvvetlere maruz kalirlar. Bu Kkuvvetlerin
zamana bagl olduklar: paller donerken paller iizerindeki hiz dagilimlarinin ve hiicum
acilariin degisimlerinden anlasilabilir. Zamana bagli olan bu kuvvetlerin palleri
izleyerek, pallerin helikopter govdesine baglandiklari rotor gdbeginden gecer ve
govdeyi tahrik eder. Bu akis semasinin tam ters yoniindeki kuvvet iletimiyle de
govde de olusan kuvvet ve momentler kok kismi vasitastyla palleri tahrik eder. Bu
nedenle titresim problemi, helikopter palalarinda biiylik 6nem arz etmektedir. Eger
sistemin titresim frekanslarindan biri veya birkagmin toplami sistemin dogal
frekanslarindan biri ile cakisirsa rezonansa veya flutter’a sebep olur. Bu nedenle
titresim, paller icin Oniine gecilmeye calisilan bir problemdir. Bu c¢alismada
helikopter performanslari {izerinde biiyiikk bir etkiye sahip olan rotor palleri ele
alimmustir. Pallerin serbest titresim dogal frekanslari ve mod sekilleri ANSYS
yazilim1 yardimi ile sayisal olarak incelenmistir. Sonlu eleman analizi yontemiyle
incelenen rotor pallerinin deneysel modal analiz yontemiyle de dogal frekans ve mod
sekilleri tespit edilmistir. Daha sonra bulunan bu sonuglar birbirleriyle
karsilastirilmistir. Sonlu eleman analizi ile elde edilen sonuglar deneysel modal
analiz yontemiyle de dogrulanmistir.

Yapilarin dinamik davranisint modellemek i¢in ileri modelleme ve analiz yontemleri
mevcut olmasina ragmen karigik yapilarin kabul edilebilir seviyede hassasiyete sahip
teorik modellerinin olusturulmast hala biiylik zorluklar icermektedir. Bdyle
durumlarda, kritik yapilarin dinamik modellerinin deneysel verilere dayanilarak
olusturulmas1 gerekebilmektedir. Bu baglamda deneysel modal analiz yapilarin
dinamik modellerinin olusturulmasi i¢in oldukga giivenilir bir yaklasim sunmaktadir.
Yapinin deneysel verilerine dayanilarak elde edilen matematiksel modeli, teorik
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model veya modellerin dogrulugunun smanmasi ve bu model ve modellerin
giincellenmesi i¢in de kullanilabilmektedir.

Deneysel modal analiz, son yillarda gittikce daha 6nem arz eden bir konu haline
gelmistir. Ozellikle bilgisayar teknolojisinin gelistigi giiniimiizde bilgisayar destekli
Olctim cihazlar1 bu islemin daha hizli yapilmasmma olanak saglamaktadir. Bu
yontemle yapilarin dinamik karakteristikleri olarak adlandirilan dogal frekanslar,
mod sekilleri ve soniim oranlar1 deneysel olarak elde edilebilmektedir. Boyle bir
deneysel yonteme gereksinim duyulmasinin esas sebepleri arasinda, yapilarin teorik
analizinde yapilan kabullerin gergekte saglanip saglanamadiginin tespit edilmesi,
teorik analizinin yapilmasinda giigliik olan sistemlerin dinamik karakteristiklerinin
deneysel olarak belirlenmesi ve kullanilmis ve/veya hasar gérmiis yapilarin
durumlarinin belirlenmesi yer almaktadir.

Son yillardaki teknolojik gelismelere bagli olarak, dijital sinyal isleme teknigi,
bilgisayar sistemleri ve kullanilan yazilimlar da gelismekte, boylece deneysel
titresim analizi yaygin ve uygulanabilir bir hal almaktadir. Bir yapinin ya da sistemin
modal parametreleri, onun dinamik davraniginin anlasilmasinda 6énemli rol oynar.

Basit bir deneysel titresim analizinde bulunmasi gereken temel cihazlar; sinyal
tiretici, ivmedlger (transducer) ve analizor olarak sayilabilir. Sinyal iiretici ad1 verilen
cihaz farkli 6zelliklere sahip titresimler olusturmaktadir. Sisteme, giris sinyali olarak
verilen ve biiyiikliigi bilinen bu titresim hareketi, ivmedlger ile elektrik sinyallerine
cevrilir. Elde edilen dijital sinyaller, okumay1 kolaylastirmak amaciyla bir sinyal
yiikselticiden gegirilerek analizore iletilir. Analizor, igerisinde bulunan yazilim ile
sinyal iireticiden gelen ve ivmeodlgerin ilettigi sinyalleri ivmedlgerin karakteristik
ozelliklerine bagl olarak isleyerek analiz eder ve sistemin dinamik yapis1 hakkinda
bilgi elde edilir. Sinyal iiretici yerine titresim dl¢timleri i¢in 6zel olarak tasarlanan bir
¢ekic¢ kullanilmig ve sistemlerin serbest titresimleri ele alinmistir.

Bu tez c¢alismasi bes bolimden olusmaktadir. Birinci boliimde, modal analiz
yonteminin uygulama alanlarindan ve bu konuda daha Once yapilan bazi
calismalardan bahsedilmektedir. ikinci béliimde, hava araglarinda meydana gelen
titresimler incelenmistir. Uciincii boliimde modal analiz yonteminin formiilasyonu,
frekans tepki fonksiyonlarinin 6zellikleri, yontemin uygulamasina yonelik kullanilan
Olctim diizenekleri 6l¢iimler sonucunda modal parametrelerin elde edilme yontemleri
anlatilmaktadir. Dordiincii boliimde plaka gibi basit bir yapi iizerinden 6lgiilen veriler
yardimiyla gergeklestirilen modal analizler sonucunda yapilarin frekans tepki
fonksiyonlart ve modal parametreleri elde edilmistir. Ayrica modellerin teorik
analizleri sonucunda hesaplanan dinamik karakteristikleri ile deneysel ve teorik
analiz sonuclarinin karsilastirilmasi verilmektedir. Besinci boliimde, bu testlerden
elde edilen deneysel verilerden ve diger kazanilmis olan tecriibelerden yararlanilarak
gercek helikopter pallerinin dinamik yapisinin belirlemek i¢in bu yapilar lizerinden
titresim testleri gergeklestirilmistir. Sonunda helikopter ana rotor pali ve kuyruk rotor
pali i¢in yapiyr iyi temsil eden bir sonlu elemanlar modeli olusturulmustur.
Olusturulan modeller iizerinde, deneysel modal analiz yontemiyle gerceklestirilen
Olclimlerden ve aym1 modellerin teorik modal analizlerinden yapilara ait dinamik
karakteristiklerin birbirine olduk¢a yakin olarak elde edildigi goriilmiistiir.
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DETERMINATION OF DYNAMIC CHARACTERISTICS OF A AIR
VEHICLE’S COMPONENT BY EXPERIMENTAL AND THEORETICAL
MODAL ANALYSIS METHOD

SUMMARY

Machines which are manufactured today are exposed to force which is extorsive to
much vibration because of having high speed and elastic construction. Frequency
spectrum of this force is a factor which is worth to know especially in terms of
resonance vibrations. Then, resonance vibrations which have destructive quality in
terms of vibration amplitude occur when frequency system of one or several
extorsive forces clash with natural system of them. Consequently, vibration analysis
must be made at design phase in case of resonance vibrations and unexpected
dynamic state. Big vibration problems which can be occur in future can be prevented
with a set of basic practices which will be made at design phase.

A mechanical vibration generally occurs when a system deviates from stable
equilibrium position. The system tends to come back to first position under the
influence of forces which have the quality of turning around. However; the system
comes back to first position by gaining speed. If there is no amortization in the
system, it always shuttles between distorted and stable position. Rotor blades of
helicopter are an example of this system.

The most explicit vibration source in helicopters is aerodynamic form of main rotor
and tail rotor. Excessive vibrations occur in rotor hub because of low and high speed
malfunctions which arises during manoeuvre. Significant overloads on rotors occur
due to excessive vibrations and undesirable vortexes arise as a result of this. These
vortexes cause breaking down of aerodynamical construction and accordingly cause
not to achieve intended performance. Preparing of helicopters to a vibrationless flight
is essential for increasing life-span of engine and body. Being of rotor blades of
helicopter in equilibrium position must be provided for vibrationless. Therefore,
assaying of whether forces affecting rotor blades, have intercompatibility or not is
necessary. Rotor blades are exposed to aerodynamical forces which gradually vary
while helicopter is flying. It can be figured out that these forces are bound to time,
with velocity distribution on rotor blades while routing and variations of angle of
attack. These forces depending on time follow rotor blades, pass thorough rotor hub
where rotor blades connect to the body of helicopter and drive the body. Forces and
momentums occurring with transmission of force which has reverse direction to flow
diagram, in body drive rotor blades by means of root part. For this reason, vibration
problem has big importance on rotor blades of helicopter. If all one or several of
vibration frequencies of the system clash with one of natural frequencies of the
system, it causes to resonance or a flutter. Therefore, vibration is a problem which is
tried to prevent, for rotor blades.

In this study, rotor blades which have a significant effect on the performance of
helicopter, are discussed. Natural vibration frequencies of rotor blades and modes
were examined with the help of software “ANSYS” computationally. Natural
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frequency and modes of rotor blades which were examined with the method “finite
element analysis”, were determined with the method “empirical modal analysis”.
Then, these findings were compared with each others. The results which were
obtained with the method “finite element analysis”, were verified with the method
“empirical modal analysis”.

Although modern tools are available for developing numerical models in order to
predict the dynamic behaviour of structures, it is still quite difficult to obtain such
models that will yield results with acceptable accuracy for complex structures such
as helicopters and airplanes. In such situations, it is often necessary to obtain a
mathematical model from measured data so as to describe the dynamic properties of
structures. This makes the experimental model analysis quite suitable and valuable.
The mathematical model obtained using measured data can be used for assessing
quality of the numerical models. The experimentally derived models can also be used
for model updating purposes.

The experimental study of structural vibration has always provided a major
contribution to our efforts to understand and to control the many vibration
phenomena encountered in practice. Since the very early days of awareness of
vibrations, experimental observations have been made for the two major objectives
of determining the nature and extent of vibration response levels and verifying
theoretical models and predictions. Today, structural vibrations problems present a
major hazard and design limitation for a very wide range of engineering products.
First, there number of structures from turbine blades to suspension bridge, for which
structural integrity is of paramount concern, and for which a thorough and precise
knowledge of the dynamic characteristics is essential. Then, there is an even wider
set of components or assembiles for which vibration is directly related to
performance, either by virtue of causing temporary malfunction during excessive
motion or by creating disturbance or discomfort, including that of noise. For all these
examples, it is important that the vibration levels encountered in service or operation
be anticipated and brought under satisfactory control.

The two vibration measurement objectives indicated above represent two
corresponding types of test. The first is one where vibration forces or, more usually,
responses are measured during operation of the machine or structure under study,
while the second is a test where the structure or component is vibrated with a known
excitation, often out of its normal service environment. This second type of test is
generally made under much more closely controlled conditions than the former and
consequently yields more accurate and detailed information. This type of test
including both the data acquisition and its subsequent analysis is nowadays called
Modal Testing.

Although modern tools are available for developing numerical models in order to
predict the dynamic behaviour of structures, it is still quite difficult to obtain such
models that will yield results with acceptable accuracy for complex structures such
as helicopters and airplanes. In such situations, it is often necessary to obtain a
mathematical model from measured data so as to describe the dynamic properties of
structures. This makes the experimental model analysis quite suitable and valuable.
The mathematical model obtained using measured data can be used for assessing
quality of the numerical models. The experimentally derived models can also be used
for model updating purposes.
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The air vehicles parts are subjected to high levels excitation forces. These forces
such that come from aerodynamic loadings on the surface. Therefore, vibration
considerations are at the top of the importance during the design of these structures.
There is hardly any other measurable parameter in practice that gives information as
much as vibration signature gives. Vibration signature includes information about the
health and operating characteristics of the structure. Thus, it is vital to establish a
reliable model of air vehicles structures in order to predict vibration levels so that
undesirable vibratory responses can be predicted and avoided.

This thesis consists of five chapters. In the first chapter, firstly modal analysis
application areas of this method and literature survey are presented. In the second
chapter, occuring vibrations on the air vehicles was examinated. In the third chapter,
formulations of modal analysis methods and properties of frequency response
function, test equipments used in the experimental modal analysis measurements and
modal parameter estimation methods are introduced in detail. In the fourth chapter,
frequency response functions and modal parameter of a simple structure like a plate
model determined by experimental modal analysis of the model and dynamic
characteristic of the model determined by theoretical modal analysis are given. In
addition, comparisons of experimental and theoretical modal analysis results are
done. In the fifth chapter, utilising the experimental results obtained from such tests
and the experience gained from previous studies, vibration tests are also performed
on an existing real helicopter blades in order to determine its modal properties
experimentally. At the end, a more realistic and representative finite element model
of the helicopter main and tail rotor blades are obtained.

In conclusion of this study, it is seen that dynamic characteristics obtained from
experimental and theoretical modal analyses are close to each other.
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1. GIRIS

Gliniimiizde imal edilen makinalar yiiksek hiz ve elastik yapilari itibariyle oldukca
fazla titresime zorlayici kuvvetlere maruzdurlar. Bu kuvvetlerin frekans spektrumu
Ozellikle rezonans titresimleri agisindan bilinmeye deger bir husustur. Zira zorlayici
kuvvetlerden bir veya birkaginin frekansinin sistemin dogal frekanslariyla ¢cakigmasi
halinde titresim genligi acisindan tahrip edici 6zellige sahip rezonans titresimleri
meydana gelir. Dolayisiyla rezonans titresimleri ve istenmeyen dinamik durumla
karsilasmamak icin dizayn sathasinda titresim analizi yapilmalhidir. Tasarim
asamasinda yapilacak olan bir takim basit ¢aligmalarla ileride ortaya ¢ikacak biiyiik
titresim problemlerinin  Onlenmesi saglanabilmektedir. Bu tez ¢aligmasinda
helikopter ana rotor ve kuyruk rotor palleri incelenmistir. Sonlu eleman analizi ile

elde edilen sonuglar deneysel modal analiz yontemiyle de dogrulanmistir.

1.1 Tezin Amaci

Miihendislikte kullanilan yapilarin statik ve dinamik kuvvetler etkisi altindaki
tepkileri, bu yapilarin dizayn asamasinda olduk¢a Onemlidir. Yapilarin dinamik
kuvvetler etkisi altinda tepkilerinin incelenmesi i¢in ilk asamada serbest titresim
karakteristiklerinin belirlenmesi gerekmektedir. Serbest titresim karakteristikleri,
yapinin mod sekilleri ve titresim frekanslaridir. Yapiya gelen kuvvetlerin frekanslar
ile serbest titresim frekanslarinin karsilagtirilmasi rezonans olay1 agisindan 6nemlidir.
Ayrica yapilarin dinamik kuvvetlere cevabinin aragtirilmasida bu kuvvetlerin etkisi
altindaki yapinin nasil davranacagini belirlemek bakimindan oldukca 6nemlidir. Bu
calisma modal analiz yonteminin havacilik alanindaki gerekliligini  ve
uygulanabilirligini gostermek icin yapilmistir. Modeller iizerinde deneysel modal
analiz Ol¢iimleri gerceklestirilmistir. Deneysel ve teorik analiz sonuglarinin
karsilagtirmasin1  yapabilmek amaciyla o6lgiilen modellerin  sonlu elemanlar

yontemiyle teorik analizleri de yapilmistir.

Deneysel modal analiz 6l¢iimlerinde yapilan titrestirmek amaciyla ¢eki¢ ve yapilarin

tepkilerini 6lgmek amaciyla ivmedlger kullanilmistir. Yapilar iizerinde belirlenen



noktalara c¢ekigle vurularak titrestirme islemi gergeklestirilmis ve ¢ekicin ucundaki
kuvvet Olcerle yapiya uygulanan kuvvet Olclilmiistiir. Uygulanan kuvvetten dolay1
yapida olusan titresim yine belirlenen noktalara yerlestirilen ivmedlgerlerle
dlgiilmiistiir. Olgiilen sinyaller analiz edicide islenerek yapilara ait frekans tepki
fonksiyonlar1 elde edilmistir. Deneysel modal analiz dl¢limleri sonucunda her yap1
icin Olciilen frekans tepki fonksiyonlari verilmistir. Frekans tepki fonksiyonlarinin 6n
kontrolleri yapildiktan sonra egri uydurma yontemleri kullanilarak yapilara ait modal

parametreler olan dogal frekanslar, mod sekilleri ve soniim oranlari belirlenmistir.

Olusturulan modellerin teorik analizleri sonlu elemanlar yontemi kullanilarak
ANSYS programinda gerceklestirilmistir. Teorik analizler neticesinde yapilara ait

dogal frekanslar ve mod sekilleri hesaplanmustir.

Deneysel ve teorik analizler ile elde edilen dogal frekanslar ve mod sekilleri
karsilastirilmali olarak verilmistir. Daha sonra deneylerin yapilmasi sirasinda elde
edilen deneyimler ile deneysel ve teorik sonuglarin karsilastirilmasinda varilan

sonuclar ve oneriler sunulmustur.

1.2 Literatiir Arastirmasi

Schwarz ve Richardson, deneysel modal analiz yonteminin olgiimlerde kullanilan
cithazlardan modal parametrelerin elde edilmesine kadar biitiin asamalarini1 6zetleyen
bir ¢aligma hazirlamislardir [1]. Pavic, ¢alismalarinda ¢ekig testi zaman ve maliyet
acisindan avantajli goriilse de insaat mihendisligi yapilarimin genellikle diisiik
frekansl, birbirine yakin modlara sahip olmalar1 ve yiiksek soniim oranli olmalar
nedeniyle 6zel bir dikkat gerektigini belirtmistir [2]. Ewins deneysel modal analiz
yonteminin mevcut durumunu mekanik yapilarin optimum tasarimini saglayacak
sekilde 6zel deneysel modal analiz uygulamalarint da 6rnek gostererek aciklamustir.
Ayrica deneysel modal analiz uygulamalarinda karsilasilan bazi problemleri ve
yontemin uygulanmasindaki sinirlandirmalarida belirtmistir [3]. Farrar ve Doebling
bliyiik miihendislik yapilar1 tizerinde hasar tespiti amaclh gerceklestirdikleri dlgiimler
sonucunda elde ettikleri deneyimlerini bu calismalarinda sunmuslardir [4]. Wang,
degisik formlardaki titrestirici ve tepki Olgerler kullanilmasi durumunda genel
frekans tepki fonksiyonuna ait teorik formiilasyonlar1 sunmustur [5]. Cekig testinde
sonuglarin  dogrulugunu artirmak ve yontemin uygulama alanini genisletmek

amaciyla elektronik c¢ekigler kullanilmaktadir. Tawfig, bu amagla bir elektronik giic



dolasimi ve elektronik program sunmuslardir [6]. Kammer, ii¢ eksenli ivmedlgerler
icin ilgili moda ait matrisin determinantinin en az olmasini saglayan yeni bir yontem
gelistirmistir [7]. Deneysel modal analizde sizma etkilerini en aza indirmek ve
sinyal/giiriiltli oranin1 artirmak amaciyla exponansiyel agirlik fonksiyonlari yaygin
olarak kullanilmaktadir. Exponansiyel agirlik fonksiyonlarinda zaman sabiti kullanici
tarafindan belirlenmektedir. Fladung ve Rost iki tip tepki sinyali iizerine
exponansiyel agirlik fonksiyonlarinin nasil uygulanacagini  ve uygulamanin
sonuglarin1  gostermislerdir [8]. Ahn, exponansiyel agirlik fonksiyonlarinin
kullanilmas: sonucunda frekans tepki fonksiyonlarinda olusan bozulmalarin
etkisinden kurtulmak amaciyla yeni bir yaklagim gelistirmislerdir [9]. Doebling,
titresim testlerinin sayisal simiilasyonu, modal verilerin analizi, sonlu elemanlar
model korelasyonu ile lineer ve lineer olmayan hasar tespiti tekniklerinin
karsilastirilmasini saglayacak bir grafiksel ara birim programi sunmuslardir [10].
Hermans ve Auweraer, dogal titresim teknigi ile dengeli anlama ve standart degisken
analizi olarak adlandirilan iki alt birim teknigi kullanmislardir [11]. Braun ve Ram,
modellerin tam olarak temsil edilememesinden dolayr degistirilmis yapiya ait
spektrumlarda olusan hatalar1 belirlemeye ¢alismislardir. En uygun ¢6ziim Rayleigh-
Ritz yontemi kullanilarak elde edilmistir [12]. Verbouven, frekans ortaminda en
Kiicik  kareler  yonteminin  degisik  formiilasyonlardaki  uygulanigini
karsilastirmiglardir. Bu amagla modal parametrelerin elde edilmesinde en kiigiik
kareler yontemiyle optimizasyon yapilmistir [13]. Sanlitiirk ve Cakar, tekil degerler
azalmasi yontemini kullanarak frekans tepki fonksiyonlarindan giiriiltiiniin etkisini
azaltmiglardir [14]. Ashory, deneysel modal analiz 6l¢iimleriyle ilgili olusan mekanik
hatalar1 dikkate alarak bu hatalara ¢6zliim aramay1 ve bdylece deneysel modal analiz
Olglimlerini gelistirmeyi amaglamistir [15]. Maeck ve Roeck, calismalarinda trafik
etkilerinde olusan titresimleri belirlemek amaciyla modeller gelistirmistir. Yiksek
hizli trenlerin gectigi bir kdprii lizerinde yapilan Ol¢iimlerde kopriiye ve raylara
Olgiimler baglanarak trenlerden olusan titresimler belirlenmistir [16]. Kitazaki ve
Griffin, bitiin govdeye titresim uygulayarak viicudun rezonans frekanslarimi
belirlemeye ¢alismislardir [17]. Haapaniemi, mevcut boru hatlarinin kullanim
Omiirleri ve durumlarmin belirlenmesi amaciyla pratik bir metot gelistirmeyi
amaclamislardir. Calisma, sistemin sonlu elemanlar modelinin olusturulmasi, 6n
analizin yapilmasi, deneysel modal analizin yapilmasi, modal korelasyon analizinin

yapilmasi ve modelin gelistirilmesi asamalarin1 igermektedir [18]. Miglietta, biiyiik



teleskoplarmm yiiksek modal performans ve minimum gorsel engel olusturacak sekilde
tasarimi i¢in bir ¢alisma yapmislardir. Olusturulan model iizerinde gergeklestirilen
deneysel modal Olgiim sonuglariyla sonlu elemanlar yontemiyle yapilan modal
analizden elde edilen sonuglarin gegerliligi kontrol edilmistir [19]. Teleghani ve
Papa, kaucuk tabakalarin modal parametreler iizerindeki etkisini degerlendirmek
amaciyla grafit epoksi tiipler {lizerinde deneysel modal analiz o6lgiimleri
gerceklestirmiglerdir [20]. Yao, esnek bir yapi iizerinde insanlarin hareketinden
dolay1 olusan tepkiyi belirlemek amaciyla bir test diizenegi hazirlamiglardir. Bu
diizenek konsol kirislerle desteklenmis tek serbestlik dereceli bir platformdur. Bu
diizenekle yapiya uygulanan kuvvet ve yapimin ivme olarak tepkileri Slgiilmiistiir
[21]. Brughmans, iki yolcu kapasiteli bir araba karoseri lizerinde deneysel ve teorik
modal analiz gerceklestirmistir. Deneysel modal analiz sonucunda elde edilen
sonuglar MSC/NASTRAN sonlu elemanlar programiyla elde edilen sonuglarla
karsilastirilmis ve araba karoserinin analitik modeli gelistirilmeye ¢alisilmistir [22].
Reynold, ingilteredeki York Universitesinde yeni yapilmis olan yiiksek kaliteli
déseme {lizerinde deneysel modal analiz Olgiimleri gerceklestirmislerdir. Bu
calismada dosemenin yiiksek rijitlik ve kiitle Ozellikleri nedeniyle belli sinirlar
icerisinde titrestirilmesi gerektigi belirtilmistir. Deneysel ve teorik sonuglari
karsilagtirmak amaciyla ddsemenin sonlu elemanlar yontemiyle teorik analizi
yapilmis ve deneysel sonuglar kullanilarak sonlu elemanlar modelinde diizeltmeler
yapilmustir [23]. Wu, laboratuvarda 1/10 olusturdugu ving modelinin sonlu elemanlar
ving modelini gelistirmeyi amaglamiglardir. Bu amagla ving modelinin sonlu
elemanlar modeli hazirlanarak teorik analizi ve model {izerinde deneysel modal
analiz Ol¢limleri yapilmistir. Deneysel sonuglar kullanilarak sonlu elemanlar
modelinde gelistirmeler yapilmistir. Gelistirilen model kullanilarak yapilan analiz
sonuglariin deneysel sonuglara olduk¢a yakin oldugu gézlemlenmistir [24]. Hartley,
35m aciklikli kablolu bir koprii iizerinde deneysel modal analiz Olglimleri
gerceklestirmiglerdir. Deneysel modal analizde yayalarin yliriiylistinden olusan
titresimler dikkate alinmistir. Caligmadan deneysel ve teorik sonuglar arasinda uyum
oldugu goriilmiistiir [25]. Farrar ve James, cevresel titresim kaynagi olarak trafik
yiiklerinden olusan etkileri alarak otoyol kopriilerinin rezonans frekanslarini
belirlemisler ve elde edilen sonuglar1 geleneksel deneysel modal analiz sonuglariyla

karsilastirmislardir [26].



1.3 Hipotez

Bu calismada, kompozit yapida tasarlanan bir helikopter ana rotor pali ve
aliminyumdan imal edilmis kuyruk rotor palinin sonlu eleman analizi ile dogal
frekans ve mod sekilleri belirlenmistir. Sonlu eleman analizi ile elde edilen sonuglar
deneysel modal analiz yontemiyle de dogrulanmigtir. Titresim problemi, helikopter
palalarinda biiyiikk 6nem arz etmektedir. Eger sistemin titresim frekanslarindan biri
veya birkaginin toplami sistemin dogal frekanslarindan biri ile ¢akisirsa rezonansa
veya flutter’a sebep olur. Bu nedenle titresim palalar i¢in 6niline gecilmeye calisilan

bir problemdir.






2. HAVA ARACLARINDA MEYDANA GELEN TiTRESIMLERIN
INCELENMESI

Hava araglarinda, yapinin geneline bakildiginda rijitlik s6z konusu degildir.
Sistemler arasindaki etkilesim sonucunda c¢ok yliksek seviyelerde salinimlar
olusabilmektedir. Genel olarak bakildiginda, hava aracinin gergeklestirecegi ugus
profilinde yap1 lizerine birgok yiikk biner. Bu yiiklerden kaynaklanan titresimler
kagimilmazdir. Bu nedenle bir hava araci imalat asamasinda iken, parca ve sistem
bazinda yap1 lizerine gelecek olan kuvvetler hesaplanip, bu dogrultuda parca se¢imi
yapilir. Bu boliimde hava araglarinda olusan titresimler ugaklarda ve helikopterlerde
olan uygulamalar1 olmak iizere iki smifta incelenecektir. Ilk olarak ugak iizerinde
olusan titresimlerin ve bunlarin etkilerine deginildikten sonra, donel bir makina olan
ucak motorlar tizerindeki titresim incelenecektir. Daha sonra helikopterler iizerinde

olusan titresimlerden bahsedilecektir.

2.1 Ucaklar

Ucgaklarda kanat, gévde ve kuyruk grubu degisik modlarda (esneme ve burulma gibi)
tehlikeli titresimler olusabilir. Bu titresimler yap1 tzerindeki en biiyik

etkenlerdendir.

Ucus yonii i

-

Sekil 2.1: Ust yapilar.

Bu nedenle her bir sistem ayr1 ayr1 tasarim asamasindan geger. Sonra ugak bir biitiin
halinde iken yapilan testlerle iizerine binen kuvvetlere karst dayanimi incelenir.

Ugaklarin {izerine etki eden kKuvvetler, rastgele titresimlerin olusmasina neden olur.



Yapilan yer ve ucgus testlerinde ugagin aerodinamik yapisinin rastgele titresimlerin
olusmasina neden oldugu goriilmiis. Bu rastgele titresimler her ugus sarti ve
durumuna gére degisiklik gosterir [27]. Ornegin, rastgele titresimlere neden olan dis
etkenlerden birisi pistin yapisidir. Pistin yapisina bagli olarak yerdeki hareketi
sirasinda olusan titresimler, ucaklarin dmriinii etkileyen en belirgin 6zelliktir. Bu
etkiler, pistin yapisina ve ug¢agin hizina bagh olarak degisiklik gosterir [28]. Tiim bu
etkilerin incelenmesi ilk olarak profiller iizerinde daha sonra kanat, kuyruk ve inis
takim1 {izerinde gerceklesir. Ucaklardaki en kritik yapisal elemanlardan birisi
kanatlardir. Kanatlarin fiziksel durumlart ugus sirasinda ugagin giivenilirliginin
belirlenmesi i¢in etkindir. Ugus siiresince ugakta olusan dinamik yiikler, bir ¢atlaga
ve bunun sonucunda da kirima neden olabilir [29]. Kanat profili aerodinamik formda
imal edilir. Form olarak miikemmel olsa bile, hava akisinin etkisinden dolay1 kanat
tizerine bir¢ok yiik biner. Sekil 2.1°de ugak profilinden gegen havanin olusturdugu
kuvvet etkisi genel olarak gosterilmektedir. Bu etki ile kanat {izerinde belli
bolgelerde tiirbiilans basinct rastgele olarak olusur. Normal sartlarda kanat basit bir
yaptya sahip oldugu i¢in 6l¢limlerde siniizoidal bir dalga ortaya ¢ikmasi gerekirken

kanat {izerinde olusan bu kuvvetler nedeniyle rastgele dalgalar goriiliir [30].

Ugaklarin diiz formunu bozan ve asir1 titresimlere neden olan diger sistem ise inis
takimlaridir. Inig takimlari, inis ve kalkis sirasinda hava araci iizerine binen yiikleri
karsilamasina karsin agirligi nedeni ile tagimaya, yapisal bozuklugu nedeniyle de
aerodinamik yapiya etki ederler [31]. Ugus sirasinda yapisal bozukluklar1 6nlenmek
igin inig takimlari iceri alinacak sekilde tasarlanabilir. Fakat inis ve kalkis esnasinda
inis takimlarimin agik olmasi nedeniyle {izerine binen yiiklerin asir1 titresim
olusturmasi kaginilmazdir. Inis takimlarinin kanat ya da gdovdeye bagl olmasi,
olusan bu titresimlerin direkt olarak ugagin tiim yapisiyla beraber sonlimlenmeye
calismasina neden olur. Bunlarin devaminda ise ilk olarak miirettebat veya yolcunun
konforu bozulur. Daha sonra da yap1 iizerinde diizensizlikler baslar ve kirilmalarla
son bulabilir. Ugaklarin pistte kosturmasi esnasinda ne kadarlik bir kuvvete maruz
kaldig1 onemlidir. Bu kuvvetler ya test uguslar1 ya da deneysel olarak bulunur. Farkli
pist profilleri ve farkli ugaklar igin inis takimlarina etki eden kuvvetler deneysel
olarak Olglilmesi, her bir degisik durum i¢in meydana gelebilecek titresim

karakteristikleri belirlenmesinde 6nemlidir [32].



2.1.1 Giig sistemleri

Ugaklarda yap1 ilizerine monte edilmis gii¢ sistemleri, donmeleri sirasinda olusan
balans bozuklugu nedeni ile yapiyr sarsan bir kuvvet olustururlar. Sekil 2.2°de
gosterildigi gibi ¢ift motorlu bir ugakta motorlarin dontisiindeki balans bozuklugu
nedeni ile yap1 {izerinde yapisal titresimler olusur. Olusan bu titresimler yapinin
mukavemet limitlerini zorlar. Eger titresim seviyeleri yapiin dogal frekanslarina
yaklasirsa yapida parcalanma séz konusu olur. Ayrica, yapi lizerinde olusan yapisal
titresimler kabin igerisinde giiriiltiiye neden olur. Motor ile govdenin birlesme
noktasinda titresimlerin kabin igerisine girebilecegi birgok yol vardir. Bu yollar

uygun titresim izolasyonlariyla kontrol altina alinmalidir [33].

yaprsal
titregimler

Matarun

(

Tepki sonucy
olugan kuvvet yonu

)
hava da

yayrian gazlar

Sekil 2.2 : Ucaktaki yapisal titresimler.
2.2 Helikopterler

Helikopter; dik inis ve kalkis yapabildigi i¢in dar yerlerde de kullanilabilen rotorlu
bir hava aracidir ve rotor-ara¢ diye tabir edilen hava araci sinifina girerler.
Helikopterler; ana rotor, kuyruk rotoru, disli kutusu ve iletim kutusu gibi donel
sistemlere sahiptirler. Yiiksek titresim seviyeleri pervaneli hava araglarmin ugus
performanslarini direkt olarak etkilememesine ragmen daha sonra biraktig: izler takip
edilip belirlenmesi gerekir. Bu takip igin bir taraftan yapilan bakimlar nedeniyle
maliyet artarken diger taraftan miirettebat ve yolcularin konfor ve sagliklari
etkilenmektedir. Bunu onlemek igin giliniimiizdeki helikopter treticileri tahmini
titresim  problemlerinin  ¢6ziimlenmesi  i¢in uygun alet ve sistemleri
gelistirmektedirler [34]. Ugaklara nazaran helikopterlerde kendisine has bir¢ok
titresim kaynag1 vardir. Helikopterlerdeki en belirgin titresim kaynagi ana rotor ve
kuyruk rotorunun aerodinamik formudur. Manevra hareketi sirasinda olusan diisiik
ve yiksek hiz diizensizliginden dolayr rotor goébeginde asir1 titresimler olusur.

Olusan bu asir1 titresimler nedeni ile rotor tizerinde belirgin yiiklenmeler ve bunun



sonucunda istenmeyen girdaplarlar (vortex) olusur. Bu girdaplar acrodinamik yapinin
bozulmasina dolayisi ile istenilen performansin alinamamasina neden olur. Rotorun
titresimi ve giirtiltiisii yolculugun biraz daha yorucu gegmesine neden olur. Artik
yeni nesil pervaneli ugaklarda giiriiltii ve titresim orani giderek diismektedir ve jet

yolcu ugaklart kadar sessiz olanlari imalati s6z konusudur [35].

Helikopterlerin motor ve govde Omiirlerinin uzatilmasi i¢in titresimsiz bir ugusa
hazirlanilmasi sarttir. Titresimsiz ugabilmesi igin rotor pallerinin denge konumunda
olmas1 saglanmalidir. Bu nedenle, pallere etki eden kuvvetlerin uyum iginde oldugu
gerekli kontroller ile test edilmesi gerekmektedir. Yapi iizerinde olusan titresimler
helikopter igerisinde yogun bir giiriiltiiye neden olur. Helikopter igerisinde hissedilen
giiriiltii yaklasik olarak 97 dB ile 100 dB arasindadir. Bu, insan sagligi acisindan
istenmeyen degerlerdir. Titresim tizerinde bir ¢alisma yapildiginda 6ncelikle olusan
bu giiriiltiilerin nasil durdurulabilecegi tizerinedir [36]. Ayrica, yeni bir helikopter
tasariminda olusacak titresimlerin testlerinin de yapilmasi sarttir. Bu testler bir
helikopterin yerden kalkisa hazirlanirken {izerine binen titresim yiiklerinin
incelenmesini igerir. Helikopter rotorlarinin yapisi bir biitiin halindedir. Bu nedenle,
salmim kuvvetlerinin neden oldugu balanssiz donme kuvvetlerinin Ol¢limlerine
ihtiyag vardir. Bu kuvvetler, kalkistan Once olusan tam devir hizinda rotoru
ivmelendiren dogal frekansi ortaya c¢ikartir. Bu durum rezonans tahriki olarak
adlandirilir. Yer rezonanslarinin olusma smirt bu sekilde belirlenmis olur. Yer
rezonanslar1 rotor palleri veya inis takimlar1 iizerinde alinan tedbirlerle 6nlenebilir.
Ornegin inis takimmda sok soniimleyici dikmeler kullanilabilir. Yer rezonansi
genellikle lastik tekerlekli inis takimi olan ya da biitiin yap1 olarak imal edilmis
rotoru olan helikopterlerde gbzlenen bir olgudur. Yer rezonansi, donel rotor diskinin
agirlik merkezinin donmenin merkezinden uzaklasmasi sonucu olusur. Yani diisiik
devirde agirlik merkezi, donme merkeziyle ayni hizada bulunmadigini gosterir. Yer
rezonanslarini 6nlemek igin helikopterler, ana rotor ve ana inis takimi arasinda ortak
sonlimlemeyi saglayacak sekilde tasarlanabilir. Yer rezonansmin yikict etkisi ¢ok
fazladir. Ornegin, 1967 yilinda TH-55 tipi helikopterin normal gériiniisii ve bu
helikopterin maruz kaldig1 yer rezonansi sonucunda pargalanmis hali Sekil 2.3’de

goriilmektedir [37].
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Sekil 2.3 : Yer rezonansinin yikici etkisi.

Yer rezonanst ve diger titresim etkilerinin haricinde helikopter rotor palleri
aerodinamik etkiye de maruz kaldiklarindan dolayr imalatta farkli sistem ve
malzemeler kullanilmaktadir. Bu malzeme ve sistemlere akilli malzeme
denilmektedir. Akilli malzeme, istenilen duruma ve kullanim amacina gore

tasarlanan malzemelerdir [38].
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3. TEORI

3.1 Dinamik Analiz

Eger bir sistemde yiikler birden ve/veya siddeti zamanla hizla degisen sekilde
(dinamik yiik, dinamik uyar1) etkiyorsa boyle bir sistem dinamik bir sistemdir.
Dinamik yiikleme durumunda yapida kiitle ve ivmenin etkisi ortaya ¢ikar. Dinamik
sistemlerin analizinde dinamik denge ve zamana bagli deformasyon durumu goz

oniinde bulundurulmalidir. Boyle yapilan analize dinamik analiz denir.

Aslinda biitiin sistemler dinamik sistemdir ¢linkii statik sistem kabuliinli gerektiren
yiikkiin kademe kademe uygulanmasi ve yikiin yavas hareket etmesi sartlari
cogunlukla olusmaz. Ancak statik analiz bir yaklasimdir ve sistem hakkinda

kullanish bilgiler vermektedir.

Dinamik yiikleme sonucu olusan titresimler bir¢cok makine, yap1 ve dinamik sistem
icin sakincalidir. Bu titresimler yanlizca olusturduklari istenmeyen hareketten dolayi
degil ses, yorulmaya sebebiyet veren dinamik gerilme, asinma ve bunun yani sira
performansta ve enerjide kayba neden olusturdugu i¢in de kontrol altinda
tutulmalidir. Bunun i¢in dinamik yiiklere maruz kalan sistemlerin yapisal titresim

analizi yapilmalidir.

Yapinin dogal frekansi ve beklenen uyariya cevab1 mutlaka analiz edilmelidir. Dogal
frekanslar bilinmelidir ¢iinkii yap1 bu frekansta bir uyariya maruz kalirsa rezonans
durumu ortaya ¢ikabilir ve bunun sonucu olarakta biiylik genlikler, biiylik dinamik
gerilme ve giiriiltii ortaya ¢ikar. Bunun i¢in rezonans durumundan kaginilmali ve
normal dizayn sartlartyla cakismamasi saglanmalidir. Bu sebeple beklenen uyari

araliginda yapinin analizinin yapilmasina ihtiyag vardir.

Birgok sistem rezonans, yorulma ve herhangi bir elemaninda asir1 titresim gibi
nedenlerle zarara ugrar veya beklenen performansi saglayamaz. Ciinkii istenmeyen
titresimlerin dinamik bir sistem {izerinde bircok etkisi vardir. Bu sebeple dizayn
sirasinda bu durumlar incelenmeli ve yeni diizenlemelerle titresimler elimine

edilmeli veya miimkiin oldugu kadar azaltilmalidir.
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Yapilan bu tez ¢alismasinda bir helikopterin ana ve kuyruk rotor pallerinin dinamik
analizi yapilmistir. Dinamik analiz kapsaminda modal analiz yapilarak pallerin dogal

frekanslar1 bulunmus ve mod sekilleri hesaplanmistir.

3.1.1 Titresim

Bir kati yapi elastik bir sekilde deforme edilip aniden birakilirsa denge konumuna
gelene kadar salinir. Bu periyodik harekete serbest titresim adi verilir. Birim
zamanda gerceklesen salinim sayilarina frekans denir. Denge pozisyonundan azami
yer degistirme ise genliktir. Gergekte titresim hareketi sonsuza kadar devam etmez.
Bunun sebebi sistemdeki sonlimdiir. En basit modelde soniim etkileri ihmal
edilmistir. Sonlimsiiz serbest titresim analizi sistemin dinamik tepkisi hakkinda bilgi

Verir.

Modal analizde yapinin dogal frekanslar1 ve mod sekilleri elde edilir. Bunlar yapimin
serbest titresim karakteristigini belirleyen unsurlardir. Bu karakteristik sadece
sistemin fiziksel 6zelliklerine baglidir. Serbest titresim modlart ve dogal frekanslar
yapinin zorlayict kuvvetler altindaki tepkisinin belirlenmesinde yardimci olur.
Sistemde rezonans olusabilecek bolgelerin ve girdi frekanslarinin belirlenebilmesi

acisindan dogal frekanslarin bilinmesi 6nemlidir.

Modal analiz (modal testing) son yillarda gittikge daha fazla arastirilan bir konu
haline gelmistir. Ozellikle bilgisayar teknolojisinin gelistigi giiniimiizde bilgisayar
destekli 6l¢lim cihazlar1 bu islemin daha hizli yapilmasina olanak saglamaktadir. Bu
yontemle yapilarin dinamik karakteristikleri olarak adlandirilan dogal frekanslar,
mod sekiller1 ve soniim oranlari deneysel olarak elde edilebilmektedir. Boyle bir
deneysel yonteme gereksinim duyulmasinin esas sebepleri arasinda yapilarin teorik
analizi yapilirken yapilan kabullerin gercekte saglanip saglanmadiginin tespit
edilmesi, teorik analizinin yapilmasinda giigliik olan sistemlerin dinamik
karakteristiklerinin deneysel olarak belirlenmesi kullanilmis ve/veya hasar gormiis
yapilarin durumlarinin belirlenmesi yer almaktadir. Gegmisi demiryolu raylarindaki
hasarlarin ¢eki¢ darbeleriyle olusturulan titresimlerin dinlenilerek belirlenmesine
dayali olan deneysel modal analiz yontemi, giiniimiizde yapilarin dinamik
karakteristiklerinin belirlenmesinde yaygin olarak kullanilan bir ydntem haline
gelmistir. Bu yontemin esasi, yapiya uygulanan bir etki altinda yapinin gostermis

oldugu tepkilerin 6lgiilmesine dayanmaktadir. Olgiilen etki ve tepki sinyalleri
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arasinda tanimlanan fonksiyon her bir yapi i¢in karakteristik 6zellikte olan dinamik
parametreleri icermektedir. Bu yontem makine parcalarinin titresim analizleri,
ucaklardaki titresim problemlerinin belirlenmesi, yap1 dinamik karakteristiklerinin
belirlenmesi gibi bir¢ok miihendislik alaninda yaygin olarak kullanilmaktadir [39].
Gelisen bilgisayar teknolojisi ve elektronik imkanlar sayesinde deneysel dl¢iimlerde
takip edilen yontemlerde gelistirilmistir. Ozellikle titresimlere maruz biiyiik
miithendislik yapilarinin Ol¢limlerinde bir titrestirici kullanmak yerine yapidaki

mevcut titresimler dikkate alinarak 6l¢iimler yapilabilme imkani olusmustur [40].

Deneysel modal analizde, yapiya bilinen (6lgiilen) bir kuvvet verilmekte ve yapinin
bu kuvvete tepkisi dl¢lilmektedir. Bu islemde yapiya kuvvet uygulamak icin ¢ekic,
yapinin tepkisini 6lgmek icin ivmedlger ve verileri degerlendirmek i¢in bir sinyal

analizor kullanilir (Bkz: Sekil 3.1).
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Sekil 3.1 : Deneysel modal analizde 6l¢iim diizenegi.

Sekil 3.1°den de goriilebilecegi gibi yapiya uygulanan etki (impact) ¢ekicin basligina
yerlestirilen bir kuvvet Olgcerle zaman ortaminda o6lciiliir. Uygulanan bu kuvvet
altinda, yap1 smir kosullarina ve malzeme oOzelliklerine bagli olarak bir titresim
hareketi yapar. Yapimin bu etkiye gosterdigi tepki (response) ise yapiya baglanan

ivmedlgerle yine zaman ortaminda 6lgiiliir [1].

Fourier doniisiimii (FFT — Fast Fourier Transform) kullamilarak etki ve tepki

fonksiyonlar1 zaman ortamindan frekans ortamina doniistiiriiliir (Bkz: Sekil 3.2).
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Sekil 3.2 : Etki ve tepki fonksiyonlariin fourier dontisiimii.

Yapiya ait frekans tepki fonksiyonu (FRF — Frequency Response Function), Fourier

doniistimleri yapilmis tepki fonksiyonunun etki fonksiyonuna boliinmesiyle elde
edilir (3.1).

X
H(w) = % (3.1)

Frekans tepki fonksiyonlar1 kullanilarak yapimin dogal frekanslari, mod sekilleri ve

sonlim oranlar belirlenir [41].

3.1.2 Frekans tepki fonksiyonlarinin dl¢iimii

Deneysel modal analiz dlglimleri sirasinda yapi calisir konumda bulunmaz. Bu
calismada oOncelikle yap1 lizerinde belirli noktalar {izerine bir ¢eki¢ veya sarsici ile
kuvvet girisi uygulanir ve bir¢ok noktadan frekans tepki fonksiyonu Oolgiiliir.
Genellikle, uygulanan kuvvet bir kuvvet trandiiseriyle, cevap ise modal
akselerometre ile x, y ve z eksenlerinde 6l¢giilmektedir. Bunun ardindan bilgisayar
ortamina aktarilan 6l¢iim verileri sayesinde her rezonans frekansindaki mod bigimleri

tespit edilir (Bkz: Sekil 3.3).
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Sekil 3.3 : Mod sekilleri.
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Modal analiz sayesinde incelenen modelin rezonans degerlerinde nasil davrandigi,
soniimleme miktarinin ne kadar oldugunun anlasilmasi tasarim acgisindan ¢ok
onemlidir. Yine bu caligma ile elde edilen sonuglar, bilgisayar ortaminda sonlu
elemanlar yoOntemiyle olusturulan modellerin cevaplar1 ile karsilastirilarak,
hazirlanan modelin ne kadar basarili oldugu goriiliir. Gilinlimiizde titresimin sorun

yaratabilecegi her tasarimda modal analiz ¢calismasi 6nem tasir ve dikkatle uygulanir.

Bir yapinin frekansa bagli herhangi bir kuvvete karsi verdigi tepkiler yapinin
frekansa bagli 6zellilerine gore degismektedir ve bu 6zellikler yapiya 6zgidiir. Bu
yiizden yapimin zorlanmis titresim altindaki davranisinin belirlenmesine ihtiyag
duyulur. Bu ozelliklerin belirlenmesi i¢in Frekans Tepki Fonksiyonu (FTF) adi
verilen fonksiyonlar kullanilmaktadir. FTF, 6lgiilen tepkiler ve uygulanan kuvvetler
arasindaki transfer fonksiyonu hesaplanarak, yani c¢ikis ve giris arasindaki oran
almarak elde edilmektedir. Bir yapimin titresim davraniginin belirlenmesi igin
oldukga pratik ve yaygin bir metod olan FTF 6l¢iimii, kuvvet belirleme i¢in de biiyiik
Ooneme sahiptir. Bu yiizden FTF 6l¢iimii yapilirken dikkat edilmesi gereken hususlari

gozden gecirmekte fayda vardir [42].

Yapinin tahrik edilmesi, FTF’lerin hassas olarak Olgiilebilmesi i¢in gdz Oniinde
bulundurulmasi gereken ©nemli etmenlerden birisidir. Tahrik sekli ve tahrik
noktalarimin  se¢imi  FTF’lerin dogruluguna ve Kkalitesine dogrudan etkide
bulunmaktadir. Yapinin tahrik edilmesi i¢in genellikle ¢ekic veya sarsici
kullanilmaktadir. Her iki durumun da kendilerine 6zgii olarak olumlu ve olumsuz
yonlerinin bulunmasi ile birlikte, en uygun tahrik tipinin se¢imi 6l¢tim sonuglari igin
oldukca 6nemlidir. Yapiy1 tahrik etmek i¢cin modal g¢ekicin kullanildigi durumlarda,

her bir 6l¢iim i¢in yapiya ¢ekig ile vurulmasi gerekmektedir (Bkz: Sekil 3.4).

Modal gekic ve modal
analiz deney diizenegi

-

Sekil 3.4 : Modal ¢eki¢ ve modal analiz deney diizenegi.
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Cekicin olusturdugu darbe kuvveti, yapmin genis bir frekans araliinda tepkiler
vermesi ile sonuglanacak ve yapr ilizerinden Olclilen bu tepkilerin kuvvete
oranlanmasi ile FTF elde edilecektir. Yapiy1 tahrik eden kuvvetin Olglilmesi ise
cekicin ucundaki bir piezoelektrik sensdr vasitasi ile yapilmaktadir. Olciimlerde
cekic kullanmanin getirecegi en 6nemli dezavantaj, 6zellikle nokta sayisinin fazla
oldugu durumlarda, her bir Ol¢lim igin tekrar vurma gereklilii ve bu yiizden
olusacak zaman kaybidir. Ayrica, diger dezavantajlar tam olarak istenen yere
vuramama riski ve c¢eki¢c kullaniminin basit goriinmesine ragmen el becerisi ve
deneyim gerektirmesi sayilabilir. Bu nedenlerden dolay1, nokta sayisinin fazla oldugu
durumlarda g¢eki¢ yerine sarsici kullanimi tercih edilebilir. Sarsici, yapiin tahrik
uygulanmaya karar verilen noktasina baglanarak burada degisik kuvvet tiplerini,

degisik frekans araliklarinda uygulayabilen bir alettir (Bkz: Sekil 3.5).

Analizér
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Sekil 3.5 : Sarsici ve modal analiz deney diizenegi.

Olgiim siiresini biiyiik olglide kisaltacagindan tercih edilebilir, ancak yap: ile
etkilesim halinde olacagindan smir kosullarini degistirebilecegi de goz Oniinde
bulundurulmalidir. Iste bu sebepten, 6zellikle kiigiik ve hafif yapilarin uyarilmasinda

kullanilmalar1 genelde tercih edilmez veya biiyiik dikkat gerektirir.

FTF o6l¢timlerinin bagarisini etkileyen diger faktorlerden biri de kuvvet ve titresim
seviyelerinin degerlerini Olgen algilayicilardir. Titresim Glgiimlerinde  siklikla
ivmeodlcerler kullanilmakla birlikte, duruma gore hiz veya deplasman Ol¢limii de
tercih edilebilir. Titresim Ol¢limlerinde genellikle piezoelektrik sensorler tercih

edilmektedir. Bu tip algilayicilar basing, ivme, kuvvet gibi biiytikliikleri 6l¢mek igin
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piezoelektrik etki denen ve bu tip etkiler altinda elektriksel sinyal iiretimine dayanan
bir ¢aligma esasina dayanirlar. Herhangi bir mekanik etkiye maruz kaldiklarinda
urettikleri elektrik sinyalinden yola c¢ikilarak mekanik etkinin biiyiikligi elde
edilebilmektedir. Algilayicilarin, 6l¢lilmek istenen genlik ve frekans araligina gore

secilmeleri de biiyiikk 6nem tagimaktadir [43].

Hassas olarak frekans tepki fonksiyonlarinin dlgiilebilmesi i¢in yapinin uygun sinir
kosullarinin tanimlanmasi ve uygun nokta veya noktalardan tahrik edilmesi
gerekmektedir. Pratikte, FTF o6l¢timlerinden en ¢ok tercih edilen sinir kosulu serbest
sinir kosuludur. Bu durumda, iizerinde oOl¢iim yapilacak yapiya ait hicbir simir
kosulunun olmadigi durum yaratilmaya calisilir ve gergekte bu hale miimkiin
oldugunca yaklasabilmek icin yap1 oldukca esnek yaylarla bir yere asilir veya

baglanir.

Sikea tercih edilen bir baska sinir kosulu ise ankastre sinir kosuludur. Bu durumda,
yapt belirli kisimlarindan bir yere sabitlenmektedir. Deneysel ve sayisal ¢aligmalarin
ayrt kollardan yliriitildiigli durumlarda, ankastre sinir sartini segmek bazi
problemlere neden olabilir. Ciinkii pratikte ankastre sinir sartin1 saglamak yapinin
tamamiyla rijit esnek olmayan baglantilar kullanilarak baglanmasini gerektirdiginden
¢ogu zaman mimkiin olmamakla birlikte, miimkiin olsa bile zahmetli bir ¢calisma
gerektirmektedir. Bu nedenle FTF ol¢limlerinin yapilacagi sinir kosullart amaca bagh

olarak dikkatlice planlanmalar ve 6lgiimler bu kosullarda yapilmalidir [44].

3.2 Sayisal ve Deneysel Model

3.2.1 Sayisal model

Sayisal model yapinin bilgisayar ortaminda hazirlanmig bir modeldir. Titresim
davraniginin belirlenmesi sirasinda yapr siirekli sistem olarak degil, ayrik sistem
olarak modellenir. Ayrik sistem olarak modellemenin sonucunda yapinin yay ve

kiitle 6zellikleri de kag¢inilmaz olarak matrislerle temsil edilir.

Giiniimiizde titresim modellerinin olusturulmasi i¢in sonlu elemanlar yontemi yogun
olarak kullanilmaktadir. Sonlu elemanlar yontemi sayesinde yapinin geometrisi ne
kadar karmasik olursa olsun uygun sonlu elemanlarla titresim modelleri
olusturulabilmektedir. Sonlu elemanlar yonteminde yap: sekil fonksiyonlart bilinen

basit elemanlara boliiniir ve yapiin davranisi bu elemanlarin toplam davranisi olarak
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belirlenir. Bu elemanlarin sinir noktalari, diigiim noktalar1 (node) ile belirlenmistir.
Komsu elemanlara da aktarilabilir ve yap1 genelinde siirekli bir tepki elde edilebilir.
Elemanlarin diigim noktalar1 bilinen polinomik egriler ve yiizeylerle baglanmistir.
Giliniimiizde yogun kullanilan eleman tiplerinde, elemanin ig¢sel yer degistirmelerini
diigiim noktalarina baglamak i¢in de ayni polinomik ifadeler kullanilir. Bu iglem

genellikle sekil fonksiyonu etkilesimi (interpolation) olarak adlandirilir .

Sonlu elemanlar yonteminin matematiksel formiilleri, elemana bagli bir Rayleigh-
Ritz isleminin varyasyonlar hesab1 ve sekil fonksiyonu etkilesimi (interpolation) ile
olusturulabilir. Ayni zamanda sonlu elemanlar formiilleri Galerkin yaklagimi

kullanilarak diferansiyel denklemlerden dogrudan elde edilebilir [45].

Sonlu elemanlar yonteminde yapinin davranisi, sonlu elemanlarin sekil degisiklikleri
ve bu degisikliklerin elemanlar arasinda aktarilmasi ile hesaplanmaktadir. Bu etkiler
elemanlarin ortak diigiim noktalar1 iizerinden iletilmektedir. Bu durum kag¢inilmaz
olarak yapilan ¢6ziimiin, elemanin tanimlanma sekli kadar, diigiim noktasinin da
tanimlanma sekline bagli olmasi sonucunu dogurmaktadir. Ideal durumda, diigiim
noktalarinin biitiin temel eksenler yoniinde hareket edebiliyor olmasi gerekir. Bazi
eleman tiplerinde donmeler ihmal edildiginden, diiglim noktalar1 da sadece temel
koordinat sisteminde (oxyz) hareket edebilecek sekilde tanimlanir. Bu tanimlama
¢oziimiin gercek duruma yaklagsmasini etkilemektedir. Bu durum elemanlarin diigiim
noktalarinin serbestlik dereceleriyle anilmasina yol agmaktadir. Serbestlik derecesi
herhangi bir zamanda bir sistemin biitiin parcalarinin konumlarinin tamamen belli

olmasi i¢in gerekli birbirinden bagimsiz en az koordinat sayisidir [46].

Sonlu elemanlar smiflara ayrilirken digiim noktasi sayisi, diigiim noktalarinin
serbestlik derecesi ve elemanin olusturuldugu polinomlarin mertebesi ile anilir. Bu
tanimlamada dikkat edilmesi gereken nokta diiglim noktasi sayisi ile polinom
mertebesinin birbirinden bagimsiz olusudur. Ornegin sadece iki diigiim noktas1 olan
cubuk elemanlar genellikle Euler-Bernoulli ve Timoshenko c¢ubuk formiilleri
kullanilarak hazirlanmaktadir. Dolayisiyla hem dogrusal yonde hem de agisal yonde
hareket edebilmektedir. Bu tip cubuk elemanlar iki diiglim noktal1 ve kiibik mertebeli

elemanlardir [47].
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3.2.2 Deneysel model

Deneysel model, yapr iizerinden belirlenmis noktalardan alinan 6l¢iimle yapinin
titresim davramsini gosteren modeldir. Olgiimler zaman alaninda alinmaktadir.
Zaman alaninda Olglimler frekans alanina doniistiriiliip islenerek frekans tepki
fonksiyonlar1 (FTF) ve tepki modeli elde edilmektedir. Frekans tepki fonksiyonlari
modal analiz yontemleriyle islenerek modal alana doniistiiriilmekte ve modal model
elde edilmektedir. Deneysel model bu ii¢ alandan herhangi birinde temsil
edilebilmektedir.  Ancak, zaman modeli heniiz islenmemis verilerle
olusturuldugundan, diger alanlara oranla daha az anlamli veri barindirmaktadir.
Modal model islenerek uzaysal model de elde edilebilmektedir ancak uzaysal model
Olciilen serbestlik derecelerine bagli oldugundan uzaysal model yap1 hakkinda yeterli
bilgi vermekte yetersiz kalmaktadir. Teoride miimkiin olmasina ragmen, pratikte
biitiin serbestlik derecelerini 6lgmek miimkiin olmamaktadir. Olgiilebilen serbestlik
derecelerinin sayis1 yetersiz oldugundan analizlerde kullanilabilecek kalitede bir
uzaysal model olusturmak miimkiin olmamaktadir. Deneysel modeldeki hesap yonii
sayisal modeldeki hesap yoniiniin tersidir. Once tepki modeli sonra modal model en
son olarak da uzaysal model elde edilmektedir. Deneysel modelin olusturulmasi igin
Olclimlerin, deneysel Ol¢iim yontemlerine uygun sekilde Ol¢iimlerin alinmasi ve

uygun modal analiz yontemleriyle 6l¢iim verilerinin islenmesi gerekmektedir [48].

3.3 Formiilasyon

Zamana bagli yliklerin uygulandig1 dinamik analiz durumunda, sistemdeki parcalarin
kiitleler1 ve ivmeleri 6nem kazanmaktadir. Bu ylizden bir SE modelinin hareket
denklemlerini c¢ikarabilmek ve 0Ozdeger problemini tanimlayabilmek Onemlidir.

Hareket denklemleri ¢ikarilirken Lagrange denklemleri kullanilabilir (3.2).

d(6L> (aL)_O 3.2
de\ 9q; 0qi/ (3.2)
Burada L biiytikliigiine kinetik potansiyel ya da Lagrange fonksiyonu adi verilir
(3.3).

L=T-1 (3.3)

Burada T, kinetik enerjiyi I1 ise potansiyel enerjiyi gostermektedir. Bir sonlu

elemanin kinetik enerjisi (3.4) seklinde yazilabilir.
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Burada [m] elemanin kiitle matrisidir ve sdyle ifade edilir (3.5).

1 . .
T, = 5 (G)ml(d) 3.4)
[m] = f o{N}T{N}dv 3.5)
Ve

Burada p elemanin yogunlugunu, V. ise hacmini ifade eder. Sistemin kinetik enerjisi,

her bir elemanin kinetik enerjilerinin toplamidir ve sdyle yazilabilir (3.6).

E
1 . .
1= i) - 2@ ™M) 3.6)

Sistemin potansiyel enerjisi de yazildiginda, bu iki esitlik Lagrange denkleminde
yerlerine yazilarak (3.7) hareket denklemi elde edilir.

[MI{Q} + [KI{Q} = {F} (3.7)

Dogal frekans bulunurken serbest sistem ele alinirsa (3.8) yazilabilir.

[MI{Q} + [KI{Q} = {0} (3.8)
Sistemin harmonik hareket yaptigi kabul edilerek bu hareket (3.9), (3.8) denkleminde
yerine yazilirsa A = w? kabuliiyle (3.10) halini alir.
{Q} = {®}sinwt (3.9)
[KI{®} = A[M]{d} (3.10)
Bu denklemden yapiya ait 6zdeger denklemi (3.11) olarak elde edilir.
det|[K] — w?[M]| = 0 (3.11)

Denklemin ¢oziimiinden serbestlik derecesi kadar soniimsiiz dogal frekans elde edilir
[49]. Bu bir 6zdeger problemidir ve ¢Oziimii ig¢in A, Ozdegerlerini ve {d},
ozvektorlerini verir. Buradan A, = w? ile o, dogal frekanslar1 ve {®},; mod sekilleri

bulunabilir.

Yapilar {izerinde titresimlerden olusan tepkilerin 6l¢iilmesi ve Olgtim verilerinden
yapt dinamik parametrelerinin belirlenmesi amaciyla kullanilan yontemler deneysel
modal analiz yontemleri olarak bilinmektedir. Bu yontemlerde yapilar ya bilinen bir
kuvvetle titrestirilmekte ya da cevresel titresimler dikkate alinarak Ol¢timler

yapilabilmektedir. Olciimlerde kullanilan titresim kuvvetinin bilinip bilinmemesine
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bagl olarak, deneysel modal analiz ve operasyonal modal analiz olmak {izere iki

yontem mevcuttur.

Deneysel modal analizde, yapilar titrestirmek amaciyla uygulanan kuvvetin genligi
ve zamanla degisimi bilinmektedir. Uygulanan kuvvet etkisindeki yapi; mevcut sinir
sartlari, malzeme Ozellikleri ve varsa hasar durumuna bagl olarak titresim hareketi
sergilemektedir. Yapiya uygulanan kuvvet, cekicin basligina yerlestirilen kuvvet
Olcer yardimiyla yapinin titresim tepkileri ise yapiya baglanan ivmedlgerler
yardimiyla Ol¢iim siiresi boyunca ol¢iilerek kayit edilirler. Cok serbestlik dereceli bir
sisteme ait hareket denkleminin ¢6ziimiinde yapinin tepki modelini olusturmak i¢in
yapmin ayni frekansta fakat degisen genlik ve fazda siniizoidal bir kuvvetle

titrestirildigi varsayildiginda hareket denklemi, (3.12) seklinde diizenlenir.
(K] — w?[MD{X}e'* = {F}el®* (3.12)

Bu ifadeden frekans davranis fonksiyonu H(®), (3.13) denkleminin diizenlenmesiyle

elde edilir (3.14).

X} = (K] — 0?[MD~H{F} (3.13)
X}
[H(w)] = 7! (3.14)

Bu yontem, yapilan titrestirmekte kuvvet cekigleri yaygin olarak kullanildigindan
dolay1 ¢ekic testi olarak da bilinmektedir [42]. Deneysel modal analiz yontemi
makine parcalarinin titresim analizlerinde, ingaat miihendisligi ile ilgili yapilarin
laboratuvar  modellerinin titresimlerinin  incelenmesi  gibi  bir¢ok alanda

kullanilmaktadir [50,51].
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4. BiR PLAGIN SERBEST TiTRESiM OLCUMLERI VE ANALIZi

Bu tez ¢alismasinda teorik ve deneysel modal analiz yonteminin havacilik alanindaki
gerekliligi ve uygulanabilirligi helikopter ana rotor ve kuyruk rotor palleri iizerinde
gosterilmeye calisilmistir. Bu amagla serbest titresim Ol¢timleri ve analizi ile ilgili
gerekli tecriibeleri kazanmak igin deneysel modal analiz yontemi ve 6l¢lim cihazlari
kullanilarak basit bir plak modeli iizerinde ©n oOlgiimler ve calismalar
gerceklestirilmistir. Ayrica olusturulan bu basit modelin (aliiminyum L plaka), sonlu
elemanlar yontemiyle teorik modal analizleri farkli sonlu eleman programlar

(Hyperwork Radioss ve ICATS-FINES) kullanilarak yapilmistir.

Bu boliimde, 400x200x1.1 — 300x200x1.1 mm boyutlarinda aliiminyum L plakanin

deneysel ve teorik modal analizleri yapilmstir.

4.1 Deneysel Modal Analiz Ol¢iimleri

Tez kapsaminda deneysel model analiz Olglimlerini yapmak amaciyla deney
sirasinda, Ozel olarak deneysel titresim analizleri icin gelistirilmis olan PULSE
(Briiel&Kjaer) sinyal toplama ve isleme modiilii kullanilmistir. Ornekleme frekansi
ve hassasiyet, bilgisayar programi igerisinde ayarlanabilmekte olup bu bilgiler
dogrultusunda ivmeodlger ve gekigten gelen sinyaller toplanarak islenmektedir. Elde
edilen tiim veriler FTF diyagramlarina aktariimakta ve UFF (Universal File Format)
olarak saklanabilmektedir. FTF fonksiyonlar1 islenerek titresim sistemine ait

rezonans frekanslari, sontim oranlar1 ve mod sekilleri elde edilebilmektedir.

Sekil 4.1: Analizor.
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Modelleri titrestirmek amaciyla bu is icin 6zel olarak tasarlanan bir c¢ekicten
(Endevko, 2302 — 10 tip ) faydanilmistir. Darbe etkisi uygulandiginda, ¢ekicin ucuna
yerlestirilmis bulunan sinyal algilayicis1 (ivmedlger) sayesinde, uygulanan kuvveti
Olcebilmektedir. Deneylerde kullanilan ¢ekig, ¢elik uglu olup, 1 Pc/N hassasiyetine
sahiptir.

Sekil 4.2 : Darbe cekigi.

Modellerin tepkilerini 6lgmek amaciyla 4507B (Briiel&Kjaer) tipi tek eksenli
piezoelektrik ivmeolger baglanmistir. Bir piezoelektrik ivmedlger; piezoelektrik
eleman, sismik kiitleler ve sinyal yiikselticiden meydana gelir. Piezoelektrik
elemanin bir yiizii, algilayicinin tabanindaki kati1 destege baghdir. Sismik kiitle ise
diger tarafindadir. ivmedlger titresim etkisinde kaldiginda, piezoelektrik elemana etki
eden bir kuvvet olusur. Newton kanunu’na gore bu kuvvet, sismik kiitlenin yarattig
ivmenin sonucudur. Piezoelektrik ilkesine gére, uygulanan bu kuvvetle orantili bir
sekilde elektriksel yiik ¢ikis1 gozlemlenir. Sismik kiitle, sabit bir degerde oldugundan
dolay1 ortaya cikan bu elektriksel yiik, kiitlenin ivmesi ile dogru orantilidir. Cok
diisiik voltajlarda olan bu sinyaller, ylikseltici tarafindan daha yiiksek seviyelere
cikartilarak sinyal isleme modiiliine iletilir. Yiiksek hassasiyete sahip olan
piezoelektrik ivmedlgerler ile olduk¢a genis frekans araligindaki titresim hareketi

incelenebilmektedir.

Sekil 4.3 : Piezoelektrik ivmedlger.

Plakanin deneysel modal analiz 6lgiimleri serbest — serbest sinir sartlarini saglayacak

sekilde hazirlanmistir. Daha sonra model iizerinde g¢ekicin vurulacagi ve ivmedlgerin
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baglanacagi noktalar belirlenmistir. Belirli araliklarla isaretlenen bu noktalar
kullanilarak model titrestirilmis ve dl¢iimler alinmistir. Olgiim islemi icin l¢iim
cihazinin mevcut modelde olusan sinyallere gére ayarlanmas: gerekmektedir. Bunun
icin modelde oncelikle dl¢iimiin yapilacag1 frekans araligi belirlenmistir. Olgiim
frekans araligi belirlendikten sonra modele ¢ekicle birka¢ kez vurularak ivmedlcer
hassasiyetleri belirlenmistir. Ayrica giiriiltiiden olusan etkileri azaltmak amaciyla
lineer ortalama yontemi kullanilmis ve her bir Olgiim i¢in 3 ortalama dikkate
almmistir. Ol¢iim islemi icin yapiya belirlenen noktadan bir kez vurulduktan sonra
6lgtim cihazinin ekraninda ilk frekans tepki fonksiyonu elde edilmistir. Bir sonraki
vurus icgin titresimin tamamen yapidan ¢ikmast yani kararli durum sartlarinin
olusmasi i¢in belirli bir siire beklenmistir. Model iizerinde belirlenen noktalarda

ivmeodlcer dolastirilarak 6l¢timler tekrarlanmustir.

4.2 Teorik Modal Analiz Olciimleri

Modelin teorik modal analizleri farkli sonlu elemanlar program kullanilarak
gerceklestirilmistir. Malzeme 6zellikleri ve kesit degerleri girildikten sonra modele
ait serbestlik dereceleri belirlenerek analiz tamamlanmistir. Yapiya ait dogal

frekanslar ve mod sekilleri elde edilmistir.

4.3 Yapisal Model

L plaka modeli, dolu kesitli bir aliiminyum malzeme kullanilarak 400x200x1.1 —
300x200x1.1 mm boyutlarinda imal edilmistir. Bu modelde serbest-serbest sinir sarti

saglanmaya calisilmistir (Bkz: Sekil 4.4).

Sekil 4.4 : Serbest — serbest sinir sartina sahip L plaka.

Model, tahrik ve 6l¢iim noktalarini olusturmak iizere elemanlara ayrilmistir ve her

nokta numaralandirilmistir. Nokta sayisi arttikca deneyin hassasiyetinin yiiksek

27



olmasi saglanmistir. Deneyde, sabit tahrik noktasi olarak 27 numarali nokta
belirlenmis ve bu noktada dahil olmak {izere diger tiim noktalardan Olglimler
alimmustir. Darbe cekici ile sabit bir noktadan tahrik uygulanirken, ivmedlger 1
numarali noktadan baslamak suretiyle sirasiyla tiim noktalara yapistirilarak elde

edilen veriler toplanmistir. Frekans araligi 0 — 200 Hz ve resolution 1 Hz.’dir.

4.3.1 Sonlu elemanlar modeli

Plaka, Abaqus’da modellenmistir (Bkz: Sekil 4.5).

e |

A nev nodel databass has been created
[l | Tue nodel ‘Model-1° has been crested
—— & nev nodel databass has been created
[l The nodsl “Hodel-1® has been created

Sekil 4.5: L plaka modelinin Abaqus’da 3d kat1 modeli.

Mes tipi olarak Shell mes se¢ilmistir. SE modelin element boyutu 1 mm x 1mm olup;
56480 node, 420029 element igermektedir. Element tipi quad element secilmistir
(Bkz: Sekil 4.6).

Modet | Resuts | Module:[Mesh v] Modet[Model- L ~] Object: @ Assembly C Part ]

Sdion v ink
=48 Modes ity 2l By g3
= Model-1 in
=l Parts (1) Bk
e Materias (| g
SR Secvons {1 |
& Profiles
=43 Assembly
o Steps ()

Be History O ,

b TimePomt | 2

Bo ALEAdapti =
eract

4
B8 Faeld Outpt “%

a

=,

A new xcdel database has been created
The model “Model-1° has been created
— Global sesds have been assigned
[53] 99 elexeats have been gemerated on instance: Part-1-1

Sekil 4.6: L plaka modeli i¢in olusturulan ¢6ziim ag1.
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4.3.2 Malzeme ozellikleri

Bu plakada kullanilan malzemenin lineer elastik bir malzeme oldugu kabul

edilmistir. Kullanilan malzemeye ait 6zellikler Cizelge 4.1°de verilmistir.

Cizelge 4.1 : L plakanin fiziksel 6zellikleri.

Young Modiilii E=731 [GPa]
Shear Modiilii G=28.0 [GPa]
Uniform Kalinlik t=1.1 mm
Poisson ratio v=0.330

Yogunluk d=2.78e-3 [g/mm?]
Malzeme Altiminyum Izotropik

4.4 Ol¢iim Sonuclar:

Bu boliimde olusturulan modeller iizerinde gergeklestirilen deneysel modal analiz
Olciimlerinden ve ayni modellerin sonlu elemanlar yontemiyle modal analizlerinden
elde edilen bilgiler ve dlgiimler verilmistir. Olgiimler sonucunda, yapilara ait modal
parametreler olarak adlandirilan dogal frekanslar, mod sekilleri ve sonlim oranlari
elde edilmistir. Ayrica sonlu elemanlar yontemiyle analizler sonucunda yine
modellere ait dogal frekanslar ve mod sekilleri hesaplanmistir. Deneysel modal
analiz dl¢iimleri sonucunda elde edilen frekans tepki fonksiyonlar1 (FTF) verilmistir.
Yapilara ait frekans tepki fonksiyonlar1 kullanilarak dogal frekanslar elde edilmis ve
tablolar halinde sunulmustur. Ayrica teorik modal analizler neticesinde hesaplanan
dogal frekanslar ve mod sekilleride bu boliimde verilmistir. Son olarak deneysel ve
teorik analiz sonuglari karsilastirilmis ve sonuglar iizerinden degerlendirmeler
yapilmistir. Modele ait olan sonuglar deneysel modal analiz sonuglar1 ve teorik

modal analiz sonuglar1 olmak tizere iki sekilde verilmistir.

4.4.1 Deneysel modal analiz 6l¢iim sonuclar:

L plaka, tahrik ve 6l¢iim noktalarini olusturmak {izere elemanlara ayrilmistir ve her
nokta numaralandirilmistir. Nokta sayist arttikca deneyin hassaiyetinin yiiksek

olmast saglanmistir. L plakanin deneysel modal analizi Sekil 4.7°de gosterilmistir.
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Sekil 4.7 : L plakanin deneysel modal analizi.

Deney sonunda 75 noktadan FTF grafikleri ve her bir FTF’ye ait UFF datalar elde

edilmistir. Ol¢iim alinirken ivmedlgerin konumu Sekil 4.8°de goriilmektedir.

Sekil 4.8 : Ol¢iim alinirken ivmedlgerin konumu.

Bu calismada Fines sonlu eleman modiiliinde hazirlanan test edilecek pargaya ait
model, deneysel modal analizin tiim asamalar1 i¢in 6zel olarak tasarlanmis Icats
programinin igerisindeki Modplan modiiliine aktarilarak deney i¢in en uygun mesnet
noktalari, tahrik ve Ol¢iim noktalar1 belirlenmistir. L plaka iizerindeki en uygun

asilma noktalar1 (Bkz: Sekil 4.9).
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Bgs] syspension soinis
Z/T\v Select low ADDOF-D

Sekil 4.9 : L plaka iizerindeki en uygun asilma noktalari.

Serbest — serbest simir sartt L plakanin lastiklerle uygun bir yere asilmasiyla
gerceklestirilmistir. L plaka, bu verilere dayanarak tepe noktasinin iki yanindan

yeterince esnek lastiklerle baglanarak asilmislardir (Bkz: Sekil 4.10).

Sekil 4.10 : Serbest — serbest sinir sartina sahip L plaka.

Darbe etkisi i¢in en uygun tahrik noktalari, sekilde kahverengi ve kirmiz renklerle

gosterilen noktalardir (Bkz: Sekil 4.11).
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Best impact excitation points 96.4%
' - a3
Zj\y R S SELECT

FILE = patran.EIG
HO OF CO-ORDS = 4473
ACTIVE CO-ORDS = 4473
NO OF MODES =

SKIPPED RB MODES = 0
1SLEREQUENCY (Hz)= 10323
LAST FREQUENCY(Hz)= 238590
LINEAR DISPLAY
SCALE = 1,076

DIRECTION =RES

‘ X [ ¥ [ z [ RX [ RY [ RZ [ RES |

Sekil 4.11 : L plaka {lizerindeki en uygun tahrik noktalari.

Ivmedlgerin yapistirilacagi en uygun &lgiim noktalar: ise, ¢ubugun ug bolgesinde
bulunan kahverengi noktalardir. Tiim bu hesaplanan noktalar deney sirasinda goz

ontinde bulundurulmustur (Bkz: Sekil 4.12).

Best accelerometer points

ﬂ Select high El x ADDOF-A SELECT @

AVOID

FILE = patran.EiG
HO OF CO-ORDS = 4473

LOGARITHMIC DISPLAY
SCALE = 3.835
DIRECTION =RES

‘ X | Y ‘ z | RX ‘ RY | RZ | RES ‘

Sekil 4.12 : L plaka iizerindeki en uygun ivmeodlger noktalari.

Deneyden elde edilen FTF fonksiyonlari, Matlab programinda UFF Reader yazilarak
islenmis ve dogal frekanslar elde edilerek teorik sonlu eleman programindan

hesaplanan degerlerle karsilastirilmistir (Bkz: Sekil 4.13).
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Detected Peaks Automatically. (See Command Window)
T T -r T T

[AF)

6
3 5
;E 10 2
: 1
m'J\/

100
FrequencyHz]

Sekil 4.13 : L plakanin Matlab - UFF Reader yardimiyla ¢izilen FTF grafigi.

Serbest — serbest mesnet sart1 i¢in deneysel modal analiz ile elde edilen dogal frekans

degerleri Cizelge 4.2°de goriilmektedir.

Cizelge 4.2 : L plakanin deneysel dogal frekanslari.

Mod No. Matlab (Hz) Magnitude
01 8.0 43.0
02 27.0 84.7
03 34.0 179.8
04 61.0 361.8
05 79.0 170.7
06 102.0 317.6
07 116.0 665.9
08 167.0 31.0
09 179.0 742.6
10 193.0 773.1

Icats — Fines yazilimi kullanilarak yapilan deneysel modal analiz sonucunda elde

edilen mod sekilleri ve analiz sonuglar1 asagida verilmistir (Bkz: Sekil 4.14).
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et Compermt n 125
A1 S Soee 320 R 10 g

Mod 2 (f = 27.03 Hz ).

Comperat 55
Some 120 - Beveto e toee

Mod 3 (f = 33.91 Hz ). Mod 4 (f = 61.52 Hz ).

Mod 5 (f =79.46 Hz ). Mod 6 (f = 102.80 Hz ).
Sekil 4.14 : Icats programindan elde edilen mod sekilleri.

Peak picking yontemini kullanarak modelin soniim, séniim oranlar1 ve modal
sabitleri bulunmustur. Bunun i¢in deneyden elde edilen FTF fonksiyonlari,
Matlab’da program yazilarak yeniden islenmis ve peak picking datalar (w,, wj) elde

edilerek sonlim, s6niim oranlar1 ve modal sabitler hesaplanmistir (Bkz : Sekil 4.15).
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A

| e(e) |

Receptance (dB)

@y

Wy

Frequency

Sekil 4.15 : Peak picking yontemi.

Peak picking yonteminde soniim, soniim oranlari ve modal sabitleri hesaplamak icin

kullanilan denklemler sirasiyla (4.1), (4.2) ve (4.3)’diir.

(4.1)

2
a

wg —

2w2

Nr =

(4.2)

2 2
Wy — W,
4?2

G =

(4.3)

— 2
Ar =2 Xmax cr(*)r

Sonliim, soniim oranlarinin ve modal sabitlerinin Matlab’da yazilan program,

Singular Value Decomposition — SVD, ile FTF’nin yeniden islenerek peak picking

datalarinin bulunmasi yonteminin uygulanis1 Sekil 4.16, Sekil 4.17, Sekil 4.18de

goriilmektedir.

FIND DAMPINGS

80

Sekil 4.16 : SVD ile FTF’nin yeniden islenmesi, soniimlerin bulunmasi.
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Singular Value Decomposition(SVD)
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Sekil 4.17 : Mod 2’nin SVD ile Peak Picking datalarinin bulunmasi.

Singular Value Decomposition{SVD) Singular Value Decomposition{SVD)
T T T T T T T T T T T

E3
Frequency [Hz]

Singular Value Decomposition{SVD)
T T T T T

F)

ce
{

78
Frequency [Hz] Frequency [Hz]

Sekil 4.18 : Mod 1, 3, 4, 5’in SVD ile Peak Picking datalarinin bulunmas.

[k 6 modun séniim oranlar1 ve modal sabitleri Cizelge 4.3’de goriilmektedir.
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Cizelge 4.3 : Sonlim oranlar1 ve modal sabitler.

Soniim Modal
Mod No. Matlab (Hz) Orani Sabitler
01 8.0 0.3750 6.6909
02 27.0 0.2222 14.0210
03 34.0 0.2059 27.5665
04 61.0 0.0492 12.1743
05 79.0 0.0633 10.3459
06 102.0 0.0392 9.3190

4.4.2 Teorik modal analiz

Hypermash ve Abaqus sonlu eleman programlari kullanilarak yapilan teorik modal

analiz sonucunda elde edilen analiz sonuglar1 Cizelge 4.4’de verilmistir.

Cizelge 4.4 : L plakanin teorik dogal frekanslari.

Hyperwork
Mod No. Radioss (Hz) Abaqus (Hz)
01 95 8.9276
02 25.7 23.006
03 325 31.484
04 57.7 61.834
05 77.1
06 97.1

Abaqus’dan bu modele ait teorik olarak elde edilen mod sekilleri Sekil 4.19’da ve
Hypermash’dan teorik olarak elde edilen mod sekilleri Sekil 4.20’de gosterilmistir.

[k 6 mod rigid body mod olup 0.001 Hz. gibi ¢ok diisiik frekanslarda olusmaktadir.

sarcrasen | §

Sekil 4.19 : Abaqus SE programindan elde edilen mod sekilleri.
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Mod 1 (f= 9.5 Hz ). Mod 2 (f = 25.7 Hz ).

Mod 3 (f = 32.5 Hz ). Mod 4 (f = 57.7 Hz ).

)

Mod 5 (f = 77.1 Hz). Mod 6 (f = 97.1 Hz ).

A
A

Mod 7 (f = 109.2 Hz ). Mod 8 (f = 166.3 Hz ).

~
phi,

Mod 9 (f = 174.4 Hz ). Mod 10 (f = 203 Hz ).

Sekil 4.20: Hypermash’dan elde edilen mod sekilleri.
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4.4.3 Deneysel ve teorik modal analiz sonu¢larinin karsilastirilmasi

Deneysel ve teorik modal analizler neticesinde elde edilen dogal frekanslarin
karsilastirilmas1 Cizelge 4.5, soniim oranlarinin karsilastirilmasi Cizelge 4.6 ve

modal sabitlerin karsilastirilmasi Cizelge 4.7°de verilmektedir.

Cizelge 4.5 : Dogal frekanslarin karsilastirilmasi.

Mod No. ICATS Matlab Hypermash  Abaqus
(Hz) (Hz) (Hz) (Hz)

01 8.45 8.0 95 8.9276
02 27.6 27.0 25.7 23.006
03 34.3 34.0 32,5 31.484
04 61.4 61.0 57.7 61.834
05 79.2 79.0 77.1
06 102.74 102.0 97.1

Cizelge 4.6 : Soniim oranlarinin karsilastirilmasi.

Mod No. ICATS Matlab Sontim Soniim
(Hz2) (H2) Oran1 1 Orani1 2

01 8.45 8.0 0.2186 0.3750
02 27.6 27.0 0.0933 0.2222
03 34.3 34.0 0.0550 0.2059

04 61.4 61.0 0.0380 0.0492

05 79.2 79.0 0.0592 0.0633

06 102.74 102.0 0.0245 0.0392

Cizelge 4.7 : Modal sabitlerin karsilastirilmasi.

Mod No. ICATS Matlab Modal Modal

(H2) (H2) Sabit 1 Sabit 2
01 8.45 8.0 3.9004 6.6909
02 27.6 27.0 5.8867 14.0210
03 34.3 34.0 7.3642 27.5665
04 61.4 61.0 9.4067 12.1743
05 79.2 79.0 9.6772 10.3459
06 102.74 102.0 5.8221 9.3190

Deneysel ve teorik modal analizler neticesinde elde edilen dogal frekanslarin

birbirine oldukg¢a yakin oldugu goriilmektedir. Az da olsa olusan bu farklililar,
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sadece bir adet ivmeodlcer kullanilmasi, ivmedlgerin kiitlesi ve modal c¢ekicin
ozellikleri, giiriiltii efekti, secilen mes tipi ve boyutu, frekans ¢oziintirliigli, malzeme
Ozellikleri, kalibrasyondaki  birtakim  hatalar, deneyi ger¢eklestirmedeki

tecriibesizliklerden kaynaklanmis olabilir.
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5. HELIKOPTER PALLERININ TEORIK VE DENEYSEL MODAL
ANALIZI

Mekanik bir titresim genellikle bir sistemin kararli denge konumundan saptirilmasi
halinde ortaya cikar. Sistem geriye dondiiriicii kuvvetlerin etkisi altinda ilk
konumuna dénme egilimi gosterir. Fakat sistem genellikle ilk konumuna belli bir hiz
kazanmig olarak doner. Eger sistemde soniim yoksa saptirilmis konum ile kararl
konumu arasinda daimi olarak gider gelir. Bu gibi bir sisteme Ornek olarak,
helikopter palleri gosterilebilir. Helikopter palleri, helikopter ucarken zamanla
degisen aerodinamik kuvvetlere maruz kalirlar. Bu kuvvetlerin zamana bagh
olduklar1 paller donerken paller {izerindeki hiz dagilimlarinin ve hiicum agilarinin
degisimlerinden anlasilabilir. Zamana bagli olan bu kuvvetlerin palleri izleyerek,
pallerin helikopter govdesine baglandiklar1 rotor gobeginden gecer ve gévdeyi tahrik
eder. Bu akis semasinin tam ters yoniindeki kuvvet iletimiyle de govdede olusan
kuvvet ve momentler kok kismi vasitasiyla palleri tahrik eder. Bu nedenle titresim
problemi, helikopter pallerinde biiyiik 6nem arz etmektedir. Eger sistemin titresim
frekanslarindan biri veya birkacinin toplami sistemin dogal frekanslarindan biri ile
cakisirsa rezonansa veya flutter’a sebep olur. Bu nedenle titresim paller i¢in Oniine

gecilmeye c¢alisilan bir problemdir.

Helikopter palleri {izerinde bir¢ok c¢aligma yapilmistir. Nachman, helikopter palalar
gibi donen kirislerin titresimi {izerindeki dénme etkisini arastirmistir. Bauchau ve
Hong sonlu eleman yaklasimi kullanarak bir rotor palasint modellemislerdir. Chviko,
Palvyuk ve Shanin helikopter palasinin dogal titresim frekansini saptayabilmek i¢in
basitlestirilmis bir teknik kullanmistir. Grandi ve Moradmand bir simetri eksenine
sahip ince cidarli dikdortgen kutu kesitli titresen kirislerin optimum yapisal dizayni
tizerinde caligmiglardir. Bousman titresen hava yiiklerine karsi rotor yapisal
perspektifinin cevabini incelemistir. Chandra ve Chopra ince cidarli kompozit kutu
kirislerin serbest titresim analizleri lizerinde elastik kavramalarin etkisini inceleyerek

deneysel ve teorik sonuglar elde etmistir.
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Bu calismada helikopter performanslar: iizerinde biiyiik bir etkiye sahip olan rotor
palleri ele alinmistir. Pallerin serbest titresim dogal frekanslar1 ve mod sekilleri
Ansys yazilimi1 yardimi ile sayisal olarak incelenmistir. Bir sonraki boliimde, sonlu
eleman analizi yontemiyle incelenen rotor pallerinin deneysel modal analiz
yontemiyle dogal frekans ve mod sekilleri tespit edilmistir. Daha sonra bulunan bu

sonugclar birbirleriyle karsilastirilmistir.

5.1 Helikopter Pallerinin Yapisi

Helikopter palleri genelde ince, uzun ve diisey dogrultuda oldukg¢a esnek, simetrik
profil kesitli olup kdk profili ile u¢ profili arasinda farklilik genelde azdir yani
sivrilme oranlar1 ¢ok kiigiiktiir. Rotor palalar1 ana yapiya yumusak bir pal kokii yada
mafsalla baglanmistir. Buna ragmen iyi bir hover performansi icin sivrilik oram
yiiksek olmalidir. Rotor palasinin iisten goriiniisii pala formunu gosterir. Planformu
diiz dikdortgensel (paralel), uca dogru sivrilen pal seklinde olabilir. Uretim kolaylig
acisindan diizgiin planformlar tercih edilebilir goriinmesine karsin bu tiir tasarim,
negatif burulma verilmeden pal tasimasinin agiklik boyunca sabitlenemedigi ve pal
ucunda yiiksek tasimanin olmasi sebebiyle koniklesip yukari burulmanin meydana
gelmesine neden olacagindan ¢ok az iiretici sabit veterli pal iiretir. Pala kokii, donme
merkezine en yakin olan kisimdir ve rotor kafasina baglantiy1 saglar bu ve yiiksek
santrifiij kuvvetlerine maruz kalir bu nedenle palanin diger kisimlarina gére daha

kalin ve agirdir.

Rijit geometrik burulma agisi, genel olarak kullanilmakla beraber pervaneler kadar
cok degildir. Helikopter palalar1 genel olarak hiicum kenarindan 1/4 veter kadar
gerisinde yer alan eksen etrafinda hiicum acis1 degiserek hareket edebilecek sekilde
yapilmislardir. Bu eksene hatve ‘pitch’ ekseni denir. Bu eksen ayn1 zamanda profilin
aerodinamik moment ekseni ile de ¢akisir. Bu sayede pilot kumandas i¢in gerekli pal
yunuslama momenti asgariye indirilmis olacaktir. Buna ek olarak pal kesit alani
agirlik merkezinin 1/4 veterin biraz 6niinde olmasi saglanir. Ayrica palin elastik

eksenin aerodinamik eksene yakin olacak sekilde olmasi saglanmaya ¢alisilir.
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5.2 Helikopter Pallerinin Sonlu Eleman Yoéntemiyle Teorik Modal Analizi

Tez ¢alismasinin bu boliimiinde, hazirlanan pal modelleri Ansys’de sonlu eleman
analizi yardimiyla dogal frekanslar1 ve mod sekilleri tespit edilmistir. Sonlu eleman
analizi genel olarak, sonsuz serbestlik derecesine sahip siirekli sistemlerin, sonlu
sayidaki elemanlardan olusan bir sistem seklinde tanimlanmasi ve bu sistemin sonlu
serbestlik dereceli ayrik bir sisteme dondstiiriilerek tizerinde statik ve dinamik

analizlerin yapilmasi seklinde tanimlanabilmektedir.

5.2.1 Pallerin sonlu eleman modelleri

Hazirlanan modeller iizerinde oncelikle sonlu eleman analizi ve deneysel modal
analiz yontemleriyle dogal frekanslarin ve mod sekillerinin tespiti yapilmistir. Sonlu
eleman modellerinin hazirlanmasinda Solid, analiz kisminda Ansys yazilimlarindan
yararlanilmigtir. Analizlerde, pallerin rotor merkezine baglanan ve pale gore nispeten
dar olan baglanti elemani incelenmemistir. Pali rotora baglayan ara elemana flap
etkisinden dolay1 bir miktar hareket serbestligi verilmistir fakat pal ile baglanti
elemaninin kendisi arasinda tiim serbestlik dereceleri kisitlandigindan pal kokiindeki

tiim noktalar ankastre mesnet sart1 tanimlanmaistir.

5.2.1.1 Riha -1 ana rotor pali SE modeli ve teorik modal analizi

Sekil 5.1 : Riha — 1 insansiz helikopteri.

Riha-1 insansiz hava helikopterine ait 6zellikler Cizelge 5.1°de verilmistir. Riha 1
ana rotor palinin yapisal modellenmesi Solid’de gergeklestirilmistir. Palin kesiti VR-
7 profili olarak belirlendigi i¢in katt modelin olusturulmasinda dncelikle secilen
profil koordinatlarindan anahtar noktalar olusturuldu (Bkz: Sekil 5.3). Olusturulan
ana noktalardan ¢izgiler gecirilerek pala kesiti modellenmis oldu. Bu kesit 1.275 m

extrude edilerek palimiz elde edildi.
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Cizelge 5.1 : Riha-1 insansiz helikopterine ait 6zellikler.

Topj‘xagrnlr lll(geilkls 80 kg

Max. Seyir Hiz1 50-60 km/hr
Rotor Cap1 3200 mm
Rotor Devri (88.98 (r)al d/sn) rpm
Ucus Siiresi 1 hr

Yakit Kapasitesi 10-15 It

Kompozit palimizin dis yiizeyini olusturan kabuk yapiy1 modellemek i¢in ise pratikte
On ylizeyin arka yiizeylere nazaran daha fazla zorlanma ile kargilasmasindan otiirii
hiicum kenar1 tarafinda daha kalin, arka ylizeyin ise daha ince kalinlikta
modellenmesi uygun goriilmiistir. Bu nedenle kabuki 6n kisim her biri 0,3mm
kalinliginda 3 tabakadan toplam 0,9 mm kalinliga sahip olacak sekilde
modellenmistir. Kabugun arka kismi ise 6n kisimdakilerle ayni ozellige sahip 2
tabaka ile toplam 0,6 mm kalinliginda modellenmistir. Palin sonlu elemanlar

modelinin olusturulmas1 agamalar1 asagida goriilmektedir.

VR=7

Sekil 5.2 : Riha-1 ana rotor pali kesit profili VR-7.

Sekil 5.3: Ana rotor pali profil kesiti ve pal kokiiniin modellenmesi.
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Sekil 5.4: Kopiik i¢ dolgu malzemesinin modellenmesi.

Sekil 5.5: Kabuk yapinin modellenmesi 1.

Sekil 5.6: Kabuk yapinin modellenmesi 2.
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Sekil 5.7: Ana kirisin modellenmesi.

Sekil 5.8: Palin balansini saglayan ¢elik mil iizerindeki hareketli kiitle modeli.

Sekil 5.9: Riha 1 Kompozit ana rotor pali i¢ yap1 modeli.

Solid’te hazirlanan Riha-1 ana rotor paline ait modellerin, Ansys sonlu elemanlar
programi kullanilarak yapilan teorik modal analizleri sonucunda, 0-400 Hz frekans
araliginda palin dogal frekans ve mod sekilleri elde edilmistir. Analizden once
programin malzeme Ozellikleri kisminda, pale ait tiim komponentlerin malzeme

ozellikleri programa girilerek model Ansys’de tanitilmistir (Bkz: Cizelge 5.2).
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Cizelge 5.2 : Ana rotor palinde kullanilan malzemelerin 6zellikleri.

Elastisite Kayma Yogunluk Poisson
Malzeme Modiili Moduili (ke/ m?) Oram
Karbon Fiberli 131 GPa 4635 1600 022
Epoksi 103 GPa
HEREX-C 7175 100 MPa 80 04
Celik 210 GPa 14231 GPa 6800 0.3

Daha sonra model meslenerek nihai ¢6ziim aglar1 olusturulmus ve pala kokiinden
yapi1 frictioness ve fixed secenekleri segilerek ankastre mesnetlenmistir. Analizden
once pali olusturan tim komponentler birbirleri ile kompakte edilerek yapinin bir
biitlin olarak hareket etmesi saglanmistir. Ansys’de istenilen frekans araliginda
solution segenegi segilerek palin teorik model analizi gerceklestirilmistir. Analizin

tiim agamalar1 ve analiz sonuglar1 asagida gosterilmistir.

0,00 250,00 500,00 {mrn) z
| EEaaaa— E—

125,00 375,00

Sekil 5.10: Kabuk yapi i¢in olusturulan ¢éziim agi.
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" [ 10000 o) z/k .
[ . S

B 50

i it

000 400,00 (mm) B/K 0,00 400,00 (mm) za/L.
[ —] X ) X

200,00 200,00

Sekil 5.12: Modelin komponentlerinin birbirleri ile Contact Region bolgeleri.

0,00 250,00 500,00 (mrm) ZA
— — ] X

125,00 375,00

Sekil 5.13: Analize hazirlanmig palin goriiniimii.
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Cizelge 5.3‘de analiz sonucunda pale ait teorik olarak elde edilen dogal frekanslar

verilmistir.

Cizelge 5.3 : Ana rotor palinin teorik dogal frekanslari.

Dogal Frekans
Mod No. Teorik (Hz)

01 4.635

02 20.145
03 40.617
04 57.051
05 106.743
06 180.787
07 191.365
08 241.368

Teorik analiz sonucu elde edilen mod sekilleri asagidaki gibidir.

0,00 500,00 (mm) z/J\.
[ ¥

250,00

Sekil 5.14: Mod 1.
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0,00 500,00 (mm) 7 ,-K
[ e—— ¥

250,00

Sekil 5.15: Mod 2.

0,00 500,00 (mrm) : /L‘
[ — %

250,00

Sekil 5.16: Mod 3.
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0,00 500,00 (mm) sz.
[ —— ¥

250,00

Sekil 5.17: Mod 4.

0,00 500,00 {mm) 4 /k
] ¥

250,00

Sekil 5.18: Mod 5.
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N

0,00 500,00 (mm) 7 ,-L.
 — ¥

250,00

Sekil 5.19: Mod 6.

N

0,00 500,00 (mm) 7 ,.k
| ¥

250,00

Sekil 5.20: Mod 7.

52



¥

0,00 500,00 (mm) Z/'k
) ¥

250,00
Sekil 5.21: Mod 8.

5.2.1.2 Robinson R-22 kuyruk rotor pali SE modeli ve teorik modal analizi

Sekil.5.22: Robinson R-22 helikopteri.

Robinson R-22 helikopterine ait 6zellikler Cizelge 5.4’de verilmistir. Solid sonlu

eleman yaziliminda gergeklestirilen aliiminyum 7475 —T 7651 malzemeden imal

edilmis, NACA 63 — 415 profiline sahip kuyruk rotor paline ait 3 boyutlu modelleme

asamalar1 agagidaki sekillerde gosterilmistir.
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Sekil 5.25 : Palin genel imalat resminin goriiniimii.
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Sekil 5.23 : Kuyruk rotor paline ait profil Naca 63-415.

- ‘-H.‘-"P-H-*--- .
» N
- “"‘+-+-—|-_|_._ _'_____-__.1_“.l-_—*---*_----_-_-

I | | | | |
0 0.2 0.4 0.6 - :

Sekil 5.24 : Solid’te modellenen kuyruk rotor pali profil kesiti.




Sekil 5.26 : Rip ve sparlarin dagilimiyla olusan kati pal iskelet geometrisi.

Sekil 5.27 : Sparlarin gériintimii.

Sekil 5.28 : Solid’te 3D kat1 modellenen kuyruk rotor pali.
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Solid’te hazirlanan Robinson R-22 kuyruk rotor paline ait modelin, Ansys sonlu
elemanlar programi kullanilarak yapilan teorik modal analizleri sonucunda 0-1000
Hz frekans araliginda palin dogal frekans ve mod sekilleri elde edilmistir. Analizden
Once programin malzeme 6zellikleri kisminda, pale ait tiim komponentlerin malzeme

ozellikleri programa girilerek model Ansys’de tanitilmistir (Bkz: Cizelge 5.5).

Cizelge 5.4 : Robinson R-22 helikopterine ait 6zellikler.

Topiagfnlr thzilk@ 80 kg

Max. Seyir Hiz 50-60 km/hr
Rotor Cap1 3200 mm
Rotor Devri (88.5;3 ?al disn) rpm
Ugus Siiresi 1 hr

Yakit Kapasitesi 10-15 It

Daha sonra model meslenerek nihai ¢6ziim aglar1 olusturulmus ve pala kokiinden
yap1 frictioness ve fixed segenekleri segilerek ankastre mesnetlenmistir. Analizden
once pali olusturan tiim komponentler birbirleri ile kompakte edilerek yapinin bir
biitiin olarak hareket etmesi saglanmustir. Istenilen frekans araliginda solution
secenegi secilerek palin teorik model analizi gerceklestirilmistir. Analizin tiim

asamalar1 ve analiz sonuglar1 asagida gosterilmistir.

Cizelge 5.5 : Kuyruk rotor palinde kullanilan malzemenin 6zellikleri.

Elastisite Modiilii 71.7 [GPa]
Yogunluk 2810 kg/ m®
Kopma Gerilmesi 427 [MPa]
Akma Gerilmesi 345 [MPa]
Kayma Gerilmesi 283 [MPa]
Poisson Orani v=0.3
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®
0,00 100,00 (mm) )L‘ X
L S

50,00

Sekil 5.29 : Kuyruk rotor pali i¢in olusturulan ¢6ziim ag.

0,00 100,00 200,00 {mrm) ZA X
[ — —

50,00 150,00

Sekil 5.30 : Ribler ve sparlar i¢in olusturulan ¢éziim agi.
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0,00 100,00 (mm) Z'AX 000 100,00 (mm) Z‘Ax
=) [ S

50,00

000 100,00 (mm) Z"Lx 0,00 100,00 (mm) VKX
— [ m—]

50,00 50,00

Sekil 5.31 : Modelin komponentlerinin birbirleri ile Contact Region bolgeleri.

0,00 100,00 {mm) Z'*X
| |

50,00

Sekil 5.32 : Analize hazir palin goriiniimii.
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Cizelge 5.6°da analiz sonucunda kuyruk rotor paline ait teorik olarak elde edilen

dogal frekanslar verilmistir.

Cizelge 5.6 : Kuyruk rotor palinin teorik dogal frekanslari.

Dogal Frekans
Mod No. Teorik (Hz)
01 63.631
02 117.374
03 228.250
04 343.728
05 539.811
06 731.642
07 831.336
08 954.512

Teorik analiz sonucu elde edilen mod sekilleri asagidaki gibidir.

0,00 100,00 (mrm) Z‘/L.X
[ —

50,00

Sekil 5.33: Mod 1.
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0,00 100,00 (mm) 5 /L-x
[ —

50,00

Sekil 5.34: Mod 2.

0,00 100,00 (mm) - ‘)\x
[ —

50,00

Sekil 5.35: Mod 3.
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000 100,00 (mm) le\.
[ X

50,00

Sekil 5.36: Mod 4.

000 100,00 (mm) z/t\
[ | X

50,00

Sekil 5.37: Mod 5.
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0,00 100,00 (mrm) 5 )\-x
[ —

50,00

Sekil 5.38: Mod 6.

0,00 100,00 (mm) z-)k
[ X

50,00

Sekil 5.39: Mod 7.
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000 100,00 (mm) z"’k
[ e X

50,00

Sekil 5.40: Mod 8.
5.3 Helikopter Pallerinin Deneysel Modal Analizi

Tez ¢aligmasinin bu boliimiinde, bir 6nceki boliimde sonlu eleman analizi yontemiyle
incelenen pallerin deneysel modal analiz yontemiyle dogal frekanslari tespit
edilmigtir. Tezin, L plaka lizerinden yapilan dinamik analiz deneylerinde kullanilan

tiim Ol¢lim cihazlar1 tezin bu boliimiinde de ayni ¢alisma metoduyla kullanilmistir.

5.3.1 Riha 1 ana rotor pali deneysel modal analizi

Ana rotor paline ait deney diizenegi ve deneyin yapilist goriilmektedir (Bkz: Sekil

5.41). Bu pale ait 6zellikler Cizelge 5.7’de goriilmektedir.

Cizelge 5.7 : Ana rotor palinin 6zellikleri.

Pala Profili VR-7
Pala Uzunlugu 1275 mm
Pala Agirhig 1260 g
Pala VeEer 149 mm
Uzunlugu
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Sekil 5.41: Test modeli iizerinden 6l¢iimlerin alinmasi.

Deneysel modal analiz 6l¢iimleri sonucunda ana rotor paline ait frekans tepki
fonksiyonlar1 asagida goriilmektedir.

[dB#1.00 [mis?)/N] Frequency Response H1(4,F) - Input (Magnitude)
Working : Input : Input : FFT Analyzer =

I NN/ NN 9 YN
VA AN
A N

m I

-40
1} 40 80 120 160 [200] 240 280 320 360 400
Hz!
Sekil 5.42: FTF 1.
[dB#1.00 [m#s?)/N] Frequency Response H1[4 F) - Input [Magnitude)

Working : Input : Input : FFT Analyzer o —

20 { A A, /'/ \/\.\
A TN N
0 ———
-20 /}\/
-40 }
=l |
0 40 80 120 160 200 240 280 320 360 400

[Hz]

Sekil 5.43: FTF 2.
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Pale ait deneysel modal analiz sonucunda elde edilen dogal frekanslar Cizelge 5.8’de

verilmistir.

Cizelge 5.8 : Ana rotor palinin deneysel dogal frekanslari.

Dogal Frekans
Mod No. Deneysel (Hz)
01 4.5
02 195
03 39.5
04 o4
05 102
06 176
07 188

Cizelge 5.9 : Ana rotor palinin deneysel - teorik dogal frekanslari.

Dogal Frekans Dogal Frekans

Mod No. Deneysel (Hz)  Teorik (Hz)

01 4.5 4.635

02 19.5 20.145
03 39.5 40.617
04 54 57.051
05 102 106.743
06 176 180.787
07 188 191.365

Deneysel ve teorik analizler neticesinde elde edilen Riha — 1 ana rotor paline ait
dogal frekanslarin karsilastirilmasi Cizelge 5.9’da verilmektedir. Riha-1 ana rotor
paline ait deneysel modal analiz ile sonlu eleman analizi sonuglarinin
karsilastirilmasinda hatanin ¢ok diisiik oldugu gézlemlenmis olup bu da hazirlanan

sonlu eleman modellerinin dogrulugunu ortaya koymustur.
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5.3.2 Robinson R-22 kuyruk rotor pali deneysel modal analizi

Kuyruk rotor paline ait deney diizenegi ve deneyin yapilisi goriillmektedir (Bkz: Sekil
5.44).

Sekil 5.44: Test modeli iizerinden 6lgiimlerin alinmasi.

Deneysel modal analiz 6l¢timleri sonucunda kuyruk rotor paline ait frekans davranig

fonksiyonlart goriilmektedir (Bkz: Sekil 5.45).

Title: 0Frequency Response H1(a f) - Inputo 0 0 Title: 0Freguency Response Hi(af) - lnputo 0 0

140

140

120+ 120

100+ 100

a0+ a0

B0 - B0

A0 40

2a0r 20

Inertance dB re m/s2M
Inentance dB re m/s2M

o 0

20+ 20

-40 -40

&0

n 1 n 1 n 1 n 1 n
0 100 200 300 400 500 600 700 8OO 500 1000 'EUD

100 200 300 400 400 600 700 800 900 1000
Freguency

Fregquency

Sekil 5.45 : Kuyruk rotor paline ait FTF’ler.

Pale ait 6zellikler Cizelge 5.10°da ve palin deneysel modal analiz sonucunda elde

edilen dogal frekanslari Cizelge 5.11°de verilmistir.

Cizelge 5.10 : Kuyruk rotor palinin 6zellikleri.

. NACA
Pala Profili 63 - 415
Pala Uzunlugu 500 mm
Pala VeEer 103 mm
Uzunlugu
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Cizelge 5.11 : Kuyruk rotor palinin deneysel dogal frekanslari.

Dogal Frekans
Mod No. Deneysel (Hz)
01 63
02 114
03 220
04 336
05 519
06 718
07 804
08 928

Deneysel ve teorik analizler neticesinde elde edilen Robinson R-22 kuyruk rotor

paline ait dogal frekanslarin karsilastirilmasi Cizelge 5.12°da goriilmektedir.

Cizelge 5.12 : Kuyruk rotor palinin deneysel - teorik dogal frekanslari.

Dogal Frekans Dogal Frekans

Mod No. Deneysel (Hz) Teorik (Hz)

01 63 63.631

02 114 117.374
03 220 228.250
04 336 343.728
05 519 539.811
06 718 731.642
07 804 831.336
08 928 954.512

Robinson R-22 kuyruk rotor paline ait deneysel modal analiz ile sonlu eleman analizi
sonuglariin karsilastirilmaisnda hatanin ¢ok diisiik oldugu gézlemlenmis olup bu da

hazirlanan sonlu eleman modellerinin dogrulugunu ortaya koymustur.

67



68



6. SONUCLAR VE ONERILER

Bu calismada, deneysel modal analiz yonteminin havacilik alanindaki gerekliligi ve
uygulanabilirligi helikopter palleri kullanilarak gdsterilmeye ¢alisilmistir. Bu amagla
paller iizerinde deneysel ve teorik modal analiz 6l¢timleri gerceklestirilmistir. Paller
3 boyutlu modellenmis ve sonlu eleman agi Oriilmiistiir. Gerekli sinir sartlar ve
malzeme oOzellikleri girilerek dogal frekanslar ve bunlarin mod sekilleri elde
edilmistir. Deneysel modal analiz dl¢limlerinde paller kok kisimlarindan ankastre
olarak mesnetlenip modal ¢ekigle uyarilarak serbest titresim yapmasi saglanmistir.
Yapilarin tepkilerini 6lgmek amaciyla ivmedlger ve sinyalleri degerlendirmek
amactyla bir analizor kullanilmistir. Kullanilan 6lgtim cihazlar Briiel&Kjaer firmasi
tarafindan iiretilmistir. Olciimler sonucunda elde edilen frekans tepki fonksiyonlart
kullanilarak pallere ait modal parametreler elde edilmistir. Ayrica pallerin teorik
modal analizleri sonlu elemanlar yontemi kullanilarak Ansys programiyla
gerceklestirilmistir. Teorik modal analizlerde, yapilar kabuk ve kiris elemanlar
kullanilarak modellenmistir. Deneysel ve teorik modal analiz sonuglarinin
karsilagtirilmas1 yapilarak yontemin gerekliligi ve uygulanabilirligi gosterilmeye
calistimistir. Deneysel modal analiz ile sonlu eleman analizi sonuglarinin
karsilastirilmasinda hatanin ¢ok diisiik oldugu gézlemlenmis olup bu da hazirlanan

sonlu eleman modellerinin dogrulugunu ortaya koymustur.

Bu tez calismasindan, deneysel modal analiz 6l¢limlerinin yapilmasi ile deneysel ve
teorik modal analiz sonuglarinin Kkarsilagtirilmasina iliskin birtakim sonuglara
varilmistir. Bunlar, 6l¢limler sirasinda yapiya tutturulan ivmedlgerin kiitlesinin ve
ortamdaki giiriiltiinlin 6l¢timleri olumsuz yonde etkiledigi ve sonuglarin farklh
¢ikmasina neden oldugu sdylenilebilir. Sonuglar arasindaki farkliliklar dikkate alinan
malzeme Ozellikleri ve sinir sartlarinin deneysel g¢alismadaki sartlarla tamamen
uyumlu olmamasindan kaynaklanmaktadir. Deney sartlar1 daha iyilestirilerek ve
sonlu elemanlar modeli gelistirilerek hatayr azaltmak miimkiindir. Kuvvetin
uygulandigr nokta ile ivmedlgerin baglandigi noktanin birbirine yakin olmasi

durumunda FTF daha diizgiin olarak elde edilmistir. Cekig ile yapiya vurma hizinin
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FTF’yi 6nemli 6l¢iide etkiledigi belirlenmistir. Eger yapiya ¢ok hizli vurulursa 6l¢giim
kanallarinda oldukea yiiksek degerde sinyaller olustugu ve bunun sonucunda uzun ve
diisiik seviyeli sinyallerde bozulmalar oldugu goriilmiistiir. Ard arda vurus
siddetlerinin birbirine yakin olmasi durumunda FTF fonksiyonlar1 daha diizgiin elde
edilmistir. Yapiya c¢ekigle vurulduktan sonra gekicin geri tepmemesine dikkat
edilmistir. Yapiya cekigle vurularak bir 6l¢iim yapildiktan sonra diger bir 6l¢lim i¢in
yapinin kararli duruma gelmesi yani bir onceki titresimin yapida tamamen bitmesi
gerekmektedir. Kuvvet uygulanan noktanin ve ivmedlger baglanan noktanin yapinin
serbest uglarina yakin olarak se¢ilmesi durumunda yapr titresimleri daha kolaylikla
Olciilebildiginden dolayr frekans davranis fonksiyonlari daha diizgiin olarak elde
edilmistir. Pallerin titresim frekanslarinin yer aldig1 tablodaki degerlerin, rotorun
ucus rejimlerinde maruz kaldig1 aerodinamik yiikleme frekanslari ile cakismamasina
Ozen gosterilmelidir. Bu calisamada yapilan deneysel ve teorik modal analiz
sonuglarina gore sdz konusu yapilarda zorlama frekanslar1 ana rotor pali i¢in 88.9
rad/s ve kuyruk rotor pali igin 355 rad/s olup her iki pal igin dogal titresim
modlarinin herhangi biriyle ¢akismasi s6z konusu degildir ve rezonans yoktur. Riha
-1 ana rotor pali ilk 8 modun egilme modu oldugu gériilmiistiir. Yapimin stiffness
daha ileriki modlarda olacaktir. ilk modlarda teorik ve deneysel sonuclarin drtiistiigii,
yilksek modlarda ise farklarin diisiik modlara nazaran daha yiiksek oldugu

gozlemlenmistir.

Paller iizerinde deneysel modal analiz yontemiyle gerceklestirilen 6l¢timlerden ve
teorik modal analizlerinden yapilara ait dinamik karakteristiklerinin birbirlerine
oldukca yakin olarak elde edildigi goriilmiistiir. Mevcut 6l¢iim cihazi ve ilave
ekipmanlarin elverdigi 6lciide gergeklestirilen bu calisma ile deneysel modal analiz
yonteminin ve teorik modal analiz yonteminin gerekli 6l¢lim alt yapisi olusturularak
yapilarin mevcut durumlarindaki dinamik karakteristiklerinin  belirlenmesinde

giivenle kullanilabilecegi sonucuna varilmastir.
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