HELIKOPTER TASARIMI YARISMASI

FINAL TASARIM RAPORU

TAKIM ADI: ITU BeeCopter Team

BASVURU ID: 439215



[cindekiler

TADIOIAN ...t bttt iii
SEKIILET 1evviitre ittt ettt ettt ettt e et e e sb e e sbeesae e s ab e s e b e e be e be e ebeeebeeab e e eabeeabeeabeeabeeshbeaRbeaabe e beebeeebeeabbeerbeenreereen iv
S € 5 o TSP PR 1
2. PAZAr ATASLITINAST ..eoviiiiiiiiieitieiti et e sttt ettt e sttt e e be e bt e b e et b e e abe e ebe e she e sheeeab e e be e beenbeenreenrneas 1
2.1 Pazar BlyUKIGZH ANAIIZI.....cooiieiiiiieiiiee e 1
2.2 Platform Agisindan Jeopolitik OZEIIKIET .........c.cevevvrereeieisiieieeeeeeieeses s en s 1
2.3 Ulkelere Gére Pazarin Biiylime EIlIMi........co.cevireviiiveiiiscreiisesssessssese s 3

3. ReKADEL ANANIZI ... 4
3.1 UTCHCIIET vttt ettt sttt sttt 4
3.2 PazardaKi AGIKIAL .......coiuiiiiie it 5
KT B o S AN 0= T4 TSR 5
3.3.1 0] 1 RSP SPR 5
3.3.2 EKONOMIK ..ttt ettt st s bbb ns 6
3.3.3 Yo 1 V7 | RSP URPOE 6
334 B =1 o] o 11 TP PPR 6

34 SWOT ANBIZE ccueiiiiiiiiieeee ettt st sb ettt b e bbbt ne e 7
34.1 LCTu o] (U o T ] L=T o PPt 7
3.4.2 W Y B o o 1= USRS 7
343 FIFSAtIar..cciiiiicic 7
344 TERAIEIET <.ttt sttt b e sae e st b e e b e as 8

4. FIYAtlandITa. ......ooeeiiiieiieie e bbb bbbt n e nr e nrenes 8
4.1  Uretim Maliyeti KeSHITMI ......c.v.iviiieeieiiieiiceeieeseseees et 8
4.2 Operasyonel Maliyet KESHIIM ........ccccuiiiciiiiiiccc et s re e 8
5. Tasarim GereKSINIM SELIETT......ciuiiiiiiiiiiie ittt st e nnne s 9
51 Tasarim Gereksinim Setlerinin OIUStUITIMAST ......eeiveiiieiiiiiiiie e 9
5.2 Tasarim Kisitlarinin Belitlenmesi .........cocoiviiiiiiiiiieiiciin e 9
5.3 Oz Gérev Profilleri ve Nokta Performans Hedeflerinin Belirlenmesi.............cccovcueveerenneee. 9

6. KAVIAMSAl TASATIIM....eiitiiiiiiieeiie ittt ettt st sttt e e st e e st e e esbeenbeenbeesbeesneesnbeanbeeneis 13
B.1 AL SISTEIMIET ... 13
6.1.1 Tasarim Fikri Ve TerCihleri......coouo e 13
6.1.2 F Y Y0 g BT =TT 0] U= o P SPR 14
6.1.3 Gorev Profillerine Ozel Alt Sistemler ve Sertifikasyon .........ccoccoveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeennn 20
6.1.4 ABITIK Merkezi HESabl oo et e e e e e e e 23
6.1.5 INSAN FAKEOIT ANGIIZI 1ovvuveeeiiiiiieie ettt s s s senas 24

6.2  Performans Analizleri ve Tasarim OptimiZaSYONU ........cc.ccorvreerrereeieenineeresresee e 24



6.2.1 HK BOYULIANAITMA .ottt ettt ettt et et seesete st sesaeneeeennas 25

6.2.2 Performans ANAlIZIEr ........eeei v 30

6.2.3 O PEIMIZASYON ..ttt ettt e e e e e s ettt e e e e e s s bbbt e aeeeeeesannnaaeeeeas 38
S (= 4] T ST 45
TR = 1= SO SOSSURTR P TPP 49
0. KAYNAKGA .ttt bbb e bRt bbb bt e e b naeenn e re e 50
O R oo |- T PSSR 52
Tablolar
Tablo 1- Ulkelere Gore Pazar BUYUKITZI ......c.evveevevereererceeieeecseseeeesssesseesssesessssesssessssse s sesessesesessenas 3
Tablo 2- Bolgede Kullanilan Farkli Ureticilere Ait HEHKOPLETIEr .......ccvvuevevieeverceerieceeeeesessesesseee. 4
Tablo 3- Rakip Karstlagtirilmast .......ceeeirererierienieieieeeiesiesie sttt sttt sse s sbeseesnes 7
Tablo 4- Operasyonel Maliyet Gider KalemIEri........c.coveviiiieieiiiieececeeee et 9
Tablo 5- Tasarimin Maliyet DEGETIETi. . ..ccuvuiriirieieieiieiieieriereesesee ettt 9
Tablo 6- Askeri Nakliye Ornek GOreV Profili ........c.cciieieciieceiiieiceceeeee ettt tesssaeneas 10
Tablo 7- Yangin GOrev Profili (2 Kere SU aliS) .....c.uiiiieiiee ettt ste et e st aae e s ane e 11
Tablo 8- Arama Kurtarma Gorev Profili (Tek bOIge iGin)......ccccveeeiiriiieeeeeee e 12
Tablo 9- Acik Deniz Ornek GOreV Profili .......ccvcveeieueeiieeieieeeceetcteeeeee ettt sttt saeneas 12
Tablo 10- TASAMM IMALIIST...ceeiieiiieieitie ettt et e st e st e e sbe e s bt eesabeesabeeesabeesabeesaneeesabaeanns 14
I o] Fo T 2 0o o Y 1y =T o Y=o T o' F PSR 14
Tablo 12- Antitork SisteMI SECIMI.....uiiiiiiieeccie et e e et e e e e be e e e eabee e e eateeeeeensenas 15
I Lo T R0 e B o TUT o T =Tl Ty o F PSSP 15
Tablo 14- Motor GUCU KIYASIamasi.....ecccuiieeeciiie ettt e et e et e e e e aree e e e abe e e s enbaeeeenteeeeeensenas 16
Tablo 15- Motorlarin OZeIIKIEET ..........ceieveveueriieiereieeete ettt s et e s b s s seseaes 16
Tablo 16- Kuyruk Dengeleyiciler SEGIM MatriSi.....c..ueeiecuieieeiiiieeciieee et esree e esree e e see e e e svee e e sreeas 18
Tablo 17- TasIYICI MalZEME SEGIMI ....eiiiiiiiee ettt et e e e e re e e e e abe e e e eabaeeeenteeaeensenas 20
BRI o] To R s R Y- T 11 B =Y =1 [T o PSP 24
Tablo 19- ilk Agirlik DONGUSU YaKIaSImI V& SONUCU ....ecviveeiieceiciceicececeeceteete ettt 26
Tablo 20- Optimizasyon Sonucu Ana Rotor OzelliKIEri.........ccviviieeiiieiiieeeiceeeceeeece e 26
Tablo 21- Optimizasyon Sonucu Kuyruk ROtoru OzelliKIEri..........cvovevveveevereeiereieieeieeeeeeeee e 27
Tablo 22- GOVAE BOYULIAI ...ttt ettt e e et e e e e te e e e eabe e e e enbaeeeenseeeeennsenas 27
Tablo 23-TNis TAKIMI BOYULIAIT «.viuvviieeicececceeteceetceeee ettt sttt ettt ea et teaeeseseseeseetenseseneas 28
Tablo 24- Azimut Agisina Gére Gerekli Minimum Pilot GOriis AlQNi .............cccvueeeeciieeeiiiieeeeeciee e, 29
Tablo 25- Dengeleyicilerin BOYULIAIT .........eeivriii et e e e e raee e e e e e e 30
Tablo 26- PerformMans OzZeLi.........ccveviveuiuiieiereieeeieteieeeete ettt s s ss s st sess s s esese s sesesnaes 30
Tablo 27- Helikopter Genel OzZeIlIKIEri. ........cucuevueeieeeeieeeeeeceeeeee ettt ettt saeneas 30
B o] (oI s R LU ol (-1 VAT o] = o PSR 31
Tablo 29- Gorev Profillerinin ANQlizi.......c.cooieerieiiieiee ettt st sbae e sbee e 31
Tablo 30- Askeri Tasimaya Goére Optimize Edilmis Durumda Gorev Profillerinin Analizi...................... 32
Tablo 31- Azami, En iyi menzil ve En iyi havada kalis HIZIar ........cccveeiiiiieiieee e, 34
Tablo 32- ABIFIIK KIFHIMI.ccc e e e e et e e e e e e e e st e e e e e e e e e s snnbeaaeeeeeesesannsranneeeaeeans 37



Tablo 33- Performans Degerlerinin Onem Yiizdelerinin Hesabl..........ccocveeeveeeveeeeeereceeeeeeeeeeeee e 39

Tablo 34- Amag Fonksiyonunda Kullanilan Onem Yiizdeleri ve Anlamlari........ccccooeeeeeevevevveeeeeeenns 39
Tablo 35- Referans HeliKOpter DEEEIIEII . ....ccc.uvii ittt e e e e aaae e e e areeas 39
Tablo 36- Degiskenlerin Araliklari ve Optimum SONUGIArT.....c.uviiiiiiieiieiiee e 41
LI o] (o I o - | - T PSSP 43
Tablo 38- Genel Tasarim Ozellikleri Karsilastirlmast.........cveeiiueieeeieeeeeeeeeeeeeeieeeese s e seeneas 44
Tablo 39- Maliyet KargiagtirmMas! ......eeueiiieiieeeeciiee ettt e e s e e s s aree e e ssbee e e ennreeas 44
Tablo 40- Optimizasyon Oncesi ve Sonrasi AZirlik Karsilastirlmast .......c.ceeveeeeeeeeveeeeeieeeeeeeeseeenas 44
Tablo 41- Performans Ozeti KargilagtiriImash ........c.ceevveeeeveeiieeeieieieeeeeeeeeteeee et esese e eaessseesessensseeneas 45
Sekiller

Sekil 1- Beecopter 1zometrik GOITUNEMIL ..........vevevieeriieieeriesseiseesessse s esssesssse s s s s ssassenans 1
Sekil 2- Asya-Pasifik bolgesi helikopter pazarinin iilkelere gore dagilimi .........ccceveeveneneencneenienennee. 3
Sekil 3- Askeri Nakliye Gorev Profili 2 Boyutlu GOSTEIMI ....cceecviiiiieciiiieceiieee ettt 10
Sekil 4- Yangin Gorev Profili 2 Boyutlu GOStErMI ....ccuueiiieiiiee ittt e e e e 11
Sekil 5- Arama Kurtarma Gorev Profili 2 Boyutlu GOSTErimi .....c.uveeeecuiieeieiiiee ettt 12
Sekil 6- Acik Deniz Gorev Profili 2 Boyutlu GOSTEIMI......cccuuieiieiiiee ettt et e e e 13
Sekil 7- Transmisyon Sistemi Taslak GOranUmMU.......ccueeiieiiieiiiiiiee e e s e ee e 17
Sekil 8- Ana Rotor Disli KULUSU .....eeeviiiiiieiiiiccicc sttt see st e st esvee s sve e saae e snee s sneeesnnee s 17
Yo T IR Rl 5 (o1 Yol - T PR UPPPPPRN 25
Sekil 10- On AZIrlik KeStirimi FIOWCNEIT .......c.eeveuiiverieieeicteeccteeeteeeteee ettt ettt et et erenens 25
Sekil 11- Ana Rotor Boyutlandirilmasi FIOWChArt..........ooocuiiiiieiiiee ettt 26
Sekil 12- Kuyruk Rotoru Boyutlandirilmast FIOWChart...........coovouiiiiiiiiieicieee e 27
Sekil 13- Inis TaKIMIar KONUMIAIT ...c..ouivieiiceiceeecceceecee ettt st sttt re s 28
Sekil 14- KOKPIT BOYULIAET ...vviiiiieee ettt et e et e e e et e e e e e bt e e e e sbteeeeentaeaeenteeeesanes 29
Sekil 15- Govde Uzeri ve Etrafl Basing DaBIIMI......c.ecveuieveieieeeeeeeteeeeeeeeeeee ettt eveseres e 32
Sekil 16- Govde Etrafindaki AKIM CiZgIlEri.....cccccuvieiieiiiie ettt e e e et e e e e aae e e e eanes 33
YL I X N I 171 U PPRPRN 33
SEKil 18- AZAMI UGUS HIZI...evviiiiiieie ettt ettt e ettt e e e et e e e st e e e e sbteeessbteeeesstaeessntaeessnsseeessnes 34
Sekil 19- Hover DUrumunda itki DaBIMI c....c.ocveuiiviuieeceiieeiceececeeteeeeee ettt sttt 35
Sekil 20- Hover Durumunda GUG DaBIiMI ....eeiicuveeiiiiieeeeeiieee ettt e st e e svte e e e svee e e s ssaeeessbeeeeeeanes 35
Sekil 21- Hover Durumunda ig AKIS Orant DagilMmI c....c.oovceviveiieieiieiieeeeeeeeeeeee et 35
Sekil 22- Otorotasyon Indeksi KarsilastiriMas ...........cvevevieeeireiereieeieeeeeeeeeee et see s eresens 37
Sekil 23- Kontrol AGHAr DEGISIMIEIT .....eeiiiiieee ettt e e st e e e sbre e e s sraeeeesbeeeeseanns 37
Sekil 24- CirpinmMa AGHar  DEZISIMIEII....ccccuiiee ettt ecre e e et e e e e bt e e e e ebee e e e eraeeeeeanes 38
Sekil 25- EZilme AGIars DEGISIMIEII.......coiiiciiee et e et e e e et e e e sbre e e s ebaeeeeeanes 38
Sekil 26- Amag Fonksiyonu Girdileri igin Yapilan KUFGU ........ccvoviveuieieeeieeeieeeeeeceeeeeee et 40
Sekil 27- Terimlerin Amag Fonksiyonuna EtKiSi.........cccuuiiiieriiicciiiieeee e 42
Sekil 28- Uydurulan Yiizeyin ikili Degiskenlere Bagli DeBiSimi ........cccoveveevvereerereieereeeeeeeeeeereeereeevesens 42
Sekil 29- Degiskenler ve Amag FONKSiyonu Arast HiSKi ........ccevivevireiiiieiieecieeeeceeeseee e 43



1. Giris

Sekil 1- Beecopter Izometrik Goriiniimii

Yapilan calismada, Asya-Pasifik bolgesinde pazar arastirmasi ve ardindan rekabet analizi
yapilarak tasarlanacak helikopter i¢in bolgedeki agiklar belirlenip, bu agiklari karsilayacak helikopterin
gereksinimleri belirlenmistir. Bu gereksinimler ve kisitlar dogrultusunda gorev profilleri olusturulmus
ve kavramsal tasarim yapilmustir. Kullamlacak alt sistemler ve yerlesimleri belirlenmistir. ilk
boyutlandirmanin ardindan performans hesaplart yapilmstir. Bu sirada kurulan optimizasyon ile tasarim
son haline ulastirilmistir. Yangin, arama kurtarma, deniz agir1 is¢i tagsima ve askeri nakliye gorevlerini
yapacak sekilde orta iist simif (super-medium) bir genel maksat helikopter tasarimina karar verilmistir.
Tam mafsalli, ti¢ palli bir rotor sistemi kullanan ve iki palli bir kuyruk rotoruna sahip olan konvansiyonel
tip bir helikopter tasarlanmistir. Helikopter 18+2 yolcu kapasitesine sahiptir. Tasarlanan helikopterin
izometrik goriiniimii Sekil 1°de verilmektedir.

2. Pazar Arastirmasi
2.1 Pazar Biiyiikliigii Analizi

Tasarlayacagimiz helikopterin piyasaya sunulacagi bolgedeki hedef pazarin biiyiikliigi,
bliylime egilimi ve bolgenin jeopolitik dzellikleri, tasarimimiza sekil verecek ana unsurlardan biri olan
miisteri ihtiyaglarin1 belirlememizi saglayacak etmenlerdir. Hedeflenen Asya-Pasifik helikopter
pazarinin biiylkligii 2020 yilinda 2,43 milyar dolarken sivil ve ticari segmentte piyasa degeri 1,31
milyar dolar olmakla birlikte 2040 yilina kadar 2,89 milyar dolar olacagi tahmin edilmektedir [1]. Hedef
pazardaki helikopterlerin %81,84¢1 askeri, %18,16’s1 sivil & ticaridir [2]. Veriler 2019 yilim1 baz
almakla birlikte kaynakta 2025 yilina kadar yapilan tahminler sonucunda askeri pazarda %9.55, sivil &
ticari pazarda ise %17,75’lik biiyiime beklenmektedir [2].

2.2 Platform Acisindan Jeopolitik Ozellikler

Bolgede, Cin Komiinist Partisi idaresindeki Cin Halk Cumhuriyeti’nin aldigi kalkinma ve askeri
modernizasyon faaliyetleri; Asya-Pasifik jeopolitiginde etkisini artirmak ve korumak niyetindeki ¢ok
sayida devleti yeni stratejik is birlikleri arayisina sevk etmis durumdadir. Bunlardan biri de ABD,
Avustralya, Hindistan ve Japonya arasinda 2007 yilinda bagslatilan “Dortlii Giivenlik Diyalogu
(QUAD)” son yillarda yeniden giindeme gelmesidir. Bunlara ek olarak ABD, Avustralya ve Birlesik
Krallik arasinda giivenlik anlagsmalar imzalanmistir. Bdylece bolge devletleri yiikselen Cin tehdidine
kars1 kendilerini koruma y6nelimindedirler. Bunlara karsin Pekin Yo6netimi, bolgedeki yiikselen gerilimi



dizginlemekten uzak bir diplomasi yiiriitmeye devam etmektedir. Kuzey Kore bolgedeki yiikselen
tehditler arasinda bas gostermektedir. Bu yiizden bolgede savunma sanayine olan yatirimlar artig
egilimindedir.

Diinya’nin en biiyiik ekonomisine sahip olan ABD’nin dis ticaretinde Dogu Asya, Avrupa’nin oniinde
gelmektedir. Dolayisiyla, Japonya ve Giiney Kore’nin jeo-stratejisi ve dig politikasi ABD merkezli
diinya diizeninin bugiin yasadigi doniisiim ve belirsizlik agisindan da dominant bir rol oynamaktadir. Bu
iki Dogu Asya iilkesi, ABD’nin yurt disindaki en biiyiik askeri giiciinii bulundurdugu bélgeler olmalar
bakimindan da ABD merkezli savunma sisteminde kritik noktalarda durmaktadir.

Endonezya diinyanin en biiyiik Miisliiman niifusuna sahip iilkesidir. Endonezya, Singapur, Malezya ve
Filipinler’de hiicre yapistyla organize olan Islam Cemaati &rgiitiiniin hedefi, Giineydogu Asya’da bir
Islam devleti kurmaktir. Bu érgiit 6nemli 6lgiide vurucu giiciinii yitirmis olsa da hala drgiitlii yapisini
korumakta ve faaliyetlerini goze batmadan siirdiirmeye devam etmektedir. Dolayisiyla Endonezya’ya
onemli i¢ tehditlerden biri de Filipinler’deki gibi, Islami karakterli ve silahl1 bir ayaklanmadir. Bélge
iilkelerinin aksine, Giiney Cin Denizi (GCD) iizerinde hak iddia etmeyerek Endonezya bu sorundan
kendisini biiyiik 6l¢tide soyutlamistir. Fakat bolgede yasanacak bir sicak ¢atigmada, taraflarin ABD ve
Cin olacag diisiiniildiigiinde, Endonezya’nin tarafsiz dahi kalsa askeri ve ekonomik agidan ciddi sekilde
etkilenmesi beklenmektedir. Bu nedenle Endonezya 6zellikle deniz ve hava kuvvetlerini giiclendirmeye
yonelik adimlar atmaktadir. Bu kapsamda Fransa’dan 42 Rafale ve ABD’den 36 F-15 savas ucagi alarak
hava kuvvetlerini modernize etme planini hayata gegirmeye baslamistir. Ote yandan 2010-2020 yillart
arasinda askeri harcamalarini iki kattan fazla artirarak 4,5 milyar dolardan 9,3 milyar dolara yiikselten
iilkede askeri harcamalarin GSMH’ ya oranindaki artis ayni dl¢lide biiyiik olmamustir. 2010 yilinda
GSMH ’sinin %0,6’dan 2020’de %0,9’a yiikseltmistir.

Gilineydogu Asya iilkelerinin tamami i¢in en dnemli ulusal glivenlik meseleleri arasinda dogal afetler
onde gelmektedir. Bolge {ilkelerinin sik¢a yasadigi deprem, tusunami, volkanik patlama ve tropik
firtinalarin yol agtig1 insani krizler bolgede kurulan uluslararas: orgiitlerin ve is birliklerinin temelinde
yer almaktadir. Ozellikle Endonezya her sene gesitli dogal afetlerin etkileriyle miicadele etmektedir.
Ulkenin ¢ok sayida ada iizerinde kurulmus olmasi bir dogal afet sirasinda deniz yoluyla ulagimin dniinde
engel olabilmektedir. Bu nedenler ozellikle arama-kurtarma ve tedarik saglamanin hava yoluyla
yapilmasi zorunlu olmaktadir. Cok genis bir alana yayilmis irili ufakli binlerce adadan olugmasi,
hiikiimetin kiyilarda ve adalar arasindaki bolgelerde efektif kontrol ve gozlem yapmasinin da oniine
gecmektedir. Bir diger deyisle, kiy1 ve deniz alanlarinda efektif kontroliin saglanmasinin maliyetli
olmasi, llkenin belirli kesimlerini, bdlgesel baglantilar1 olan sug¢ Orgiitlerinin i¢in uygun hale
getirmektedir. Endonezya ve Malezya arasinda yer alan Malakka Bogazi, korsanlar tarafindan defalarca
kez hedef alinmistir. Hatta bolgedeki iilkelerin is birligi, korsanlik faaliyetlerine karsi bir araya
gelmeleriyle baslamistir.



2.3 Ulkelere Gore Pazarin Biiyiime Egilimi

Asya-Pasifik Helikopter Pazar . ¢,

Hindistan
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Sekil 2- Asya-Pasifik bolgesi helikopter pazarimin iilkelere gére dagilimi

Asya-Pasifik bolgesinde yer alan iilkelerin pazar dagilimi Sekil 2’ de gosterildigi gibidir. En
yiiksek paya sahip olan iilke Cin, devaminda gelen iilke Hindistan ve daha sonrasinda Japonya’dir.
Digerleri olarak siniflandirilan iilkelerin i¢erisinde Endonezya, Avustralya ve Yeni Zelanda gibi tilkeler
yer almaktadir. Tablo 1° de belirtilen biiyiime rakamlar1 Asya-Pasifik pazarinda yer alan iilkelerin 2019
yili baz alinarak 2025 yilina kadar biiylime tahminleri yapilarak hazirlanmistir [2]. Bu tabloda
Endonezya icin pazarda %16,62 ile en biiyiik biiyiime oran1 6ngoriilmektedir. Devaminda Japonya, Cin
ve Vietnam’ da yiiksek biiylime oranlar1 beklenmektedir.

Tablo 1- Ulkelere Gére Pazar Biiyiikliigii

Ulke 2017 2018 2019 2020 2021 2022 2023 2024 2025 Biiyiime (%)
cn 118310 108012 593.73 57894 69509 76419 844.70 93894 102312 1206
Hindistan 62317 59224 €1027 72654 73445 78550 84463 91332 96813 591
Japonya 170.54 22071 23198 24673 34225 37499 41307 45758 49690  15.03
Gliney Kore 15164 16995 20729 18438 21334 22603 24078 25793 270.85 7.99
Vietnam 318 366 293 232 276 300 329 361 390 10.89
Filipinier 10801 14714 11896 13359 15652 16793 181.14 19649 208.94 9.36
Endonezya 5798 11330 17844 14914 18636 21322 24528 28374 32176  16.62
Tayland 4996 6274 7435 8522 10267 11325 12560 14007 15314  12.44
Digerleri

97790 143579 65268 32204 45234 49140 53554 58558 62618  14.22

Hedef Kitle

Avustralya: Ulkede, agik deniz, acil saglik hizmeti, yanginla miicadele ve arama kurtarma
operasyonlarinda helikopterler sik¢a kullanilmakla birlikte bu alanlarda talebin artacagi ve modern
helikopterlerle yenileme yapilacagi 6ngorilmektedir. Bu amaglarin yaninda Project Land 4503
kapsaminda 29 silahli kesif helikopteri aramaktadir. Askeri giicii igin, 270 milyar ABD dolar1 harcama
taahhiidiinii agiklamustir.

Yeni Zelanda: En ¢ok helikoptere sahip 4. iilke olan Yeni Zelanda’da, giivenlik amagli veya gezi
faaliyetleri i¢in genelde helikopterler kullanilmaktadir. Ancak tilkedeki helikopterlerin ortalama
kullanim siireleri 20 yilin iizerinde oldugu icin yenileme yapilacagi ongoriilmektedir. Deniz agiri



helikopterlerin degistirilme secenekleri arastirilmaktadir. Bunun igin var olan sekiz genel maksat
helikopteri Kaman SH2G Seasprite’1, dokuz yeni helikopter ile degistirmeyi planlamaktadir.

Vietnam: Savunma biitgesinin %32’si ile yeni askeri techizat alimi yapilacaktir. Bunun i¢in, modern
helikopterlerle yenileme yapilacaktir. Bunun yaninda, askeri helikopter sayisi da Cin ile miicadele igin
oldukga artacaktir. Deniz asir1 kullanilacak helikopter alimi fazla olacagi ongoriilmektedir.

Endonezya: Daha 6nceki kisimlarda da anlatilan, iilkedeki helikopter kullanim siireleriyle ilgili olan
kisitlamalardan dolay1 yenileme yapilacagi, ayrica Cin tehdidinden dolayr saymin da artacagi
ongoriilmektedir. Endonezya’nin biiyiime oraninin fazla olacagi beklentisi, Tablo 1’de verilmistir.
Ayrica ordunun askeri nakliye helikopteri ihtiyac1 i¢in helikopter tedarik etme plani duyurulmustur.

Ozetle, bolgede devam etmekte olan sicak catismalar, filolar1 giiglendirme ihtiyact dogurmaktadir.
Asker ve ekipman taginmasi ihtiyaci, orta-agir sinif helikopter ile verimli sekilde karsilanabilir. Ayni
zamanda bolgede ¢oklu amaglar i¢in kullanilabilen helikopterlere ihtiyag vardir. Bolge iklimi kosullar
zorlu oldugu i¢in performansi yiiksek araglara ihtiyag duyulmaktadir. Bu da, bu alanda Ar-ge
caligmalarinin 6niinil agarak pazarin biiyiimesine yol agmaktadir.

3. Rekabet Analizi

3.1 Ureticiler

Tablo 2- Bolgede Kullanlan Farkli Ureticilere Ait Helikopterler

Airhas
Ul Moge  FlElopter
Ve Zellanda ACHIZ0 | Ceta Benf
Bingzpor, Japowya, Cin HIIZ [ Cremel B fnksat
Endomszya HIISM Afw Bmuf Asker, Genel Maksar
TJapoimya s Otz Semf Criventik, Arzma Furtzms
Flipinler, Cin ACHIED | Ceta Benf VIP

Verd Zellanda NHE) Ortz Semf Military, Search 2nd Fesooe anti subearine

Hirkdistan, Endonerys, Giiney Kora, Tayvan AH EE
Hindistan, Avustralya CH4TF Az Smuf ik
Singapur AHBAD Otz Zemf Taaruz
lapeeya W22 Afr Smuf Genel Makist

Dzlerya, Endoneryz, Vistrem, Griimay Fore ATWLED Otz Zemf Armma Fortzama Uasme, (enal mekeat
Verd Zelands Endonezya, Cm AWlER Ortz Semf | Arams Kurtaree, Sak] Ginvenlik, Genel mak=at
Fliipinler ve Eore AW Otz Semf | Arama Kurtarva, Azkeri Ulagien, Genel makzat
Asker

Anstratya ve Ve Zelards NHDO Orta Somf

Tapoerva, Endonsrya Elack Hook | Orta Somf Cremal Mzt Arama Furtamme, Tanm
Nelezya 5-THA Ot Semf Gremal Makzat, VI
hlezya 5-41 Azm Smuf Gemal hizksat, Arama Eurtarme

Tapoma _11 Afw Smuf Japan Mational Polics
Taylard, Tapomya, :ﬂ.tgigjlnl}ez,hﬂmu}zre Eel4ll Ovta Semf | Gemel Makeat, Ulagum, Acker, ¥: S s
Endonezya, Tayland ve Filipinler Ball 205-4 | Oef2 3ouf Genel Makeat, Arama Enrtarma
Filipmler, Giney Fore, Ginve Japoya Bell UE-1 | Otz ot Tremel Bnkeat, Ulagem, Acken
Filipinder, Japomya ve {iiney Earz Bell AH-1 | Cut2 Send Tanm

G Bell 515 Orta Semf Turize ve SAR.

Giirsey Kore, Hindistan, Banglades n-17142 Otz Spmf Genel Makist
[ Gilney Kore | kazz [ Om2Senf| Gernel Maksat |

Ureticiler bakimindan bolgede baskin olan Airbus, Bell, Leonardo, Textron ve Sikorsky gibi
firmalarin benzer itiretim yaptigi goriilmektedir. Avustralya, Endonezya, Vietnam ve Yeni Zelanda,
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analiz yontemleriyle satigin yapilacagi hedef iilkeler olarak belirlenmisti. En biilyiik market payina sahip
olan Airbus’in her gegen yi1l Cin’de daha ¢ok biiylimesi ve kaynaklarini bu yonde kullanmas1 hedeflenen
pazarlardaki rekabet direncini diigiirebilir. Ayrica bir diger biiyiikk sirket olan Boeing hedeflenen
pazarlarda yogunlukla taarruz gorevi icra eden helikopterler satmaktadir. Bu sebeple farkli gorevleri
yerine getirebilen sivil helikopter tasarimiyla Boeing sirketiyle olan rekabetin azalmasi saglanmustir.
Asya Pasifik’te Cin, Hindistan, Japonya ve Giiney Kore iilkelerinde Airbus agisindan daha yiiksek
rekabet s6z konusudur. Bu iilkelerde satis zor olacaktir. Bell Textron Inc., Sumitomo Firmasi ve Japan
Airlines Sirketi ile bir mutabakat imzalanmistir. Bu da Japonya’da satisin zor olacagini gostermektedir.

Asya-Pasifik bolgesinin ihtiyaclari ve hedef pazara dair bilgiler goz 6niine alininca tasarlanacak
helikopterin orta sinif ¢ok amagli bir helikopter olacagi sonucuna varilmistir. Hedef tasarimla benzer
gorevlerde kullanilan helikopterler arastirildiginda genel konfigiirasyonun orta sinif, ¢ift motorlu, geri
cekilebilir inis takimi ve konvansiyonel tipte oldugu goriilmiistiir.

3.2 Pazardaki Aciklar

Bolgenin zorlu ve ¢esitlilik gosteren cografi yapist goz oniine alindiginda tiim bolgede verimli
sekilde kullanilacak tek tip helikopter tasariminin miimkiin olmadig1 gorilmistiir. Bu sebeple tasarimin
kullanim alan1 daha spesifik hale getirilmeli ancak aymi zamanda pazardaki hedef kitleyi c¢ok
daraltmayacak sekilde secilmelidir. Bir¢ok iilkenin filosunun eskidigi ve filonun yenilenmek istedigi
goriilmektedir. Bolgedeki Tlilkeler arasi sicak catisma ihtimali filolarin1 giiclendirme ihtiyaci
dogurmaktadir. Bu sicak ¢atismalar askerlerin ve ekipmanlarin taginmasi gibi nedenlerle orta-agir sinif
helikopterlere olan ihtiyaci artirmaktadir. Ayrica bolgenin deprem, tsunami, sel, yangin, toprak kaymasi
gibi afetlere yatkinligi diisiiniildiiglinde arama kurtarma ve yangin sondiirme helikopterleri bdlgenin
cografi yapisi geregi kullanimi en uygun hava araglar1 olacaklardir. Enerji sektoriindeki artan arz-talep
dengesiyle gelismekte olan iilkelerde yenilenemez enerji kaynaklara talebin artacaginmi sdyleyebiliriz.
Bu kapsamda bdlgenin cografi yapisi ele alindiginda deniz asir1 petrol platformlarinda is¢i ve kargo
tagimacilig1 i¢in yine en uygun araglar helikopterler olacaktir. Asya-Pasifik bdlgesinin ihtiyaclar1 ve
hedef pazara dair bilgiler gz Oniine alininca tasarlanacak helikopterin orta sinif ¢ok amaclh bir
helikopter olacagi sonucuna varilmigtir. Bu sebeple, zorlu iklim kosullarinda (hot and high conditions)
gerekli performansi gosterebilecek bir tasarim hedeflenmistir. Hedef tasarimla benzer gorevlerde
kullanilan helikopterler arastirildiginda genel konfigiirasyonun orta sinif, ¢ift motorlu, katlanabilir inig
takimli ve konvansiyonel tipte oldugu goriilmistiir. Orta- agir sinif, bolgede sayica fazla kullanilan orta
sinif helikopterlerden daha fazla tasima yapabilecektir. Rekabet analizi ve biiyliime egilimi
analizlerinden, bolgedeki rakip firmalarin yiiksek satig ve anlagsma yaptig1 iilkeler elenmis ve eksik olan
tilkeler hedef kitle olarak belirlenmistir.

3.3 PEST Analizi
3.3.1 Politik

° Hindistan-Cin anlasmazligi, Giiney Cin denizi anlagsmazligi, Kore ihtilafi gibi bolgede devam
eden jeopolitik anlagmazliklar vardir. Bunlar gerektiginde birliklerin kuvvetlendirilmesi ve askeri
ekipman taginmasi gibi ihtiyaglarla yeni taarruz helikopterlerinin satin alinmasina yol acacaktir.

° Cin'in Giiney Cin Denizi'ndeki topraklarini genisletme hirslan arttigindan dolayr Endonezya
2020 ve 2021'de askeri techizat ve silahlar1 gelistirmek i¢in askeri harcamalari artiracagini agiklamustir.
Bu yiizden potansiyel iilkeler arasinda goriilmiistiir.

° Bolgedeki en genis askeri helikopter filosu ise Cin’dedir. Cin, bolgedeki diger {ilkeler i¢in tehdit
olusturmaktadir. Cevresindeki Hindistan, Vietnam gibi iilkeler Cin tehdidi i¢in dnlemler almaktadir.
Hindistan, bélgedeki en biiyiik ikinci askeri helikopter filosuna sahiptir.

° Bolgesel barisi korumak amactyla kurulan Giineydogu Asya Ulkeleri Birligi (ASEAN)’nin
toplantilarina 2013’ten beri donem bagkan {ilkeler tarafindan davet edilmekte olup 50. yil kongresinde
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Tiirkiye Sektorel Diyalog Ortagi (SDO) ilan edilmistir. Bu karardan sonra ASEAN-Tiirkiye Ortak
Sektorel Is birligi Komitesi (AT-JSCC) Toplantilar1 2018°den bu yana diizenlenmektedir. Bu sebeple
bu iilkeler arasi gelisen iligkilerimiz satig pazarimiz ig¢in olumlu goziikkmektedir.

° Myanmar’da gerceklesen askeri darbe sonras1t BM tarafindan ambargo uygulanmaktadir.

° Cin, sinirlarinda artan gerilim nedeniyle filosunu genisletmekte ve en ¢ok yeni siparis veren iilke
konumundadir. Cin bu kapsamda Rusya’ dan ¢ogunlugu askeri tagima helikopteri olmak tizere 121 adet
genel maksat helikopteri teslim alacagini agiklamigtir.

3.3.2 Ekonomik

° Asya Pasifigin t¢iincii biiyiik helikopter filosuna sahip Japonya’da yerli treticiler, toplam
helikopterlerin %10’undan daha az bir paya sahiptir bu da pazarin disa acik oldugunu gostermektedir.
° 2020 yili ile Avustralya, bolgedeki en biiylik sivil ve ticari helikopter filosuna sahiptir.
Arkasindan Cin takip eder.

° Bolgede en ¢ok kiralama yapan iilke de Avustralya'dir. En ¢ok, orta sinif ve deniz asir1 petrol
tagimaciligi igin kiralama yapilmustir.

) Bolge kosullar1 dikkate alinarak 2020-2025 yillar1 arasi i¢in yapilan tahminlerde, yillik bilesik
bliylime oranina bakildiginda sivil ve ticari marketin biiyiimesinin askeri alana gore daha fazla olacagi
gorlilmektedir.

° Su an Asya Pasifikteki helikopter market payinda ilk 2 sirada olan Hindistan ve Cin dniimiizdeki
yillarda da market payim artiracak ve toplam pazarin %60°’1na sahip olacaktir.

° 2020 yilinda Endonezya, Tayvan ve Kuala Lumpur’da meydana gelen oliimlii helikopter
kazalar1 helikopter talebinde diisiise neden olmus ve piyasayi olumsuz yonde etkilemistir.

° Denizagir1 insan tasimaciligi son yillarda artigtadir. Hindistan, Vietnam, Tayland ve Malezya’da
deniz asir1 operasyonlar tiim filoda 6nemli bir yer kaplamaktadir.

3.3.3 Sosyal
° Kiiresel 1sinma etkileri ile arama kurtarma ve yangin sondiirme helikopteri ihtiyaclarinin artmasi
ongoriilmektedir.
° Artan trafik sorunlari, hizli hava araglarina ihtiyag olacagini gostermektedir.
° Gelismekte olan tilkelerde ambulans helikopter hizmeti ihtiyacinin artis1 dngoriilmektedir.
° Kolluk kuvvetleri helikopterleri i¢in beklenen talepte artis s6z konusudur.
) Yenilenebilir enerjinin ve elektrigin talep edilen enerji ¢esidi olmasi sebebiyle Petrol ve Dogal

Gaz sektoriinde helikopter talebinin diismesi beklenmektedir.

3.3.4 Teknolojik

° Tek motorlu helikopterler, bolgedeki sivil helikopter gogunlugunu olusturur. Arkasindan orta
ve siiper-orta sinif takip eder.

. Modern helikopterlerin goriintiileme sistemlerine sahip olmasi, olasi bir arizanin 6nceden
tahmin edilebilmesine ve dolayisiyla onarim maliyetinin diismesine olanak saglamistir.

° Drone’larin bazi helikopterlerin ikamesi olarak yer almaya baglamasi beklenmektedir.

° Ekstrem hava kosullarinda drone’lar, helikopterlerden daha iyi sonuglar ¢ikarmaktadir.

° Yeni nesil teknolojik uygulamalarin 6 ton iizeri agirlik sinifinda yapilmasi beklenilmektedir.

° 2020'de Hindistan, Cin ile devam eden askeri catigmanin ortasinda, yerli olarak gelistirdigi iki

HAL hafif smif taarruz helikopterini Ladakh'ta konuslandirdi. Bu helikopterler heniiz
silahlandirilmamis olsa da bu gibi yiiksek bir bolgede konuslandirilmis olmas1 Hindistan’in teknik
yeterliligini gostermektedir.

° Hindistan’da sivil helikopterlerle alakali regiilasyonlar ¢ok kisitlayicidir bu da tasarimeilari zora
sokabilir.



° Cin’de hizmet vermek isteyen helikopter ireticilerinin modellerini Cin Havacilik Dairesi
(CAAC)’ne onaylatmasi gerekmektedir.

° Bolgedeki yeni sivil helikopter siparislerinin %66°lik kismuni genel maksat helikopterleri
olusturur.

3.4 SWOT Analizi

SWOT Analizi icin, super-medium sinifi benzer helikopterler karsilastirilmistir.

Tablo 3- Rakip Karsilastiriimast

Agirlik Performans Boyut Ana Rotor Kuyruk Rotoru Maliyet

. \ELS ) Bos ) X X Yolcu ve Disk .

Helikopter Adi N Yakit  Faydalh Parali Azami Menzil Servis N Cap Pal . . Pal  Taban Fiyati
Ealkiy AL (kg)  Yuk(kg) Yuk(kg) Hiz (kts) (km) Tavani(ft) e (m) Sayisi Vo) GEro(f) Sayisi

Agirligr (kg)  (kg) 4 E & Kapasitesi Y (N/mA2) Y

Airbus H-175 7500 4650 2136 3152 1016 175 1083 15000 18+2 14.8 5 427.7 3.2 3 [28430430.31 | 3144.96
Airbus H-225 11000 5594 2044 5405 3361 175 841 13181 19+2 16.2 5 523.5 3.15 4 | 42615616.82 | 4622.28
AS332 L1 8600 4500 1595 4100 2505 141 851 16990 19+2 15.6 4 441.4 3.05 5 |30492582.61 | 4224.48
AW139 6400 3622 1254 2132 878 167 1061 20000 15+2 13.8 5 419.8 2.7 4 | 25508211.28 | 3009.24
AW189 8300 4675 1042 3625 2583 155 802 10000 19+2 14.6 5 486.4 2.9 4 | 32445694.57 | 3764.28
$-92 12020 7065 2302 4955 2653 151 999 14000 19+2 17.7 4 479.2 3.35 4 | 47001588.44 | 4786.08
Beecopter X3 6736 3740 737 2817 2080 180 1315 | 30367 18+2 18 3 259.85 3.4 2 19720000 2697.7

3.4.1 Giiclii Yonler

eBeecopter, rakip helikopterlere gore ortalamanin altinda bos agirlik ve maksimum kalkis agirligina
sahiptir.

e Azami hiz, rakiplerinden en yiiksek seviyededir.

eMenzil, rekiplerin tamamindan fazladir.

e Servis tavani, rakiplerin tamamindan yiiksektir.

eBeecopter, farkli gorevlere adapte olabilmektedir.

e Motor 6zgiil yakit tiiketimi rakip helikopterlerin bircogundan daha diisiiktir.

e Farkli hava kosullarinda operasyon gerceklestirebilmektedir.

3.4.2 Zayif Yonler

e Faydali yiik, rakip helikopterlerin ortalamasinin altinda kalmaktadir.

e Helikopter birden ¢ok gorevi yerine getirmek amaciyla tasarlandigi icin spesifik bir gorev profili
icin en iyi performansi gostermemektedir.

e Havada kalma siiresi rakip helikopterlerin ortalamasinin altindadir.

e Motor agirligi rakip helikopterlerin motor agirligina gore ortalama istiidiir.

e Tasarimda konfor parametresi arka planda tutulmustur.

3.4.3 Firsatlar

e Tasarimda ve sonrasinda sunulabilecek inovatif ¢ozlimler pazardaki payin artmasinda katkida
bulunacaktir.

e Bolgenin durumu dikkate alindiginda orta ve agir sinif helikopterlerin odak noktas1 haline gelecegi
ongoriilmektedir.

e Gelismekte olan iilkelerde seyahat, turizm ve enerji sektorlerindeki helikopter talebi artmaktadir.
Yag & petrol sektoriinde helikopter talebi artmaktadir.

e Biiyiik bir sirket olan Lockheed’in askeri alanda faaliyetlerinin yogun olmasi diger alanlarda bosluga
neden olmaktadir.

e Yeniden satig, FAA’in aldig1 kararla, Automatic Dependent Surveillance-Broadcast (ADSB), tesvik
edilmemektedir.

e Endonezya’da faaliyet gosteren helikopterlerin kullanim siireleriyle ilgili kat1 diizenlemelere gore,



30 yili agsan govde omriine sahip helikopterlerin Endonezya hava sahasinda ¢alismasina izin
verilmemesi, ayrica govde 6mrii 10 yildan fazla olan helikopterlerin ithalatina da izin verilmemesi.
® Yeni Zelanda diinyanin en ¢ok helikopterine sahip 4. iilkesidir. Ulkedeki helikopterlerin ortalama
kullanim siiresi 20 yilin {izerindedir. Dolayistyla, glivenlik amacl helikopterlere olan yiiksek talep
nedeniyle yeni helikopterlerin satin alinacag diisiiniilmektedir. Ayni sekilde Vietnam Cin ile olan
politik sorunlari nedeniyle uzun zamandir kullanimda olan helikopterlerini yeni nesil helikopterlerle
degistirmeyi diistinmektedir.

3.4.4 Tehditler

e Airbus’in servis ve bakim hizmeti sunmasi talebi artirmaktadir. Airbus, Avustralya, Cin, Endonezya,
Japonya, Malezya, Yeni Zelanda, Filipinler, Singapur, Giiney Kore ve Tayland iilkelerinde gii¢lii
miisteri merkez agina sahiptir

e Bolgenin ekstrem kosullar helikopterler i¢in risk olusturmaktadir.

e Cin ve Hindistan askeri helikopter segmentinde yerli firmalarindan satin almaktadir. Yerli {iretim
istekleri bu bolgedeki firmalarin varligina kars1 bir tehdit unsuru olusturmaktadir.

e Orta sinif helikopterlerinin satin almalarinin iptal edilmesi veya ertelenmesi yiiziinden diger smif
helikopterlerin satin almasi etkilenmistir.

o Scktordeki rekabetten dolayi, yeni iireticilerin piyasaya girmesi zordur.

® 2019 verilerinden hareketle Textron’un %39,67’lik payla sivil ve ticari piyasanin dnciisii oldugu
goriilmektedir. Bunu %28,93’1ik oranla Airbus ve %23,97°1ik payla Leonardo takip etmektedir. Geri
kalan pay ise sirasiyla Robinson ve Russian Helicopters’e aittir.

4. Fiyatlandirma
4.1 Uretim Maliyeti Kestirimi

Tarihsel verilere dayanan ampirik denklemin kullanimiyla tasarimimiz i¢in satin alma fiyati
hesaplanmistir [3]. Bu miktar faydali yiik, maksimum kalkig agirligi, pal sayisi, disk yiiklemesi, rotor
verimliligi, motor tipi ve sayisi, liretimin yapildigi iilke, ana rotor sayisi ve inig takimi konfigilirasyonu
gibi faktorlere baglidir. Satin alma fiyati helikopterin ugusa hazir hazir sekilde teslim edildigi ve
vergilerin dahil edilmedigi miktardir. Bu hesaplama i¢in kullanilan denklemlerin mevcut helikopterlerin
satin alma fiyatim1 +%20°lik bir hata pay1 ile tahmin etmektedir. Tasarladigimiz helikopterin tiretimini
15 yil sonra olacagimi varsayarak ileriye doniik enflasyon tahminiyle tasarimimizin ve rakip
helikopterlerin satin alma maliyetleri bulunmustur. Tasarimimiz i¢in elde edilen sonucun daha dogru
olmasini saglamak amaciyla rakip helikopterlerin giincel satin alma fiyatlar1 yine 15 yil sonrasi igin
enflasyon tahmini kullanilarak tasarimimizin piyasaya ¢ikis tarihindeki muhtemel fiyatlar1 elde
edilmistir. Rakip helikopterler i¢in denklemle bulunmus mevcut fiyatlarla gelecekteki satis fiyatlar
karsilastirilarak bir diizeltme katsayis1 bulunmustur. Boylece helikopterimiz i¢in satin alma fiyatinin kér
miktar1 ve tiretim maliyetinden olustugu diistiniildiglinde %50’lik kar marj1 varsayimiyla ve enflasyonu
da ele aldigimizda iiretim maliyeti bulunmustur.

4.2 Operasyonel Maliyet Kestirimi

Toplam operasyonel maliyet kullanima bagli olarak degisen ve bundan bagimsiz olan sabit ve
degisken operasyonel maliyet olarak ikiye ayirilabilir. Bu iki gider kalemini olusturan alt basliklar Tablo
4’ de verilmistir. Sabit ve degisken operasyonel maliyet [4] numarali kaynagin 2000-2011 yillar
arasinda {retilmig tiirbinli helikopterlerin verilerine dayanarak elde ettigi iki ampirik denklemin
kullanimi ve 500 saatlik ugus siiresi varsayimiyla diizeltilmis olan satin alma fiyatina bagli olarak elde
edilmistir. Bu kisimda da yine satin alma fiyatinda oldugu gibi diizeltme faktorii ayn1 yolla elde edilerek
kullanilmig ve tiim sonuglara Tablo 5’ te yer verilmistir.



Tablo 4- Operasyonel Maliyet Gider Kalemleri

Sabit Operasyonel Maliyet Degisken Operasyonel Maliyet

Ugus Ekibi Yakit ve Yaglar
Sigorta Planli Bakim
Navigasyon Servisi Plansiz Bakim
Egitimler Govde Revizyonu
Hava Durumu Servisi Motor Revizyonu
Amortisman Inis ve Park Etme
Genel Giderler

Tablo 5- Tasarumin Maliyet Degerleri

Sabit Degisken Toplam

Satin Alma  Birim Uretim Operasyonel  Operasyonel  Operasyonel
Fiyati(S) Maliyeti(5)  Maliyet(S/FH) Maliyet(S/FH) Maliyet(S/FH)
19720000 9860200|1021,5 1676,2 2697,7

5. Tasarim Gereksinim Setleri
5.1 Tasarim Gereksinim Setlerinin Olusturulmasi

Bolgede yapilan pazar analizi ve rekabet analizi sonucunda, Avustralya, Yeni Zelanda, Vietnam
ve Endonezya hedef iilkeler olarak belirlenmistir. Bu iilkelerde, bolgede 6zellikle Endonezya ve
Vietnam i¢in devam eden catigmalar igin askeri tagima helikopterine ihtiyag oldugu goriilmiistiir.
Avustralya ve Yeni Zelanda i¢in ise deniz asir1 faaliyet gOstermek Onemli bir ihtiya¢ olarak
belirlenmistir. Bu iilkelerde yangin sondiirme ve 6zellikle afetler sonrasi arama kurtarma ¢aligmalarinda
kullanilmak i¢in hep helikopter ihtiyacit olacaktir. Bolgede genelde orta smif helikopterlerin
kullanilmakta oldugu goriilmiistiir. Bu gorevleri, orta siniftan daha fazla kisi veya ekipman tasiyarak
gerceklestirebilmesi i¢in, bolgede az sayida olan orta-agir sinif (super-medium) helikoptere ihtiyag
olduguna karar verilmistir. Bunun icin ¢ift motorlu helikoptere karar verilmistir. Onceki béliimlerde
belirtildigi gibi, bolgedeki cografi kosullardan dolayi, yliksek sicaklik ve yiiksek irtifa gereksinim olarak
belirlenmigtir.

5.2 Tasarim Kisitlarinin Belirlenmesi

Belirlenen gorevler dogrultusunda benzer helikopterler incelenmis ve gereken performans
gereksinimlerine gore kisitlar belirlenmistir.

18 yolcu, 2 pilot tasimasi gerekmektedir. Maksimum kalkis agirligi 15000 kg’1 gegmeyecek
sekilde olmasi gerekmektedir. Cift turbo saft motorlar kullanilacaktir.

5.3 Oz Gorev Profilleri ve Nokta Performans Hedeflerinin Belirlenmesi

Kisim 5.1°de belirtilen bolgedeki acik ve gereksinimlere gore askeri nakliye, arama kurtarma,
acik deniz tagimaciligl ve yangin gorevleri olmak iizere dort adet gorev profili olusturulmustur. Bu
gorevler i¢in 6rnek profiller incelenmis, bolgenin ihtiyaglarina gore olusturulmustur.



Askeri Nakliye Gorev Profili
Tablo 6- Askeri Nakliye Ornek Gérev Profili

Kalkis Tirmanma Diiz Ugus Aski Diz Ucus  Alcalma inig
irtifa [m] 10 2000 2000 2000 2000 10 10
Sicakhik [C] ISA*+20  ISA*+20  ISA*+20  ISA*+20 ISA*+20 ISA*+20 ISA*+20
siire [dk] 5 5 - 5 - 5 5
Mesafe [km] - - 375 - 375 -
Tirmanma Hizi [m/dk] - 480 - - - -480
ileri Hiz [km/sa, TAS**] - VBE*** 2260 - 2260 VBE™***
Paral Yiik [kg] 1800 1800 1800 1800 0 0 0

* ISA: International Standard Atmosphere
** TAS: True Air Speed (Gergek hava hizi)
*** Vge: Velocity for best endurance (En iyi havada kalma siiresi i¢in gerekli hiz)
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Sekil 3- Askeri Nakliye Gérev Profili 2 Boyutlu Gosterimi

Yangin Gorev Profili

500 metre irtifaya sahip A noktasindan kalkan helikopter 2 dk kalkigtan sonra 10 km yakinlarda bulunan
bir gole gitmek iizere 1.5 dk tirmanmaktadir. Yiikselmenin hemen ardindan gdle dogru 1.5 dk boyunca
alcalma gergeklesmektedir. Helikopterin baglangi¢ konumunun gole yakin olmasi mithimdir. Ciinkii
orman yanginlarinin biiytimemesi igin gerekli ilk miidahale siiresi yaklasik 20 dakikadir [5]. 4453 Bambi
Kova modeli ile helikopter gble 7 metre kadar yaklasip 1650 kg su almaktadir. 4453 Bambi Kova
modelinin su kapasitesi 2004 kg iken iple beraber toplam uzunlugu 7.21 metredir [6]. Su alma isleminin
hemen ardindan helikopter tekrar tirmanmaya gecerek 2.5 dk igerisinde 1000 metre irtifaya
ulagsmaktadir. Tirmanin ardindan helikopter 10 dk igerisinde 50 km menzildeki bir yangini sondiirmeye
gidebilmektedir. Helikopter 50 km diiz ugusu tamamladiktan sonra 2.5 dk igerisinde yangina 100 m
kadar yaklagmaktadir. Avustralya’da yanginlarda alev yiikseklikleri 70 m’yi bulabilmektedir. Bu
sebeple giivenli bir mesafe pay1 eklenerek suyu birakma yiiksekliginin 100 metre olmasina karar
verilmistir. Yanginin tizerinde 80 km/h ile ucarak suyu birakmakta ve sonrasinda tekrar yiikselerek 4
kere daha gole gidip gelebilmektedir. Yangina 4 kere miidahalenin ardindan baslangi¢ noktasina geri
doniilmektedir. Tabloda, 2 kere su alis i¢in profil gosterilmistir.
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Sekil 4- Yangin Gérev Profili 2 Boyutlu Gésterimi

Tablo 7- Yangin Gérev Profili (2 kere su alis)

Kalkis Tirmanma Algalma Tirmanma DiizUgus Algalma DiizUgus Tirmanma Diz Ugus Algcalma Tirmanma Diz Ugus Algalma Diiz Ugus Tirmanma Diiz ugus Algalma

irtifa [m] 500 800 500 1000 1000 600 600 1000 1000 500 1000 1000 600 600 1000 1000 500 500
Sicaklik [°C] ISA+25  ISA+25  ISA+25  ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25
Sure [dk] 2 15 1,5 2,5 10 2 1 2 10 2,5 2,5 10 2 1 2 16 2,5 2
Mesafe [km] - - 50 - - - 50 - 50 - - - 80
Tirmanma Hizi [m / dk] - 200 -200 200 - -200 - 200 - -200 200 - -200 - 200 - -200
ileri Hiz [km/sa] TAS - VBE VBE VBE >300 VBE 80 VBE 2300 VBE VBE 2300 VBE 80 VBE 2300 VBE -
Parali Yuk [kg] 200 200 200 1870 1870 1870 1870 200 200 200 1870 1870 1870 1870 200 200 200 200

Arama Kurtarma Gorev Profili

Bolgedeki denizlerde ve daglik alanlarda arama kurtarma operasyonlari yapilmaktadir. Daglik
bolgelerdeki arama kurtarma operasyonlarinda, 20 dakika igerisinde hastaya ulasilmasi gerekir [7].
Ayrica helikopterin bulundugu merkezden 50 km ¢apli bolgede operasyonu yapilir [7]. iki pilot, iki acil
yardim gorevlisi, genis bir operasyon i¢in uygundur. Arama yapildiktan sonra hastaya ilk yardim ve
ardindan helikoptere alinmasi, hizli oldugu ve inis gerektirmedigi igin yaklasik 70 m uzunlugundaki
‘hoist” kullamlir. ‘Hoist’, yiik tasima kapasitesine gore tek seferde 2 kisiyi ¢cekmesi uygundur. iki
gorevlinin hastaya ulagsmasi 10 dakika, bir hastanin ¢ekilmesi ise yaklasik 3 dakika stirmektedir [8].
Helikopter yaralilar1 aldiktan sonra hastaneye ve ardindan merkezine doner [9]. Buna gore, iki pilot, iki
acil yardim gorevlisi, iki ‘hoist’ ve gerekli ekipmani iceren bir helikopterin; {i¢ farkli noktadaki alti
yaralimin yerinin tespit edip, 20 dakika icinde ulasarak helikoptere alip, belirlenen hastaneye
gbtiirmesini; ardindan tekrar bolgeye doniip dnceden belirlenen farkli ii¢ noktadaki alti yaraliy1 alip
hastaneye gotiirdiikten sonra, helikopterin bulundugu merkeze dénmesini iceren bir gorev profili
olusturulmustur. Tabloda, ilk bolgeye gittigi durum i¢in gorev profili gdsterilmistir. Ama gorev profili,
arka arkaya iki bolgeye gidis i¢in hesaplanmustir.

Bolgedeki daglik alanlar incelenip, Alpine NSW bolgesine 25 km mesafeden yakinda olan, helipad
bulunan hastaneler incelenmistir. Sekilde C-F ve K-L aras1 Alpine NSW boélgesindeki saglik alani; I ve
N noktalar1 ise Bowral Hastanesi’ni gostermektedir.
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Sekil 5- Arama Kurtarma Gérev Profili 2 Boyutlu Gésterimi

Tablo 8- Arama Kurtarma Gérev Profili (Tek bélge igin)

Kalkis  Tirmanma Duz Ugus Dolanma Algalma Aski Diz Ugus Aski Diiz Ugus Aski Tirmanma Diz Ugus Algalma inis Kalkis  Tirmanma Diiz Ugus Algalma
frtifa [m] 700 1500 1500 1500 1000 1000 1000 1000 1000 1000 1500 1500 700 700 700 1500 1500 700 700
Sicaklik [°C] ISA ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA-10 ISA ISA ISA ISA ISA ISA ISA
Stire [dk] 2 4 15 2,5 16 5 16 5 16 2,5 4 2 2 4 4 2
Mesafe [km] 25 15 20
Tirmanma Hizi [m/ dk] 200 -200 200 -200 -200
fleri Hiz [km/sa] TAS 300 Vee 300 300 300 300
Paral1 Yik [kg] 600 600 600 600 600 800 800 1000 1000 1200 1200 1200 1200 1200 600 600 600 600 600

Acik Deniz Gorev Profili

Asya-Pasifik bolgesindeki petrol ve dogalgaz platformlarinin %75’ inden fazlasi kiytya 150 km
ve yakininda yer almaktadir [10]. Bu bilgiye dayanarak kiyidan 200 km uzakliktaki bir petrol
platformuna 18 kisilik yolcu ve 2 kisilik miirettebat kapasitesiyle bir gorev profili tanimlanmistir. Deniz
seviyesinden 1000 m yukaridaki bir pistten ISA+15<C kosullarinda tam kapasite yolcuyla ugusa
baslayan helikopter 200 km uzakliktaki petrol platformuna vardiginda yolcularini indirmis ve vardiyast
biten 18 isciyle birlikte kalkis yaptig1 yere yine ayni yolu kullanarak 30 dakikalik rezerv yakit
barindirarak donmiistiir.

Tablo 9- Acik Deniz Ornek Gérev Profili

Diiz . .
Kallas Tirmanma _ Algalma Inig Yerde Kallas Twmanma DUz  Alcalma inis
Uguy Cahstirma Ugus
irtifa [m] 100 2000 2000 2000 50 s0 50 2000 2000 2000 100
Sicaklik
) 1SA+25 ISA+25 ISA+25 | ISA+25 | ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 ISA+25 15A+25 1SA+35
Sure [dk] 5 3 40 3 3 14 3 3 40 3 5
Mesafe 200
[km] i i ) i - i i 200 ) -
Tirmanma
Hizi - - - - - _ - - _ - _
[m/dk]
Ileri Hiz
[km, ,{sa] - Vee 300 Vae - _ - Vet 300 Wae _
Paral Yk
2080 2080 2080 2080 2080 2080 2080 2080
kel 2080 2080 2080
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Sekil 6- Agik Deniz Gérev Profili 2 Boyutlu Gésterimi

Nokta Performans Hedefleri

Nokta performans hedefleri olarak, aski tavani, ileri azami ugus hizi1 ve menzil belirlenmistir.
Belirlenen hedefler, gorev profilleri incelendiginde aski tavani i¢in minimum 2000 m, ileri azami ugus
hiz1 i¢in 300 km/saat ve menzil i¢in ise minimum 1085 km olarak belirlenmistir. Bu kisimla ilgili
hedeflerin saglandigi, performans 6zeti ve genel tasarim 6zellikleri tablosunda goriilmektedir.

6. Kavramsal Tasarim
6.1 Alt Sistemler
6.1.1 Tasarim Fikri ve Tercihleri

Boliim 5.3’te belirtilenlere gorev isterlerine gore konfigiirasyon ve gereken alt sistemler
belirlenmis ve boyutlandirmalart yapilmistir. Bunun i¢in, 6nce benzer helikopter arastirmasi yapilmis
ve segenekler belirlenmistir.

Yapilacak segimler i¢in, gereksinimlerin karsilagtirilarak oncelikler belirlenmistir. Bunun igin,
tasarim matrisi olusturulmustur. Tasarim matrisinde bulunan satirdaki parametre siitundakinden 6énemli
ise 1, degil ise 0 yazilir. Bu sekilde getiri-g6tiirii kiyaslamasi yapilirken karsilastirilacak isterlerin bu
katsayilara gore dnemi belirlenecek ve tiim alt sistem se¢imleri ayn1 dnem sirasi ile yapilabilecektir.
Olusturulan tasarim matrisi tabloda verilmistir.
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Tablo 10- Tasarim Matrisi

©
>
= =
Z S 5
S = = Z w5 £
» £ & 5 E 5 > <
c: 3 = 535 E 8 2 = = =
s = = © = 5 ©° c o O 5 =
2 ¢ 8 § 5 % ¢ s 3 5 ® &
|9 > 5 o 0 & o 3 6 2 :O 3
Toplam Agirlk 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 11 0,16923 16,92
Uretilebilirlik 0O NANO O 1 0 O o o0 1 1 3 0,04615 4,615
Uretim Maliyeti 0 1 NA O 1 05 1 0 0 1 1 6 0,09231 9,231
Bakim ve Operasyon Maliyeti el 1 1 NA 1 05 1 0 0 1 1 7 0,10769 10,77
Glriltd Emisyonu 0O 0 O O NA O O o 0 1 0 1 0,01538 1,538
Performans 0 1 05 05 1 NA 1 1 0 1 1 8 0,12308 12,31
Otorotasyon 0O 1 0 0 1 0 NA O O 0 1 0,5 2,5 0,03846 3,846
Menzil 0 1 0505 1 0 1 NA O 0 1 1 6 0,09231 9,231
Seyir Hizi 0o 1 1 1 1 0 1 1 NA 0O 1 1 8 0,12308 12,31
Guvenlik 0o 1 1 1 1 1 1 1 1 N/A 1 1 9 0,13846 13,85
Konfor 0O 0 0O O O O O O O 0 N/A 0 1 0,01538 1,538
Ozgiinlik o o0 o o0 1 0 05 O O o0 1 N/A 2,5 0,03846 3,846

Toplam 65 1 100

Maliyetler birlikte diisiiniildiigiinde olduk¢a 6nemlidir. Ciinkii pazarda hakim olamayacak ve
satamayacak bir tasarim, yerinde olmaz. Tasarim se¢imlerinde agirlik, her seyden 6nde tutulmustur.
Ardindan giivenlik ve performans gelmektedir. Tasarimin en 6nemli gereklilikleri bunlardir. Daha sonra
gorev profilleri dogrultusunda iyi ve rekabet edebilir bir tasarim igin seyir hizi1 ve ardindan menzil
gelmektedir. Konfor, ikinci planda tutulmustur. Bunun yerine, belirlenen gérev profillerini maliyeti
fazla olmadan, en iyi performans ile yapabilecek tasarim 6ne ¢ikarilmistir. Bu dogrultuda segimler
yapildiginda konvansiyonel ana ve kuyruk rotoru konfigiirasyonu, tam mafsalli ana rotor gébegi, ¢ift
Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08 motoru, katlanabilir tekerlekli inis takimi1 olan bir helikopter
tasarlanacaktir. Bu secimler detayli verilmistir.

6.1.2 Alt Sistem Se¢imleri
6.1.2.1 Ana Rotor ve Kuyruk Rotor Konfigiirasyonu

Ana rotor konfigilirasyonu olarak tek ana rotor, es eksenli ve tandem kiyaslanmus; tilt rotor ve
bilesik rotorlu sistemler karmasik ve iiretimi zor oldugundan dolay1 segeneklere girmemistir.

Tablo 11- Rotor Sistemi Se¢imi

Tasarima Yon Veren Parametreler Etki Katsayisi (K) Tek Ana Rotor  Es Eksenli Tandem
Agirhk 16,92 10 6 4
Uretilebilirlik 4,62 10 5 4
Performans 12,31 6 6 10

Toplam 289,23 198,46 209,23

Es eksenli sistemde siiriikleme ¢ok fazla olacagi i¢in yiiksek hizlara ¢ikilamamasi, performansi
etkilemistir. Tandem, iyi performans gosterse de agir siif i¢in uygundur. Tek ana rotor, daha basit ve
uygulanabilir olmasiyla 6ne ¢ikmustir.

Tek ana rotorlu konfigiirasyon secildigi i¢in, antitork sistemi se¢imi yapilmistir.
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Antitork Sistemi
Antitork sistemi i¢in yapilan getiri-gotiirii kiyaslamasi sonucu konvansiyonel kuyruk rotoru
secilmistir.

Tablo 12- Antitork Sistemi Segimi

Tasarima Yon Veren Parametreler Etki Katsayisi (K) Konvansiyonel Fenestron Notar
Agirhk
Uretilebilirlik
Uretim Maliyeti

Guriltt Emisyonu
Guvenlik
Performans
Toplam

Notar, yaygin kullanilmamasi sebebi ile biiyiik maliyet gerektirir. Fenestronda, rotordaki daha
az gii¢ ihtiyacindan dolay1 performansi yiiksek olsa da fazladan kanal ve pargalar oldugu icin agirlig
yiiksek ve tiretimi zordur. Konvansiyonel kuyruk rotorunun iiretim kolayligi en biiyiik avantajidir.
Disarida olmasi, giivenliginin ve giiriiltli emisyonunun daha kotii olmasinin sebebidir. Bu sebeple
konvansiyonel kuyruk rotoru secilmistir.

6.1.2.2 Ana Rotor Gobegi Konfigiirasyonu

Hub konfigiirasyonu seciminde getiri-gotiirii kiyaslamasi yapilmistir. Tam menteseli rotorda
flap, baska kuvvetleri (lag) indiikledigi i¢in rezonansa sebep olabilir. Bu sorunu ¢6zmek i¢in ek yapilar
gerekir. Bu yiizden yap1 ve kontrol sistemi karmasiktir. Ayrica aerodinamik olarak iyi degildir. Ancak
en dnemli iyi 6zelligi ¢ok yonlii olmasidir. Farkli agirlik ve boyutlara uygulanmasi kolaydir. Mentesesiz
tasarimda, flap ve lag menteseleri yoktur; ancak ‘feathering” menteseleri vardir. Bu sayede yap1 daha
basittir, ve moment palden direkt hub ve masta gectigi i¢in kontrol cevabi hizlidir. Ancak titresimi
oldukga fazla, iiretimi zordur. Ayrica tasarlanan helikopter farkli gorevlerde kullanilabilmelidir.
Mentesesiz yapida ani degisimler ve tasarim degerlerinin disinda kullanilmasi, yliksek moment ve
gerilim yaratir [11]. Yataksiz yapida ise mentesesizden ek olarak ‘feathering’ mentesesi de yoktur. Yap1
basit olsa da tiretim oldukga karmasiktir [12]. Bu sebeplerle tam menteseli konfigiirasyon se¢ilmistir.
Tablodaki giivenlik, farkli gorevlerdeki performansi; performans, aerodinamik olarak; konfor ise kabin
icindeki titregim i¢in kullanilmistir.

Tablo 13- Hub Se¢imi

Tasarima Yon Veren Parametreler Etki Katsayisi (K) Tam Menteseli Mentesesiz Yataksiz

Agirhk 17 3
Uretilebilirlik 4,615384615 5 2 1
Uretim Maliyeti 9,230769231 5 2 1
Konfor 1,538461538 4 2 1
Givenlik 13,84615385 5 3 1
Performans 12,30769231 2 3 4
Toplam 152,6923077 | 135,30769 | 146,15

6.1.2.3 itki Sistemi

Daha ileriki kisimlarda bahsedilecek olan gorev profillerinin performans analizleri sonucunda
en kritik gorev profilinin askeri tasima oldugu belirlenmistir. Buna gore, 2000 m irtifada tam yiikle aski
ucusu yapabilecek ve 1000 m’de 300 km seyir hizinin {izerinde kalacak sekilde se¢im yapilmustir.
Kullanilabilecek turbosaft motorlarin agirlik ve 6zgiil yakit tiikketimi (sfc) degerleri karsilastirilmis ve
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Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08 ve General Electric CT7-6 motorlart agirlik ve sfc olarak
digerlerinden iyi gériilmiigtiir. Cift motor kullanilacaktir. Gereken gii¢ ve motorlarin sagladiklar giic
tabloda verilmistir.

Tablo 14- Motor Giicii Kiyaslamasi

Gerekli Toplam Motor Gici

Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08
General Electric CT7-6

Secilen iki motorun 6zellikleri tabloda verilmistir.

Tablo 15- Motorlarin Ozellikleri

Ozgiil Yakit Tiiketimi (sfc) (kg/kWh) Kiitle (kg)
Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08 0,258 254
General Electric CT7-6 0,276 224

Bu iki motor i¢in de optimizasyon dongiisii igerisinde hesaplamalar yapilmistir. Optimizasyon
sonucunda Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08 motoru se¢ilmistir.

6.1.2.4 Yakit Sistemi ve Tipi

Helikopterdeki yakit tanklar1 tasarlanirken CS-29 Kriterleri goz oniinde bulundurularak bir
konsept olusturulmustur. Bu kriterlerde belirtildigi iizere; yakit tanki ve alt sistemleri helikopterin
herhangi bir operasyon aninda, sabit hiz ve basingta yakit akisini saglayacak bir pompa diizenegi
eklenmistir (European Union Aviation Safety Agency, 2021).

Bu konseptte yakit tanklarinin drop testlerine, tanka etkiyen yiik faktorlerine karsi dayanikli
olarak karbon-fiberden imal edilmesi planlanmustir. Yakit tanki yerlesiminde siirtinmeyi engelleyici
pedler kullanilmistir ve genlesme icin %2 lik bir pay birakilmistir(CS 29.969). Bunlarin disinda da, yakat
tanklarinin yerlesiminde herhangi bir kaza aninda miirettebat ve yolcularin bulundugu boélgelere
gecmesini engelleyecek bir astar se¢ilmistir.

Yakit tankinda, acil durum veya yangin durumunda motora yakit akisini tamamen durdurmak
icin bir kapatma valfi bulunmaktadir. Ayrica; ihtiya¢ aninda fazla yakitin bosaltilmasi i¢in yakit bosaltim
sistemi, soguk havalarda yakit i¢erisindeki donmus suyu ¢ézmek icin karbiirator, yakit igerisindeki tortu
ve birikintileri tutan bir yakit filtresi bulunmaktadir.

Yakit tanklari yerlesimi sirasinda, tanklar CG g¢evresinde tutularak yakit degisiminin
helikopterin kontrol karakteristiginin etkilememesi amaglanmistir. Boylece helikopter daha stabil ve
konforlu bir ugus saglamasi oncelik olarak alinmstir.

Daha uzun siireli veya mesafeli gorevleri yerine getirebilmek icin helikopterde ek yakit tanklari
secenekleri bulunmaktadir. Eger kabindeki alani azaltmak istenmezse helikopterin dis yiizeyine,
aerodinamige c¢ok zarar vermeyecek sekilde ek yakit tanklari eklenebildigi gibi, kabin i¢i de
cklenebilmektedir. Boylece helikopterin arama-kurtarma gorevlerinin daha da genisletilmesi
amaglanmustir.

Yakat tipleri arasinda bazi farklar bulunur ve yakit tipi operasyon sartlarina gore secilebilir.
Orduda kullanilan yakitlara baktigimizda JP-5 ve JP-8’in &ne ciktigim  goriiriiz.  ikisi
arasindaki temel fark ise JP-5’in JP-8’¢ kiyasla daha yiiksek parlama noktasina sahip
olmasidir. Bu sayede yangindan kac¢inmayr saglar. Tasarlanacak olan helikopterin ana
pazarinin Asya oldugu g6z 6niine alinmig ve parlama sicakligr yiiksek olan JP-5 se¢ilmistir.
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6.1.2.5 Transmisyon Sistemi

Tasarim asamasina gegmeden detayl: bir literatiir taramasi yapildi ve en uygun ana disli kutusu
ve kuyruk disli kutusu tasarlanmasi planlandi. Transmisyon sistemlerinin giris ve ¢ikis degerleri, motor
ve pallerin hiz degerlerine baglidir. Bu sebeple rediiksiyon oranimiz en bagtan belirlidir. Bu yiizden
tasarim ¢aligmalari bu oranin transmisyon bilesenleri arasinda bolistiiriilerek en hafif konfigiirasyonun
yapilmast seklinde olmustur [13].

TAIL ROTOR
MAIN ROTOR GEARBOX~.
SHAFT e

MAIN /
GEARBOX~,

D <
BIVED < TAIL ROTOR

DRIVE SHAFTING

Sekil 7- Transmisyon Sistemi Taslak Gériiniimdi

Ana Rotor Disli Kutusu ve Kuyruk Rotoru Disli Kutusu

Ana disli kutusunun 6zgiil agirligi literatiirde 0,30-0,50 Ib/hp degerleri degisiklik gostermektedir.
Toplam transmisyon sisteminin 6zgiil agirlig: ise 0,40-0,60 1b/hp arasindadir. Tasarlanan helikopterde
disliler aras1 rediiksiyon orani diisiik tutulmus, en biiyiik rediiksiyon planet disliyle gerceklestirilmistir.

Sekil 8- Ana Rotor Disli Kutusu

Bu bilgiler gbz 6niline alinarak motorlardan 20900 dev/dk olarak alinan devir, ana rotor digli
kutusu yardimiyla ana rotor pallerine 245 dev/dk ve kuyruk rotor pallerine de 1356 dev/dk olarak
indirgenmistir. Bu hesaplamalar yapilirken dis dibi kirilmasi ve pitting aginmasi kriterleri géz oniinde
bulundurulmustur. Gergeke¢i degerlere daha yakin sonuglar elde etmek amaciyla KissSoft ve KissSys
programlarindan faydalanilmistir. Ayrica ana rotor disli kutusunda; daha diisiik yogunluga sahip,
sicaklik dayanimi yiiksek, korozyon rezistansi bulunan paslanmaz ¢elik kaplama kullanildi. Ciinki disgli
kutusu kaplamalari, toplam transmisyon agirliginin biiyiik bir bolimiini (%20 ila %60) kapsamaktadir
[13]. Bu se¢imler baz alinarak yapilan agirlik kestiriminde helikopterin disli kutularinin agirligi 796 1b
transmisyonun total agirligi ise 910 1b olarak hesaplanmustir.

6.1.2.6 Inis Takim

Helikopterler i¢in inis takimlarim1 kizak ve tekerlek tipi olarak iki ana basliga ayirabiliriz.
Tasarimimiz igin tekerlek tipi geri ¢ekilebilir dnden tekerlekli (nose gesar) inis takimi se¢ilmistir. Kizak
tipine gore agirlik ve maliyet agisindan daha dezavantajli durumda olsa da ileri ugus sirasinda daha az
parazit siriikkleme yaratmasi sebebiyle yakit agirligi, maliyet ve ileri ugus performansini
iyilestirmektedir. Ek olarak yerde isletim kolayligi da saglamaktadir. Tipi segilen inig takiminin
konumu, tasidig1 yiikler, tekerlek ve payanda (strut) boyutlari raporun 6.2.1.6 kisminda hesaplanmistir.
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6.1.2.7 Kuyruk Dengeleyiciler

Kuyruk takimi, diisey ve yatay dengeleyicilerden olusmaktadir. Yatay dengeleyiciler, 6ne monte
edilmis, arkaya monte edilmis ve T kuyruk konfigiirasyonlar1 olmak iizere 3 baslikta incelenmistir.
Arkaya monte edilmis yatay dengeleyiciler moment kolunu arttirdigi i¢in alternatiflerine goére daha
diistik ylizey alaninda ve agirlikta retilebilir. Ayrica arkaya monte edilen dengeleyiciler direkt olarak
kuyruk konisine baglandig1 i¢in yapisal agidan avantajlidir. Konumu sebebiyle aski ugusunda ana rotor
akis izinde kalmamaktadir. Dolayisiyla siirekli olarak asagi yonlii bir kuvvete maruz kalmamaktadir.
Ancak aski ucusu ve ileri ucus arasinda gecis yapildiginda ana rotor akis izine girilip ¢ikilmaktadir. Bu
durum yunuslama ekseninde ani tepkilere neden olmaktadir. Ayrica yatay dengeleyicinin verimini
diisiirmektedir. Performans ve kontrol agisindan dezavantajlari olsa da agirlik, tiretilebilirlik ve iiretim
maliyetinde alternatiflerine gore daha avantajli oldugu icin yatay dengeleyici olarak “arkaya monte”
konfigilirasyonunda karar kilinmigtir. Bu se¢im asamasinda, siklikla aski ugusu igeren gorev profilleri de
g6z oniinde bulundurulmustur. Karar i¢in olusturulan se¢im matrisi agagidaki gibidir.

Tablo 16- Kuyruk Dengeleyiciler Se¢im Matrisi

Katsay1 One Monte Arkaya Monte T kuyruk
Agirhk 16.92308 2 5 1
Uretilebilirik 4.615385 4 5 1
Uretim maliyeti 9.2307 5 5 3
Performans 12.30769 3 3 5
Toplam 135.38427 190.768895 110.769015

Diisey dengeleyici kuyruk rotorunun verimini diisiirse de hem kuyruk konisine direkt baglandig:
hem de moment kolunu arttirdig i¢in en arkada konumlandirilmistir.

6.1.2.8 Hava Alhgi-Egzoz

Hava alig1r se¢imi yapilirken flush,statik ve pitot tipi olmak ilizere 3 tip temel hava aligi
konfigilirasyonu gz 6niinde bulundurulmustur.

Tasarlanan helikopterin orta sinifa gore gorece agir olmasi ve yiiksek performans isteyen gorev
profillerini gerceklestirmesi motora giden havanin diizgiin olmasint mithim kilmaktadir. Ayrica
tasarlanan helikopter g¢esitli gorev profillerini gergeklestirdigi i¢in kabin hacmi olduk¢a 6nemlidir. Her
ne kadar agirlik ve bakim maliyeti dezavantaji olsa da giivenligi artiritlmig havay: direk karsidan alan
pitot tipi hava aliginin kullanimi hem performans hem de kabin hacmi agisindan tasarlanan helikopter
tipi ve belirlenen gorev profillerinde en iyi segenek olarak kalmaktadir. Iki motor i¢in de ayr1 ayr1 pitot
tipi hava alig1 se¢imi yapilmigtir. Hava aliklart motor kaplamasinin sag ve sol taraflarinda hemen
motorun oniinde olacak sekilde, kaplama ile biitiinlesik bir sekilde tasarlanmistir. Béylece hem motora
gelen akis diizgiin olacak hem de hava alig1 sebebiyle helikopter kesit alan1 ¢ok artmayacaktir

Egzoz tasariminda egzoz borusunun ¢ikis yonii giivenlik ve performans acgisindan 6nemlidir.
Egzozdan ¢ikan sicak gazlarin govdeye yakin olarak havaya salinmasi govde malzemesine zarar
verebilir. Bu sebeple egzoz borusu konfigiirasyonun gévdeden uzaklasacak sekilde yanlara agilmasi
uygun gorilmiistiir. Motorlar gévdenin sag ve sol iist yaninda bulundugu i¢in egzozun yanlara agilt
olarak yerlestirmek kesit alanim artiracaktir. Bu sebeple egzoz borularinin yanlara dogru olan agisinin
diisiik tutulmasina karar verilmistir.

6.1.2.9 Aviyonik

Helikopterde kritik sistemlerin ve bilesenlerin durumunu kaydederek ariza ve bozulmayi
operasyonel glivenlik anlaminda bir tehlike yaratmadan tespit etmeye yardimci olan ve bilesenlerin
kullanim siiresini takip eden Saglik ve Kullanim Sistemi (HUMS: Health and Usage Monitoring)
kullanimi diistintilmiistiir. EASA sertifikasyon kurallarina gore 2016°dan sonra iiretilen ve 3175 kg’dan
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daha fazla kalkis agirligina sahip ticari hava tasimaciligi i¢in kullanilacak helikopterlerde Ugus Veri
Kaydedici (FDR: Flight Data Recorder) ve Kokpit Ses Kaydedici (CVR: Cockpit Voice Recorder)
kullaninmi zorunlu oldugundan secilmistir. Ozellikle ambulans helikopter kullaniminda 6nem arz eden
Helikopter Arazi Farkindalik Ve Uyar Sistemi (HTAWS: Helicopter Terrains Avoidance Warning
System) kullanilmasi diisiiniilmiistiir. Bu sistem, veritabaninda kayitli olan arazi yiikseklikleri ve tehlike
arz edebilecek nesnelerin yiikseklikleri ve lokasyonlar1 ile helikopterin gercek zamanli olarak
hesaplanan 3 boyutlu hizini ve konumunu karsilastirarak tehlike durumunda uyarmaktadir. Trafik Arazi
Carpisma Onleme Sistemi II (TCAS: Traffic and Collision Avoidance System) hava tasitlarinda
transponder adi verilen bir ¢esit radar1 kullanarak pilotlara, diger hava araglari ile carpismay1 dnlemek
icin "yiiksel" veya "algal" gibi ikazlar veren bir sistemdir. Yangin sondiirme durumlarinda ¢ok sayida
helikopter kullanildig1 igin bu sistemin kullanilmasinin faydali olacag diisiiniilmiistiir. Suya batma veya
dumanli ortam tespit edildiginde miirettebat ve yolcu acil ¢ikislarini net bir sekilde aydinlatan Helikopter
Acil Cikis Aydinlatma Sistemi (HEEL: Helicopter Emergency Exit Light System) kullanimina yer
verilmistir. Uydu Haberlesme Sistemi (SatCom: Satellite Communication) bir hava aracinin, yer radari
ve Cok Yiiksek Frekans (VHF) istasyonlarinin kapsama alani digindayken, hava trafik kontroli ve
havayolu operasyon merkezi ile uydu araciligiyla iletisim kurmasini saglayan ses ve veri hizmetini ifade
eder. Helikopterlerde siklikla kullanilan HF telsiz sistemleri HF'nin kisa menzilli yapis1 ve diinyanin
cografi konumu nedeniyle siirekli iletisim saglayamamasindan dolay1 bu sisteme ihtiyag duyulmaktadir.
Ozellikle offshore operasyonlarinda énem arz etmektedir ve Asya Pasifik bolgesindeki helikopterlerde
mevcut oldugu bilinmektedir. Helikopterin diismesi durumunda arama kurtarmaya yardimei olmak igin
Otomatik Olarak Acilabilen Acil Durum Konum Belirleme Vericisi (ADELT: Automatically
Deployable Emergency Locator Transmitter for Helicopters) kullanimina karar verilmistir. Hava
aracinin kendi konumunu uydu navigasyonu veya diger sensorler araciligiyla belirleyip bunlar
periyodik olarak yayinlayarak izlenmesini saglayan bir gézetim teknolojisi olan Otomatik Bagimli
Gozetim Yayim (ADS-B OUT: Automatic Dependent Surveillance-Broadcast) sistemi kullanilmasi
diisiiniilmiistiir. Fiize ikaz Sistemi (Missile Warning System) helikoptere gelen fiizeyi haber vererek
helikopterin uygun manevrayla kaginmasini saglamaktadir. Radar ikaz Alic1 Sistemi (Radar Warning
Receiver) ise helikopterin diigman radarina yakalanip yakalanmadigini haber vermektedir. Bu iki sistem
askeri tasimada 6nem arz ettiginden kullamimlari gerekli goriilmiistiir. Gece goriisiinii saglayan ileri
Gortislii Kizilotesi Radar (Forward Looking Infrared Radar) helikopterin her durumdaki kullanimi igin
gerekli gorlilmiistiir. Hafif Havadan Kurtarma Sistemi (LARS: Lightweight Airborne Recovery System)
sayesinde yerdeki birliklerin GPS ile nerede olduklarinin takibi yapilarak kurtarilmasi saglanmaktadir.
Hava Radar1 (Color Weather Radar) ile firtinalar1 tespit ederek ucusu tehlikeye sokabilecek havada
uculmasini engellediginden kullanilmasi diigiinilmistiir.

6.1.2.10 Kontrol Sistemi

Helikopterin kontrol sistemi olarak fly-by-wire (FBW) sisteminden daha hafif, boyutlar1 daha
kii¢iik ve daha genis bant genisligi bulunan fly-by-light (FBL) sistemi tercih edilmistir [13]. Bu son
teknolojik sistem, kendiliginden elektromanyetige kars1 direnglidir. Bu 0&zelliginden otiird,
elektromanyetik girisim (EMI) ve yiiksek etkili elektromanyetik alan (HIRF) etkilerinden korumak igin
kaplama yapilmasina gerek yoktur. Bdylece ek olarak yine agirliktan kazanim yapilmasini saglar. Ayrica
farkli sistemlerin sinyallerini tek bir kablo igerisinde gonderdigi i¢in tasarimin karmasikligini da
diisirmistiir [15].

6.1.2.11 Govde Yapisi

Govde yapist igin kafes, monokok ve yari-monokok segenekleri incelenmis; fail-safe tasarim
olmasi1 i¢in, yiik gecen birden ¢ok yol olan (multiple load path) yari-monokok yapi segilmistir.
Kaplamalar, bulkhead ve frame’lere ek olarak boyuna giiglendirme elemani stringer da igerir.
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6.1.2.12 Malzeme

Farkli boliimlerde farkli gereksinimler oldugu i¢in metal-kompozit hibrit tasarim seg¢ilmistir.
Getiri- gotiirti kiyaslamasi ile karar verilmistir.
Tastyict Elemanlar
Govdede tasiyict elemanlar bulkhead, frame ve stringer’lardir.

Tablo 17- Tasiyici Malzeme Segimi

Tasarima Yon Veren Parametreler Etki Katsayisi (K) Kompozit Aliminyum Celik

Agirhk 17 3 1

Uretim Maliyeti 9,230769231 2 4 5

Bakim ve Operasyon Maliyeti 10,76923077 4 3 2
Uretilebilirlik 4,615384615 2 5 4
Guvenlik 13,84615385 2 4 5

Toplam 183,0769 198,46154 172

Tastyici elemanlarin malzeme se¢iminde mukavim olmasi énemlidir. Kompozit malzemeler
her yonde ayni dayanimi gostermezler; delaminasyona ugrayabilirler. Celik ise agir ve sekil vermek
zordur. Aliiminyumun Elastisite modiilii ¢elikten diisiik olsa da, yogunlugu daha diisiik olmas1 ve akma
mukavemeti yliksek olmasi sebebi ile secilmistir. Kuyruk devamli egilme momenti altinda oldugu i¢in
buradaki tastyicilar da aliminyumdur.

Govde Yiizeyi

Farkl1 gorevlerde kullanilmak iizere tasarim yapilmistir. B6lgede degisken hava kosullari goriiliir. Deniz
tistlinde gdvdenin alt yiizeyinde su carpabilir, korozyona karsi direngli olmalidir. Ayrica saglam
olmalidir. Metaller korozyona kars1 ek bir kompozit kaplama gerektirir. Bu sebeple govde yiizeyi igin
fiberlerin yerlesim dogrultusunda yeterli saglamligi gosteren, ayni zamanda hafif olan kompozit
malzeme secilmistir [16].

Kompozit honeycomb yap1, yiikiin tek noktada toplanmasini engeller, titresim azaltimi ve bu
sayede giirtiltiiniin kabin i¢ine geg¢isini engeller. Bu, arama kurtarma operasyonunda hasta taginmasi igin
onemlidir. Honeycomb yapinin kaplamasinda akimi ileterek simsekten koruma saglayan karbon fiber
secilmistir. Bu yap1, aerodinamik basinca dayanacak kadar saglamdir [17]. Kontrol yiizeylerinde de
honycomb kompozit malzeme segilmistir.

Kokpit ve kabin cami i¢in akrilik segilmistir. Akrilik, farkli gérev profillerinde 6nemli olan yiiksek goriis
performansi saglar.

Kuyruk yiizeyinde ise iiretim kolaylig1 saglayan karbon epoksi kompozit malzeme segilmistir [18].

Pal

Paller igin, igi nomex honeycomb; skin ise carbon fiber olan kompozit malzeme segilmistir. Kompozit
malzemelerin fiberlerin yerlesim dogrultular sayesinde iyi olan dinamik 6zellikleri bu se¢imde etkili
olmustur; ¢iinkii pallerde titresim azaltimina dikkat edilmelidir. Ayrica pallerin mukavemeti i¢in spar
webi aliiminyum se¢ilmistir. Rotor gobegi ise titanyum ve kompozit hibrit se¢ilmistir.

Inis Takim

Inis sirasinda inis takimlari dinamik ve statik yiiklere maruz kalir. Bu yiiklere dayanabilecek

mukavemette olmasi i¢in aliiminyum secilir. Ayrica katlanabilir inis takimi segildigi icin, tas
carpmasindan korunma i¢in karbon fiber kapilara ek olarak kevlar katman se¢ilmistir.

6.1.3  Gorev Profillerine Ozel Alt Sistemler ve Sertifikasyon

Tasarimu yapilan helikopter ¢ok gorevli oldugu icin farkli gorevlere gore Ozellestirilmeli ve
goreve hazir hale getirilmelidir. Arama kurtarma, yangin sondiirme, askeri tasimacilik ve denis asiri
gorevler icin kullanilacak ek alt sistemler belirlenmistir.
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Deniz asir1 gorevler

Deniz asir1 gorevler, operasyon siiresinin ¢cogunlugunun su iistiinde ge¢mesi sebebiyle yolcularin ve
miirettebatin olasi denize inis durumlarinda hayatta kalmalarini saglamak i¢in ek ekipmanlar gerektirir.
Bu ekipmanlardan cankurtaran sali distan helikoptere gomiiliidiir. Ayrica igerisinde yer belirlemeyi
saglayan acil durum vericisi, kurtarma gergeklesene kadar yolcu ve miirettebatin ihtiyaci olacak igme
suyu ve erzak barindirmaktadir. Cankurtaran Sali1 3 adet kullanilacaktir ve toplam agirligr 55 kg’dir.
CAA regiilasyonlarina gore deniz sicakligl +10°C altina diistiiglinde ve/veya tahmini kurtarma stiresinin
hayatta kalma siiresini gectigi durumlarda acil durum kiyafeti kullanimi zorunludur. Deniz asiri
gorevlerde ise can yeleklerinin kullanimi ise herdaim gereklidir.Kullanilacak olan acil durum kiyafeti
helikopterde 20 adet bulunacaktir ve toplam agirlig1 11 kg’dir. Bir diger CAA regiilasyonuna gore eger
helikopterde acil durum samandirasi veya solumum ekipmani yoksa yolcular yalnizca kagis
pencerelerinin  yaninda olmalilardir. Bu durum ve kullanicilarin giivenligi g6z Oniine alinarak
tasarimimizda acil durum samandirasi kullanilmis ve bu sayede solunum ekipmani ihtiyact kalmamaistir.
4 adet samandira kullanilacaktir, toplam agirlik 52 kg’dir. Bu tiir ekipmanlarin disinda yolcu ve
mirettebatin gilivenligini arttirmak amaciyla gece uguslarinda c¢ikigi isaret etmek icin gerekli
aydinlatmalar eklenmeli ve suya batma durumunda ¢ikisa ulagsmay1 kolaylastirmak icin kabin i¢inde
tutunma yerleri yapilmahdir. Ayrica yine CAA’ ya gore bir kagis penceresinin en fazla iki yolcu
tarafindan kullanilabilir oldugu g6z 6niine alinmistir.

Arama Kurtarma

Helikopter gorevleri nedeni ile 24 saat operasyon yapabilmelidir. Gece gorevleri i¢in ihtiya¢ duyulan
esyalar ise kizil6tesi kamera, giiclii harici aydinlatma ve arama 1g181dir. Ayrica kokpitteki gostergeler ve
diigmeler pilotun taktig1 gece goriis gozliigi ile uyumlu olmalidir. Kuzl6tesi kamera icin Leonardo’nun
FLIR 111 modeli secilmistir. Bu sistem ile, ormanlik alanda ve suda yapilan arama kurtarma ¢alismalari,
hedef tespiti ve takibi ve yanginla miicadele sirasinda atesleme kaynagini belirlenmesi ¢ok daha
kolaylagir. Kullanilacak modelin takribi agirligi 20 kg’dir.

Suglu takibi, kayip arama ve gece operasyonlarinda hareket edebilir 151k kaynagi kullanmak nemlidir.
Helikopterde Trakka Systems markasinin TrakkaBeam A800 modeli kullanilacaktir. Askeri
sertifikasyonlardan da gecen bu 151k sistemi, arama kurtarma faaliyetlerinin yami sira askeri
operasyonlarda da kullanilabilmektedir. Parasit siiriiklemeyi en aza indirecek sekilde tasarlanmis olmasi
rakiplerine gore avantaji olan bu modelin agirligi 24 kg’dir.

Arama kurtarma faaaliyetleri esnasinda helikopter farkli cesitlerde ekipmanlarla donatilmalidir. Bu
amagla kullanilan bir ¢ok tiirde ekipman vardir. Gorev profili ve hastanin durumuna goére ekipman
se¢imi yapilir. Kurtarma ekipmanlar1 4 gesit olabilir. Bunlar: kurtarma sapani, kurtarma sedyesi,
kurtarma kosum takimi ve kurtarma sepetidir. Kurtarma kayislari, kazazedenin kurtalilacagi yere
firlatilir, kazazede sapani beline gegirerek yukari ¢ekilir.

Helikopterimizde LITEFLITE marka P/N 600873xx s serisi kurtarma sapani kullanilacaktir.
Kurtarilacak kiginin boyutlarina gore farkl biiytikliikte sapan kullanilabilir. Sapanin rengi goriintirliigii
arttirmak amaciyla turuncudur. Korozyon oOnleyici islem goérmiis paslanmaz c¢elik kullanilmistir.
Kurtarma sapanmin agirligl tasinacak kisinin agirligina bagh olarak 0,8 ila 2,1 kg arasinda
degismektedir Hastaya yar1 oturma pozisyonu saglanir ancak hastada tibbi miidahele gerektirecek bir
yara s0z konusu ise bu pek avantajli degildir. Diger kurtarma ekipmanlar1 kullanilir.

Kurtarma sedyesi yaralinin yatar durumda taginmasina olanak saglar. Hastayr giivenli bir sekilde
tagimak i¢in ilizerinde emniyet kemeri ile birlikte gelir. Rode EA-7A/7B modeli segilmistir. Bu sedye
yanmaz, asinma ve korozyon direngli malzemeden yapilmistir. Sedye birbrine gegen iki pargadan
olusmustur. Bu da sedyenin kullanilmadig1 durumda helikopterde az hacim kaplamasini saglar.

Sedyeler hasta tasinmasinda kullanighidir ancak dis etkenlere agiktir ve hasta yabanci madde ile zarar
gorebilir. Bundan dolayi sedye cantasi kullanilacakitr. Bu sayede hasta tamamen kapali ve korumali bir
sekilde tasinir. Riizgar ve su gibi maddelerden hasta etkilenmez. Ayrica rotor akimimin sedyeyi
dondiirmesini engellemek amaciyla 6zel olarak iiretilmistir. Life Support International StableFlight
modeli kullanilacaktir. Bu modelin agirligi 6,6 kg dir.
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Bir diger ekipman da kurtarma kosum takimidir. Personelin arama kurtarma yapacagi bolgeye hizli ve
giivenli bir sekilde intikal etmesine olanak saglar. Ayrica kurtarma sapanina gore tahliye edilecek kisi
icin de daha giivenlidir. ARS 338 modeli kullanilacaktir. 140 kg’a kadar tasima kapasitesine sahiptir.
Tek parc¢a seklinde tasarlanmigtir. Goriiniirliik amaciyla 6niine ve arkasina yansitici bant dikilmistir. Bu
ekipmanm agirhigr ise 1,5 kg dir.

Yine kurtarma operasyonlarinda kullanilan bir diger ekipman da kurtarma sepetidir. Yaninda esyasi olan
kazazedenin veya bir ¢ok kisiden olusan bir grubun kurtarilmasinda kullanilabilir. Secilen modelin
katlanabilir olmasi kullanilmadig1 zaman helikopter i¢inde yer kaplamadan saklanmasini saglar. Ayrica
paslanmaz ¢elikten imal edilmesi ve bakim ve kullanim 6mrii agisindan avantaj saglar. Lifesaving
systems’in 495-L modeli secilmistir. Tasima kapasitesi yaklasik 272 kg’dir. Sepetin agirligt ise 18
kg’dir.

Askeri Nakliye

Helikopter kargo aglar1 engebeli ortamlarda asili kargo teslimati i¢in tasarlanmistir. Kullanilan model
hem sivil hem askeri kargolar i¢in kullanilabilir agirligr yaklasik 31 kg’dir. Taginan yiikiin baglandigi
ip 45 metre kullanilacaktir agirligi 19 kg’dir. Ayrica ipin ucunda kanca kullanilacaktir bunun da agirlig
12 kg’dir. Tasinan yiik ile kargo kancasi arasinda da kemer ve halat kullanilacaktir bunun agirligi tasidigi
yiikke gore degismektedir. Kullanilan halatin agirhigr takribi 14 kg’dir. Helikopterin tagima siniri
oldugundan dolayi, taginan yiikiin agirliginin bilinmesi gerekmektedir. Helikopter gilicenligi acisindan
tagiman yiikiin agirligini 6lgme sistemi de kullanilmaktadir. Bu sistemin de yaklasik agirligi 2kg’dir.

Yangin

Yangin sondiirme gorevlerinde kullanilan helikopterler disarida tasinan Bambi kovasi veya dahili su
deposunun govde igine takildigi konfigiirasyonlarda kullanilirlar. Bambi kovasi dahili su tankina kiyasla
su ikmali i¢in belirli derinlik gereksinimi duymasi, dis yilikle ugus konusunda tecriibeli pilot ihtiyaci, ek
parazit siiriikleme olusturmasi1 ve yerden belirli bir yiikseklikte u¢may1 gerektirmesi sebebiyle
dezavantajli denebilir. Ancak isterlerimiz ¢ercevesinde tasarimimizda Bambi kovasi kullanimi montajin
hizl1 olmasi, daha hizl sekilde suyla doldurulabilmesi, gérece uygun fiyatli olmasi, daha az bos agirlik
ve ek sistem gerektirmesi sebepleriyle tercih edilmistir. Helikopterimize uygun dis yiik miktar1 ile
BB4453 kodlu bos agirligr 77 kg, tam dolu agirligi 2081 kg olan Bambi kovasi se¢ilmistir. Kovanin
daha hizli dolmasimi saglamak ve diisiik su seviyesinde dahi su ikmali yapabilmek igin elektrik
motoruyla ¢alisan, mevcut kovay1 28 saniye i¢inde doldurabilen 42 kg agirliginda JP 1150 model su
pompasi kullanilmistir. Ayrica bu konfigiirasyon ekipman olarak kargo kancasi, 17.7 kg agirliginda
kurtarma sepeti barindirmaktadir.

Sertifikasyon

Sertifikasyon kurallari i¢in, agirligi 3175 kg’dan fazla olan doner kanatli hava araglari igin olan EASA
CS-29 incelendi. Beecopter i¢in, bu dokiimanin i¢erisinde maksimum agirligt 9072 kg’dan az olan ve
10 taneden fazla yolcu koltugu olan B Kategorisi incelendi. Sertifikasyon kosullart i¢in 6zel olarak
eklenenler; giic hesab1 yaparken montaj ve bleed havasi kaynakli gii¢ kayiplar1 hesaba katildi, acil
durumda suya inis sistemi ve yangin sondiiriicii g6z 6niinde bulunduruldu. Gorevler sirasinda insan
indirip ¢ekmek, bucket tasimak gibi disarida kargo tasimayr gerektiren durumlar oldugu icin, bunu
pilotun hizlica yapmasimi saglayan ‘quick-release system (QRS)’ koyuldu. Deniz agir1 gorevler
bulundugu i¢in, acil durumda kullanilacak yilizdiirme sistemi yerlestirildi.

Acil Cikis

Ana koridor, kabin igerisinde kolay erisimi ve acil ¢ikist saglayabilecek boyutlarda CS-29
standartlarinda verilen sekilde tasarlanmistir. Koridor genisligi, yerden 64 cm yiikseklige kadar 30 cm,
64 cm yukarisinda da 51 cm genisliginde olacaktir. Yine bu standartlarda verilen ve 11-19 yolcu arasi
helikopterler i¢in verilmis olan acil ¢ikis kap1 boyutlar1 1 adet 0.51 m genislikten ve 0.91 m ylikseklikten
biiyiik olacak ve yer seviyesinden baslayacak sekilde Tip IIT olarak belirlenmistir. Kabin i¢i malzemeleri
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standartlarda verilen sekilde yangin durumunda alev yiiksekligi belirli bolmeler i¢in verilen boyu ve
yanma siiresini agmayacak sekilde seg¢ilmistir.

6.1.3.1 Kargo Yiikleme ve Birakma Sistemi

Her bir gorev profili i¢in kargo yiikleme ve birakma sistemleri agagida agiklanmustir.

Yangin Sondiirme:

Bambi kovanin altinda helikopter tarafindan kontrol edilen tahliye vanasi vardir. Kovanin
kendisi, kovanin ve suyun agirligini hidrolik enerjiye doniistiiren kiiciik bir hidrolik aktiiator sisteminden
asilir. Kova doldugunda, suyun agirlig: bir silindiri tamamen basinglandirir. Pilot diisiirme anahtarina
bastiginda, bir solenoid agilir ve basingli sivi daha sonra ikinci bir silindire hareket ederek pistonunu
yukar1 dogru iter ve kanat valfini agar. Anahtar birakildiginda basing kalkar ve kalan suyun agirlig
altinda vana kapanir. Kapiy1 calistirmak i¢in suyun agirligini kullanmak, pilotun Bambi kova bosalana
kadar birden fazla drop yapmasina olanak tanir. Akt{iatériin yaylari, bos kova yeniden doldurmak i¢in
suya her carptiginda silindiri sifirlar. Helikopter ilgili alanin {izerine geldiginde, ekip asagidaki yangini
sondiirmek veya bastirmak igin suyu serbest birakir. Suyun her salinimina bir damla denir.

Arama Kurtarma:

Halat, kurtarma vingleriyle donatilmis helikoptere iki ayr1 kanca ile ugagin gébegine baglanir.
Daha sonra bir kurtarma gorevlisi halata baglanir ve kazazedeye ulasir. Kazazede de halata baglanir ve
ambulans helikoptere yiiklenir. Sedye (litter) ve kurtarma sedyesi (rescue basket), ving kancasindan
sarkan sedye gorevi goriir. Benzer sekilde, kaldirma sirasinda helikopterin asagi akintisinda sedyenin
donmesini kontrol etmek i¢in yelken benzeri bir kanatgik kullanilabilir. Ayrica, sedye dogrudan
kancadan degil, sekilli bir ugus cubugu iizerindeki ayr1 baglanti noktalarindan asilarak kurulumu
kolaylastirir ve kullanimda daha stabildir. Yan siirgiilii kapilar (sliding doors) veya arka kapakli kapilar
araciligiyla sedyelerin verimli yiiklenmesi, hasta konforunu ve giivenligini kolaylastirir.

Askeri Nakliye:

Calisma sekli nispeten basittir. Birlikler, karabina takili emniyet kemerlerini helikoptere bagli
bir halata baglarlar, bu da onlar1 giivenli bir yiikseklige kaldirir (potansiyel olarak tehlikeli engellerin
tizerinde) ve daha sonra asagida sallanarak ucarlar. Cikarma bolgesinde, birlikler bir sonraki kiginin
yolunu agmak ve temizlemek i¢in 1siya dayanikli eldiven kullanarak hizli halattan inigle birer birer
indirilir.

Acik Deniz Gorev Profili:

Acik deniz gorevlerinde; agik deniz riizgar tiirbini jeneratdrlerini kaldirma, deniz/liman pilot
transferi, petrol ve gaz platformlarina tasima veya elektrik hatti bakimi yapilir. Helikopterin kabinini
tuzlu deniz suyundan korumak i¢in kabin deniz tepsisi (cabin sea tray) kullanilir. Helikopterin her iki
tarafinda da harici ving bulunmaktadir ve personel bu harici ving yardimiyla havada asili kalir.

6.14 Agirhk Merkezi Hesabi

Alt sistemler yerlestirilirken agirlik merkezinin istenen yerde olmasina dikkat gosterilmelidir.
Ana rotor pallerinin irettigi tasima kuvveti, agirlik merkezinin yanlis yerde olmasi durumunda
helikopterin kontrol edilebilirlik veya stabil 6zelligini kaybetmesine neden olabilir. Bu neden yakit
deposu, merkezi agirlik merkezi ile ¢akisacak sekilde koltuklarin altina ve koltuklarin arka tarafina
yerlestirilmistir. Ayrica yakit pompasi yardimiyla ugus boyunca yakitin agirlik merkezinin degismemesi
saglanmistir. Yatay ve dikey stabilizator govdenin en arkasina konmus, kuyruk rotoru da dikey
stabilizatore takilmistir. Ana rotor ve rotor baslig1 gévdenin iizerinde burundan yaklasik 5,5 metre ileriye
yerlestirilmistir. Motor ve motor besigi gévdenin iist kisminda konumlandirilmistir. Motor ve hem ana
hem kuyruk rotor arasinda transmisyon sistemi vardir. Helikopterin ¢ok gorevli olmasi dolayisiyla kabin
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icerisindeki ekipmanlar kolay takilip ¢ikarilabilir ekipmanlardir. Gorev profiline uygun ekipmanlar bu
sekilde kabin igerisinde konumlandirilacaktir.

Tablo 18- Agirlik Dagilimi

Pargalar Agirlik (kg) Xuzakligi(cm)  Zuzakhgi (cm)

Ana Rotor 176.84 647 420
Rotor Basligi 185.94 647 420
Yatay Stabilizator 36.06 1707 218
Dikey Stabilizator 7.98 1707 248
Kuyruk Rotoru 114.65 1707 248
Govde 1527.94 848 219

inis Takimi 200.20 876 15
itki Sistemleri 98.63 747 273
Motor 508.00 637 301
Motor Besigi 83.28 637 301
Yakit 737.00 648 69

Yakit Sistemi 17.00 718 40
Pilot 180.00 187 117

Paral Yuk 2080.00 578 117
Surisg Sistemi 451.60 53 132
Kokpit 15.35 53 132
Enstrimanlar 52.97 193 99
Elektrik ve Hidrolik 68.42 1016 56
Aviyonikler 23.81 917 136
Déseme 90.81 455 45
Uretim Farklihg 26.95 N/A N/A
Klima 53.89 467 209
6736.80 645 169

6.1.5 insan Faktorii Analizi

Sistem ve makinalarin kullanicisi olan insanlarla olan baglantis1 insan faktorii olarak
adlandirilir. insanm antropometrik, ergonomik, fizyolojik, psikolojik yapisinin yani sira gevresel
etmenler ve tasarim kabiliyetleri dahilinde ele alinmasi gereken kapsamli bir konudur. Helikopter
pilotlarinin gérev yiikii ve sorumluluklar diisiiniildiigiinde uguslarin giivenli bir sekilde stirmesi pilotlar
iizerindeki is ylikiinlin azaltilmasiyla gerceklesir. Bu da ancak insan faktoriiniin ele alinmasiyla kullanim
sirasindaki hatalarin azalmasimni ve daha giivenli bir ugus ortaminin saglanmasiyla gergeklesir.
Kokpitteki karmasik isleyis ve uzun ugus siireleri diistiniildiigiinde fly-by-light sisteminin kullanimu,
cesitli kontrolciilerin varligi, yardimci aviyonik sistemlerin varligi, antropometrik verilere dayanan
koltuk tasarimi pilotlarin isini kolaylastiran unsurlardir. Tasarimimiz insanin kapasitesi, ihtiyaclari ve
limitleri diisiiniilerek; mithendislik kabiliyetleri, isterler ve yonetmelikler de goz 6niinde bulundurularak
sekillenmistir.

6.2 Performans Analizleri ve Tasarim Optimizasyonu

Helikopter agirlik hesabi, genel boyutlari, ana rotor 6zellikleri, kuyruk rotor 6zellikleri, nokta
performans analizleri ve tasarim optimizasyonu bu béliimde incelenmektedir.

Hesaplara baglayabilmek i¢in tarihsel verilerden ve Prouty’den yararlanarak bir 6n agirlik
kestirimi yapilmistir [19]. Ardin bu deger kullanilarak ana ve kuyruk rotoru boyutlandirilmis, motor
secimi yapilmistir. Ana rotor, kuyruk rotoru ve motor se¢iminin ardindan transmisyon sistemi
tasarlanmis ve sistemin gii¢ kayiplari elde edilmistir. Tiim bu hesaplardan sonra helikopterin ¢alisacagi
manevra zarflar i¢in performans ve yakit hesaplart yapilmistir. Agirlik kirilhim degerleri de onceki
hesaplardan elde edilen veriler ile Prouty’nin sundugu yaklasik denklemler kullanilarak elde edilmistir.
Ardindan elde edilen toplam agirlik degeri tekrar dongiiniin basina doniip baslangic agirligi olarak
alinmis ve iglemler iteratif olarak, elde edilen agirlik degeri yakinsayana kadar, yapilmistir.

24



Daha sonra optimizasyon parametreleri ve amag fonksiyonu belirlenmistir. Amag fonksiyonu
nokta performans degerleri, azami kalkis agirligi ve maliyet parametrelerini bir arada optimize edecek
sekilde kurgulanmistir. Amag¢ fonksiyonu MINITAB adli uygulama kullanilarak olusturulmus ve
optimum deger elde edilecek sekilde ¢oziilmiistiir. Bu ¢6ziim sonucu elde edilen optimizasyon
parametreleri bizim tasarim parametrelerimizi olusturmaktadir. Yukarida anlatilan hesaplamalar Sekil
9’daki flowchart iizerinde detayli bir sekilde gosterilmistir.

ANA ROTOR TASARIM PARAMETRELERI

AT

P
l | GEREKLI UG E
P R
F NOKTA TASARIM
ANA ROTOR 0 PERFORMANS DEGISKENLERI*
\ DEVIR/DAKIKA R DEGERLERI **
MOTOR 6zG0L YAKIT M
DEVIR/DAKIKA TOKETIMI
KUYRUK ROTOR — R AMAG FONKSIYONU
DEVIR/DAKIKA, DB KALKIS (MINITAB)
S

AGIRLIGI

GEREKLI GUC

OPTIMIZE
EDILMIS TASARIM
PARAMETRELERI

TABAN FiYATI
—

ARI

KUYRUK ROTOR VERIMLILIGI

- ®>» ULMIT

NiHAI ALT SISTEM

x

YAKIT AGIRLIGI

AGIRLIK DAGILIMI ALT SISTEM AGIRLIK VE

GVSIH INININYNS

*R R, Ny Ny, ¢ ¢, Vy, Vyye Motor KanatProfili 6,,

. X . GOVDE BOYUTLARI
** Azami lleri Ucus Hizi, Azami Ucus Suresi, Azami Menzil
Aski Tavani(HOGE),  Servis Tavani

Sekil 9- Flowchart

6.2.1 1lk Boyutlandirma
6.2.1.1 On Agrihk Kestirimi

Yaklasik agirlik kestirimi yapmak icin tasarim se¢imleri yapilmistir. Agirlik secimi i¢in tasarim
yapmay1 hedefledigimiz orta biiyiik sinif helikopterler bulunmus ve ortalama agirlik degerleri alinmustir.
Ardindan 6z yakit tiiketimi, motor giicii ve agirlik kesri degerleri i¢in Prouty’nin kitabindaki
yaklagimlardan yararlanilmistir [19]. Son olarak da pilot ve faydali yiik agirliklari, helikopter
konfigiirasyonu ve gorev profili belirleme asamalarinda se¢ilmistir. Sekildeki akis semasi kullanilarak
ise yaklasik on agirlik kestirimi yapilmistir.

Yakit agirhigi Faydal yiik

ilk toplam P
L2 motor giicii (Wyakt) (Wiaydali)

agirhk yaklagimi

0z yakit tiiketimi (sfc) Paralryik Agirlik kesri

Gorev siiresi (t) Miirettebat (Wkesir)

Sekil 10- On Adirlik Kestirimi Flowchart
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Yapilan hesaplar sonucunda ilk yaklasik agirlik Tablodaki gibi elde edilmistir.

Tablo 19- ilk Agirlik Déngiisii Yaklasimi ve Sonucu

Baslangic toplam agirlik yaklagmifkg) Motor Giiciifhp) Gorevsiresith)  Sfolkg/kW*h)  Agrilk kesri Faydali yik{kg) Mirettebat (kg)
8020 2139 4 024 05 2080 (16 Techizath Asker) 180 (2 Pilot)

Baslangic danglsti sonu agirlik hesabi(kg)
7625

6.2.1.2 Ana Rotor Boyutlandirilmasi

Helikopterin 6n agirlik kestiriminin ardindan, ana rotor boyutlandirmasi igin oncelikle disk
yiiklemesi degeri tarihsel veriler yardimi ile toplam agirliga bagl olarak elde edilmistir. Ardindan disk
yiiklemesi ve toplam agirlik kullanilarak pervane yarigapt degeri aski ugusu durumu i¢in momentum
teorisi yardimi ile hesaplanmistir. Maksimum pal ucu Mach sayisi degeri belirlenirken ise tekrar tarihsel
verilerden yararlanilmistir. Tleri ugus hiz1 ¢ok yiiksek olmadig icin bu noktada akustik problemleri de
g0z onilinde bulundurdugumuzda 0.8 M degerinin yeterli oldugu disiiniilmektedir. Ardindan bu deger
kullanilarak aski ugusu durumundaki pal ucu hiz1 degeri hesaplanmustir. Pal sayisi ise tam mafsalli rotor
kafas1 kullanilacagindan ve rakip helikopterlerin genellikle 4 pal kullanmasindan 6&tiirii 4 olarak
belirlenmistir. Ayrica tarihsel verilerden elde edilen yaklagik formiiller yardimu ile de veter uzunlugu
belirlenmistir. Veter uzunlugu katilik oran1 degerinin bulunmasinda kullanilmstir. Pal ucu hiz1 ve rotor
yarigapt degerleri kullanilarak RPM degeri bulunmustur. Verilen hesaplamalar Sekildeki akis semasi

kullanilarak yapilmstir.
Veter \ Giic Hesabi

lam agirhik

hesab: —
(Wtoplam) Uzunlugu (c) (kw)
Rotor
Yaricapi (R) I

Disk yiklemesi
(DL)

— Dakikadaki Moreartting
doénls e — isi
sayisi teoris!
(RPM)

Seyir Hizi (Vseyir)

Pal ucu maksimum
Mach sayis: (Mdd)
Sekil 11- Ana Rotor Boyutlandirilmasi Flowchart

Pal ug hizi
— < ——

(Vug)

Yukarida belirlenen dongii ve tarihsel verilerden elde edilen yaklagimlar kullanilarak, ana rotor
boyutlar1 elde edilmistir. Bu veriler yapilan optimizasyon dongiisii i¢erisine tasarim parametreleri igin
sinirlar1 ve baglangi¢ degerlerini vermek i¢in kullanilmigtir. Ayrica, pal sivrilme orani, pal burulma orani
ve kanat profili se¢imi de optimizasyon dongiisii i¢erisinde yapilmistir. Yapilan hesaplar sonucunda elde
edilen ana rotor ozellikleri tabloda verilmistir.

Tablo 20- Optimizasyon Sonucu Ana Rotor Ozellikleri

PalU
Kok Kesim Disk atteu Pal Ucu

Mach S
Mesafesinin Pal  Yuklemesi A \ETREIH]

(m) Yarigapina orani  (N/mA2) (Aski (ileri Ugusta)
el Ugusunda) B

9,00 0,20 259,85 0,55 0,79 197,00 3,00 -11,00 1,00 0,37 Sc2110  NACARC5-10

m Pal sayisi Buruima  Sivrilme Veter (m) Airfoil Airfoil (%0,9-1)
(1/dk) i agist orani (%0-0,9) i

Pal yarigapi
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6.2.1.3 Kuyruk Rotoru Boyutlandirilmasi

Kuyruk yarigap degeri belirlenirken Prouty’nin kitabindan yararlamilmistir. Bunun igin
Prouty’nin kitabindaki grafikteki yaklasik formiil kullanilir. Bu formiil ana rotor disk yiiklemesi ve ana
rotor yarigap degerlerini kullanilarak kuyruk rotor yarigapinin elde edilmesinde kullanilir. Maksimum
pal ucu hizlan ise ana rotor ile ayni sekilde maksimum mach sayisi 0.8 M segilerek hesaplanmustir.
Veter uzunlugu ise istatistiki veriler kullanilarak hesaplanmistir. Pal sayis1 da benzer helikopterlerden
yola ¢ikarak 3 olarak se¢ilmistir. Verilen hesaplamalar Sekildeki akis semasi kullanilarak yapilmustir.

-
()
e ————————

Kuyruk rotor gerekli
itki (N)

Kuyruk Rotor Giicii

(kW)
1

Dakikadaki
dénis SN Momentum teorisi
sayis|
(RPM)

Kuyruk rotor
Yaricapi (Rt)

Seyir Hizi (Vseyir)

Pal ucu maksimum
Mach sayisi (Mdd)

Pal ug hizi

e

(Vug)

Sekil 12- Kuyruk Rotoru Boyutlandirilmasi Flowchart

Yukarida belirlenen dongii ve tarihsel verilerden elde edilen yaklagimlar kullanilarak, kuyruk
rotor boyutlar1 elde edilmistir. Bu veriler yapilan optimizasyon dongiisii igerisine tasarim parametreleri
icin sinirlar1 ve baslangic degerlerini vermek icin kullanilmigtir. Yapilan optimizasyon hesaplari
sonucunda elde edilen kuyruk rotor 6zellikleri tabloda verilmistir.

Tablo 21- Optimizasyon Sonucu Kuyruk Rotoru Ozellikleri

Pal
Kbk Kesim Disk alllen bl Ueu
Pal Mach Sayisi
Mach Sayisi

arigapi(m Aski )
yariapi(m) ( (lleri Ugusta)
Ugusunda)

1,70 0,20 893,00 0,53 0,78 1011,00 2,00 0,00 1,00 0,19  Naca0012

pm Pal sayis i) Sl Veter (m) Airfoil
ISI | |
(1/dk) v acisi orani

Mesafesinin Pal  Yiklemesi
Yarigapina orani (N/mA2)

6.2.1.4 Govde Boyutlandirilmasi

Tasarlanan gévdenin genel boyutlandirilmasi igin ilk etapta literatiirden, ana rotor ve kuyruk
rotor boyutlarindan faydalanilmistir. Ardindan helikopter isterlerine gore yapilan kabin i¢i tasarimlar ve
alt sistem yerlesimleri kullanilarak gévde boyutlar1 son haline getirilmistir.

Tablo 22- Gévde Boyutlari

Yerden Ana . . " inis Takimi _ Ana Rotor Pal Ucundan Ana Rotor Kuyruk

Govde Yuksekligi . . ;
Rotora Kadar (m) Yerden Yuksekligi Kuyruk Rotor Ucuna Rotoru Merkezleri
Yukseklik (m) Mesafe (m) Arasi Mesafe (m)
17,4 4,2 2 0,4 3,2 21,4 10,9

Govde Uzunlugu

(m)

6.2.1.5 Inis Takini Boyutlandirilmasi

Tasarimimiz i¢in tekerlek tipi geri gekilebilir 6nden tekerlekli olarak secilen inis takiminin
konumu, tasidig1 yiikler, tekerlek ve payanda (strut) boyutlari hesaplanmustir. Referans [20]" de
sOylendigi gibi devrilme (overturn) acist 60°’yi gegmeyecek, dnden goriiniste agirlik merkezinin burun
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ve ana tekerlek arasindaki a¢i 30°” den az olmayacak sekilde inis takimi konumlandirilmistir.
Konumlandirmanin sonucunda ana tekerlerin toplam agirhigin %89 i burun tekerinin ise %11’ ini
kargiladig goriilmiistiir. Fazla yiikkleme durumlari da diisiiniilerek maksimum kalkis agirliginin %25
fazlastyla ana tekerler toplam 7542,92 kg statik ylik tagiyabilmektedirler. Ana ve burun tekerlegine gelen
yiikler ve EASA tarafindan yaymlanan ETSO hava araci teker standartlarindaki helikopterler icin
yazilanlar g6z Oniine alindiginda teker boyutlar1 belirlenmistir. Oleo-pndmatik payanda seciminin
ardindan 10 m/s maksimum diisey inis hiz1 i¢in payanda vurus (stroke) miktar1 Referans [21]” den elde
edilmis ve statik durumdayken Referans [20]” de tavsiye edildigi %83 olarak almmmustir. Tam agik
durumda amortisoriin boyu piston ¢api, vurus (stroke) uzunlugu ve uglardaki pay miktarlar1 géz oniine
alinarak yine Referans [20]” e gore bulunmustur.

Tablo 23- inis Takimi Boyutlar

Maksimum Boyutlar Payanda
Statik Yuk (kg) (ingXing) Boyutu (ing)

Burun Tekeri 1403,33 14.5x 5.5 4,72 15,8 2,23

Vurus miktari Payanda Capi

(ing)

Ana Tekerler 7542,92 17.5 X 5.75 4,43 15,10 5,16

4— 05m
—$ @~ 0,8m AL
p St
FWD  AFT P
1,7m CG. CG. G -
| ) P
4,8m @

Sekil 13- Inis Takimlari Konumlari

6.2.1.6 Kokpit Boyutlandirilmasi

Kokpit boyutlari igerisine 2 pilotun ve aviyonik sistemlerin sigabilecegi, gerekli standartlara
uyum saglayacak sekilde, antropometrik veriler goz oniinde bulundurularak ve gdvde boyutlar ile
arasinda uyumluluk olacak sekilde tasarlanmistir.

Yapilan arastirmalar sonucunda pilotlarin antropometrik verilerine ulasilmig ve tasarim
gerceklestirilmistir. Bu veriler arasinda goz yiiksekligi, otururken dirsek yiiksekligi, sirt yiiksekligi,
omuz genisligi, kalca genisligi gibi veriler; kokpit ve pilot koltugu boyutlarinin belirlenmesinde etkili
olmustur. Helikopter kontrolii biiylik 6lglide pilot yetenegine bagli oldugu igin tasarimda pilotun
kullanim sirasindaki konforuna 6nem verilmistir. Kontrol panellerine, konsola, ayak pedallarina erigim
ve optimum gorilis acilar diisiiniilerek ergonomik bir tasarim elde edilmistir. Bu tasarimin boyutlar
sekilde gosterilmistir. Kokpit camlar1 Amerikan askeri standartlarinca belirlenen minimum gerekli pilot
goriis acilart baz alinarak dizayn edilmistir. Bu olgiiler tabloda listelenmistir. Azimut agisi pilot direkt
olarak karsiya baktigi durumda 0°dir.
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Tablo 24- Azimut Agisina Gére Gerekli Minimum Pilot Gériis Alani

Azimut acis1 Dikey eksende gereken goriis acilar

0 25° agag1, 70° yukan
20 25° agag1, 70° yukari
30 30° asag1, 70° yukan
90 50° asag1, 70° yukan
135 34° agag1, 75° yukari

Sekil 14- Kokpit Boyutlari

Kokpit kontrolleri, CS-29 standartlarinda verilen sekilde, 1.57 m ila 1.8 m boylar1 arasindaki pilotlar
icin her bir kontroliin tam ve kisitlanmadan hareketini saglayacak sekilde yerlestirilmistir.

6.2.1.7 Dengeleyicilerin Boyutlandirilmasi

Asagidaki formiiller SI birim sisteminden olup Khromov ve Rand’in “Helicopter Sizing by
Statistics” makalesinden alinmstir.

Ayt = 0.4247 = W00'327
Cyt = 01605 * D%g45

Kuyruk rotoru capt 3.4 metre iken toplam agirlik 6736 kg’dir. Yukaridaki istatistiki
formiillerden yararlanarak yatay dengeleyicinin moment kolu ve diisey dengeleyicinin veter uzunlugu
hesaplanmustir.

ayr =759m && cyr=1.358m

Dikey kuyrugun yiizey alani i¢in Ek-1’de olan alinan kuyruk rotoru katilik orani ile diisey
dengeleyici yiizey alami arasinda iligki kuran grafik kullanilmistir. Her ne kadar toplam agirlik
optimizasyon sonucunda azaltilsa da giivenli tarafta kalma istegi ve kuyruk rotor ¢apinin artmasi
sebebiyle ilk tasarimda elde edilen diisey dengeleyici alani 1.5 giivenlik faktorii ile ¢arpilarak 2.7872
m? olarak elde edilmistir. Diisey dengeleyici ortalama veter uzunlugu 1.358 m oldugu icin diisey
dengeleyici kanat agikligi 2.0524 m olarak hesaplanmistir. Referans [22]’de bulunan diisey
dengeleyicilerin u¢ ve kok veter uzunlugu oranlarinin ortalamasi alinmig ve ilk yaklagim olarak bu
ortalama ile diisey dengeleyici tasarimi gergeklestirilmistir. Diisey dengeleyici ug¢ ve kok veter orani
ortalamas1 1.7750 hesaplandig1 i¢in diisey dengeleyicinin ug¢ veter uzunlugu 0.9787 m, kok veter
uzunlugu ise 1.7373 m olarak belirlenmistir. Yatay dengeleyicinin aciklik oram1 benzer
helikopterdekilerine yakin olarak 4 kabul edilmistir. Agirlik azalsa da glivenli kisimda kalmak igin yatay
dengeleyicinin alani ilk tasarima gore degistirilmeyip 1.8035 m? olarak tutulmustur. Aciklik oram
kabuliinden kanat agikligi 2.6859 m, veter uzunlugu ise 0.6715 m olarak hesaplanmistir. Tim bu
hesaplamalarin ardindan dengeleyicilerin boyutlandirilmasi asagidaki tabloda 6zetlenmistir.
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Tablo 25- Dengeleyicilerin Boyutlari

Ana Hub Ekseninden Alan
Uzaklik(m) (metrekare)
7.59 1.8035 2.6859 0.6715 0.6715

7.59 2.7872 2.0524 1.7373 0.9787

Kanat Acikligi(m) Kok veter(m) Ug Veter(m)

Yatay Dengeleyici
Dusey Dengeleyici

6.2.2 Performans Analizleri

Performans hesaplarina baglamadan Once helikopterin, optimizasyon sonrasindaki genel
performans 6zeti tabloda verilmistir. Bu degerler, nihai degerlerdir.

Tablo 26- Performans Ozeti

Helikopter Performans Ozeti
Azami Hiz Vi [KIAS]
En iyi menzil hiz1 Vgr [KIAS]
En iyi havada kalis hiz1 Vge [KIAS]

Azami Tirmanma Hiz1 @ Vee [ft/min]
Aski Tavan1 (HOGE) [ft]
Servis Tavani [ft]

Azami Menzil [km]

Azami Havada Kalig Siiresi [h]

Tablo 27- Helikopter Genel Ozellikleri

Azami kalkis agirlig (kg) 6736
Bos Agirlik (kg) 3740
Yakit Kapasitesi (kg) 737
Faydal Yuk Kapasitesi (kg) (10-18 Yolcu) 2080
Helikopter Genel Boyutlari (m) (genislik/uzunluk/yikseklik) 3,2/17,4/4,2
Ana Rotor Yarigapi (m) 9
Ana Rotor Disk Yiklemesi (kg/m”2) 259.85
Ana Rotor Pal Ucu Hizi (m/s) (@Aski Ugusu) 185.76
Ana Rotor Burulma Orani (derece) -11
Ana Rotor Sivrilme Orani 1
Ana Rotor Kanat Profili (%0-85 / %85-100) Sc2110/NACARS5-10 (%0-90 / %90-100)
Kuyruk Rotor Yarigapi (m) 1.7
Kuyruk Rotor Disk Yiklemesi (kg/mA2) 893
Kuyruk Rotor Pal Ucu Hizi (m/s) (@Aski Ugusu) 180
Kuyruk Rotor Burulma Orani 0
Kuyruk Rotor Sivrilme Orani 1
Kuyruk Rotor Kanat Profili NACA0012
Lock Sayisi 3.9
Motor Modeli Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08
Motor Guicl (shp/kW) 2087/1555
Motor Agirligi (kg) 254
Motor Yakit Tuketimi (kg/kW*h) 0.258
Yakit Tipi JP-5
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6.2.2.1 Gii¢ Kayiplar

Gli¢ kayiplari, motorun sagladigi giici etkileyen veya gerekli giicii etkileyen olabilir.
Helikoptere yerlestirilmis motorda bazi kayiplar olur. Bunlar, hava alig1 kanal siirtinmesine bagli basing
kaybindan, hava aliginda pargacik ayirici nedeniyle olusan basing kaybindan, egzoz c¢ikisinda
siirtiinmeyle alakali basing artisindan, egzoz yutulmasiyla hava aliginda sicaklik yiikselmesi ve ‘bleed’
kaynakli (buzlanma onleyici gibi) olabilir. Diger yandan transmisyon sistemi ve digli kutularindan
kaynaklanan gii¢ kayiplar1 vardir [19].

Zorlu kosullarda operasyon yapacak olan pargacik ayirict onemlidir ve bundan kaynakli kayip
fazladir. Sirtiinmeden kaynakli kayip, ileri hiz ile orantilidir ve ileri hiz yiiksektir [11]. Helikoptere
takilmis motor testinde, kurulumdan kaynakli kayiplarin %1 oldugu gériilmiistiir [23]. Egzozda basing
kayb1 hava alig1 ile ayn1 olsa da gii¢ kayb1 daha diistiktiir. ‘Bleed air’ sisteminde %1 akis, %2-4 gii¢
kaybina sebep olur. Segilen motor i¢in maksimum izin verilen akis, %3 tiir [24]. Transmisyon sisteminin
giic kaybi ise asagidaki denklem ile hesaplanmistir.

Power loss per stage = K[Design max. power + Actual power], h.p. [19]

Bunlara gore gii¢ kayb1 yaklagimlari, Tabloda verilmistir.

Tablo 28- Gli¢ Kayiplari

Sebep
iva Aliginda ve Egzozda Strtint

Hava Aliginda Pargacik Ayirici
‘Installation’
Bleed Air
Transmisyon Sistemi

6.2.2.2 Gorev Profillerinin Analizi

Helikopterimiz 4 farkli gorevi icra edebilecek sekilde tasarlanmistir. Bu gorevler yangin arama
kurtarma, deniz asir1 petrol iscisi tasima ve askeri nakliye olmak iizere 4 tanedir. Ara tasarim raporunda
yapilan hesaba gore en yiiksek yakit isteri olan ve agirlig1 en yiiksek helikopter agirligina ihtiyag duyan
gorev askeri tagima gorevi idi. Bu nedenle optimizasyon yapilirken bu gorev iizerinden gidilerek
islemler yapilmistir. Ardindan elde edilen tasarim parametreleri kullanilarak 4 farkli gérev profili igin
tekrar agirlik ve yakit hesabi yapilmistir. Bu hesabin amaci ilk etapta yapilan kabulii dogrulamaktir.
Tahmin ettigimiz gibi eniyileme sonrasinda da askeri nakliye gorevi en yiiksek agirlik isterlerine
sahiptir. Bu nedenle helikopter bu hesaba gore tasarlanmistir.

Tablo 29- Gérev Profillerinin Analizi

Deniz Asiri isgi
Kurtarma Tasima

Arama

Yangin Askeri Nakliye

Toplam Agirlik
Toplam Yakit
Gorev Yakiti

Toplam Menzil

Toplam Havada Kalma Siiresi

Askeri nakliye gérevine gore tasarlanmig olan helikopterin diger gorevleri yaparken isterleri ve
gosterecegi performans degerleri tabloda verilmistir. Buna gore helikopter toplam agirligi 6736 kg
olmaktadir.
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Tablo 30- Askeri Tasimaya Gére Optimize Edilmis Durumda Gérev Profillerinin Analizi

Arama Deniz Asiri Isgi
Yangin sl s Askeri Nakliye
Kurtarma Tasima

Toplam Agirlik

Toplam Yakit
Gorev Yakiti
Toplam Menzil
Toplam Havada Kalma Siiresi

6.2.2.3 CFD Analizi

Alt sistemlerin belirlenmesi sonrasinda her sistemin kaplayacagi alan, kokpit boyutu, tasinacak
yolcu sayisi ve buna gore kabin boyutlari belirlendikten sonra tiim bu sistemleri kapsayacak olan bir dig
govde, tarihsel verilerden yola ¢ikilarak elde edilen ampirik denklemleri ve benzer helikopter boyutlarini
da kullanarak tasarlanmigtir. Cizim tamamlandiktan sonra Pointwise programi araciligiyla ag yapisi
olusturulmustur. Literatiirden edinilen bilgiler neticesinde Spalart Allmaras metodunun helikopter
govde analizinde yeterli ve iyi sonug veren bir metot oldugu 6grenilmis ve analizde kullanilmistir. Bu
metot sinir tabaka etrafindaki meshlerin boyutuna duyarli oldugu icin bu bolgede ve govde yakinlarinda
oldukca kiiciik elemanlar kullanilmistir. Helikopterin sinir kosullarina gore hesaplanan govde
etrafindaki ilk tabaka kalinlig1 y+ degeri 1 alinarak 0,007382 mm olarak bulunmustur. Reynolds sayisi
63,91 - 10° olarak bulunmustur. Asagida verilen tiirbiilansli akista diiz plaka iizerindeki sinir tabaka
kalinlig1 denkleminden faydalanarak sinir tabaka kalinligir 15.55 cm olarak hesaplanmis ve inflation
katman kalinlig1 bunu karsilayacak sekilde ayarlanmustir.

6 0.38

~

x _ (Rey)/s

2000 metrede, ISA+20 kosulunda ve 83.3333 m/s hizda ana rotor, kuyruk rotoru, yatay ve dikey
stabilizatorler katilmadan yapilan govde analizi sonucunda siiriikleme katsayist 0,0886 , siiriikleme
kuvveti ise 2015,36 N olarak bulunmustur. Analiz sonucunda elde edilen basing, hiz konturlari ve akim
cizgileri asagida verilmistir. Buradan, govde arkasindaki akim ayrilmasi, motor bdlmesi arkasindaki
akim ayrilmasi1 ve Oniindeki girdap bolgesi kolaylikla goriilebilir. Detayli HAD sonuglart Ek-2’de
verilmistir.

ANSYS
Corour J noe

Sekil 15- Gévde Uzeri ve Etrafi Basing Dagilimi
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Sordon 1

' 12285

82.140

1A

Sekil 16- Gévde Etrafindaki Akim Cizgileri

Yapilan hesaplamalara kuyruk rotoru, dengeleyiciler ve ana rotor gdbegi siiriiklemelerini de dahil etmek
icin HAD sonucu elde edilen siiriikleme verisi ise 1.5 ile ¢arpilmustir. %35 ana rotor gébegi, %10 kuyruk
rotor gobegi, %5 ise dengeleyiciler igin eklenmistir.

6.2.2.4 Nokta Performans Degerlerinin Hesaplanmasi

Helikopterin aski tavani, azami ileri ugus hizi, servis tavani, azami menzili ve azami havada
kalma siireleri bu kisimda verilmektedir.

Ik yapilan hesaplarda ve ara raporda aski tavani 3500 m c¢ikmis olmasima karsin, yapilan
eniyileme sonrasinda bu deger 5000 metrenin iizerinde olmaktadir. Helikopterin artan irtifa ile birlikte
degisen gii¢ isteri ve motor gii¢ ¢iktis1 Sekil 17°de verilmistir. Grafigin kesigim noktasi olan 5597 m
degeri, aski tavani degeridir.

Aski Tavam
3000
Helikopter Gig isteri
Motor Glg Giktisi
2500 -
2000 -
=
1 597
Qo
1500
1000 -
500 1 1 1 1 1 1 1 1 1 J
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
irtifa

Sekil 17- Aski Tavani
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Bir diger nokta performans degeri olan azami ileri ugus hiz1 i¢in ise 2 kisitimiz vardir. Bunlardan
ilki motor gii¢ sinir1 ve ikincisi ise gerileyen akis bolgesinin palin %50’sini asmamasidir. Yapilan
hesaplarda, ikinci kosuldan gelen hiz degeri daha diisiik olmaktadir. Bu nedenle azami hiz, motor
giiclimiiz yetmesine ragmen aerodinamik kisitlardan otiiri 334 km/saat olarak alinmigtir.

Azami Ugus Hizi (@2000 mt)

4000
Parazit Glg
Indiklenmis Gig
3500 - Profil Giicl
Kuyruk Rotor Giicl
Toplam Gli¢
3000 k Motor Gii¢ Ciktis
2500 -
2
5. 2000
3
0]
1500 |- 334
242
1000 |-
500 - P
o ‘//
B M
0 1 == 1 1 J
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450

Ugus Hizi (km/sa)

Sekil 18- Azami Ugus Hizi

Tablo 31- Azami, En iyi menzil ve En iyi havada kalis Hizlari

Azami Hiz VH [km/saat] 334
En iyi menzil hizi VBR [km/saat] 242
En iyi havada kalis hizi VBE [km/saat] 185

6.2.2.5 Rotor Geometrik ve Aerodinamik Ozelliklerinin Belirlenmesi

Ana rotor yapilan optimizasyon calismasi sonrast 3 ana rotorlu bir yapiya sahiptir. Rotor
boyutlar1 ve tasarim segimleri ana rotor boyutlandirmasi kisminda verilmistir.

Bu kisimda ana rotor pali iizerinde aski durumundaki itki, gii¢ ve i¢ akig orani dagilimlar
asagidaki sekillerde verilmektedir. Sekillerde 0.9r’den sonra ani degisimler goriilmektedir. Bu
degisimlerin iki nedeni vardir. Birincisi, u¢ kayiplarmin bu bdlgeden baslamasi; ikincisi ise bu bolgede
yiiksek tagima tireten kanat profilinden (Sc2110), yiiksek hizlara daha uygun olan ince kanat profiline
(NACARS5-10) gecilmesidir.
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Sekil 19- Hover Durumunda itki Dagilimi
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Sekil 20- Hover Durumunda Gli¢ Dagilimi

Pal ice Akis Orani Dagilim
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Sekil 21- Hover Durumunda I¢ Akis Orani Dagilimi
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Airfoil Secimi

Kanat profili se¢imi i¢in ilk olarak XFLRS5 programinda analizler yapilarak 6n eleme
gercgeklestirilmistir. XFLRS programinda helikopter pallerin orta ve u¢ noktalarinda siklikla kullanilan
kanat profilleri kendi i¢lerinde karsilastirilmigtir. Karsilastirma analizleri igin 2000 metredeki aski
ucusunda palin %75’indeki Reynolds sayist kullanilmistir. XFLRS5 programinda, palin orta kisminda
bulunan yiiksek tagima iireten Vr-12, Vr-7, FX 69-H-098, NACA 23012, NACA 2412, NASA RC(4)-
10, ONERA OA209, ONERA 0A212, ONERA 0AZ212, SC1094r8, SC2110, SC1095, v23010 kanat
profilleri analiz edilmistir. Bu analizler sonucunda, ¢; — a , ¢; — @, ¢;/c4 — a grafikleri incelenmistir.
Maksimum ¢; katsayisinin yiiksek olmasi ve ¢;/cy oraninin yiiksek olmasi kriterleri géz Oniinde
bulunduruldugunda SC1094r8, NACA23012, SC2110 ve Vr7 kanat profilleri analizin yapildig1
Reynolds kosulunda 6ne ¢ikmaktadir. Ug kanat profili i¢in ise “Drag Divergence Mach” sayis1 yiiksek
ince kanat profilleri arastirtlmistir. FX 69-H-083, VR8, VR-14, VR-15, NACA 0006, NASA RC(5)-10,
ONERA OA206 kanat profilleri XFLR5 programinda 2000 metre aski ugusunda pal ucu hiz1
kosulundaki Reynolds degerinde analiz edilmistir. ¢; Ve c,, katsayilarinin ¢aligma araliginda diisiik
olmast kriteri goz oniinde bulunduruldugunda NASA RC(5) — 10, VR-15 ve VR-14 kanat profilleri
analizin gerceklestirildigi Reynolds kosulunda 6ne ¢ikmaktadir.

Palin ug ve orta kisimlari i¢in segilen kanat profillerinin bilgileri ve burulma orani Pala Elemani
Momentum Teorisi i¢in yazilan kodun girdisi olmustur. Yazilan pala elaman1 momentum teorisi kodu,
palin oturma agisim ayarlayarak istenilen itki degerini elde etmektedir. Istenilen itki degeri ise
performans ve agirlik dongiisii kodundan gelmektedir. Performans ve agirlik dongiisii kodu, 6.2.3°te
anlatilan optimizasyon tasarim parametrelerinin kombinasyonlari i¢in ¢alistirtlmaktadir. Parametrelerin
her kombinasyonu, Pala Eleman1 Momentum Teorisi koduna farkli agirlik, ana rotor yarigap: ve ana
rotor veteri degeri vermektedir. Dolayisiyla her bir kombinasyon i¢in Pala Elemani Momentum Teorisi
kodu farkli kanat profilleri ve burulma oranlari i¢in hesaplama yapip en iyi “figure of merit” degerini
saglayan kosulu bulmaktadir. Ayrica orta ve ug¢ kanat profilinin pal {izerindeki yerlesimlerinde orta
kisimda kullanilan kanat profillerinin “Drag Divergence Mach” sayisindan yararlanilmistir. Her bir
kanat profilinin kendi “Drag Divergence Mach” sayis1 kullanilarak kanat profiline 6zel konumlandirma
gergeklestirilmistir. Orta kisimda bulunan kanat profilleri palde “Drag Divergence Mach” sayisina
gelene kadar devam etmektedir. Boylece orta kisimda bulunan ve yiiksek tagima iireten kanat
profillerinden maksimum seviyede yararlanilmustir.

Genel tasarim optimizasyonu tamamlandiginda, palin orta kismi i¢in Sc2110 kanat profili, ug
kismi igin ise NACA RC(5)-10 kanat profili birlikte kullanildiginda en yiiksek “figure of merit” degerini
saglandigi gozlemlenmistir. Sc2110 kanat profili, palin kdkiinden yarigapin %90’ma kadar devam
etmektedir. Kalan ug kismi ise NACA RC(5)-10 kanat profili olusturmaktadir.

6.2.2.6 Otorotasyon Indeksi

Helikopterlerin otorotasyon kapasitesinin diger helikopterler ile karsilastirilmasi i¢in Sikorsky
tarafindan kullanilan, otorotasyon indeksi kullanilabilir.

2
Al = B2

= SweDL (Leishman Eq.5.93)

Rotorun kinetik enerjisinin saglanacak gilice orani olan otorotasyon indeksi bu formiil ile 9.3
slug/ft?olarak hesaplanir. Iki motorlu tasarim yapildigi igin bir motorun arizasinda da giivenli inis
yapilabilecegi i¢in diisiik otorotasyon indeksleri kabul edilebilir. Sekle gore otorotasyon kabiliyeti,
yeterli seviyededir.
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Sekil 22- Otorotasyon Indeksi Karsilastiriimasi

6.2.2.7 Agirhk Kirilimi

Helikopter agirlik kirilimi  Prouty’nin  kitabindaki yaklasik formiiller kullanilarak

hesaplanmustir.
Tablo 32- Agirhik Kirthmi

Ana . .
Ana Rot Yatay Dikey Kuyruk . Inis Itki Motor Yakit Surts
otor oto
Rotor Pal Hub Stabilizér Stabilizér  Rotoru takimi  Sistemleri Besigi Sistemi  Sistemi

185,94
Elektrik

Enstruma Aviyonikl . X Uretim Sistem Bos Yakit Miretteb .. Toplam Agirlik
ve Déseme Klima Parali YUk

Kokpit

176,84 36,06 7,98 114,65 1527,94 200,20 98,63 508,00 83,28 17,00 451,60 15,35

nlar - er Farkhhg  Kontrol Agirhk Agirhg at Agirhk kesri
Hidrolik

5297 68,42 22,68 90,81 53,89 26,95 1,13 374031 737,20 180,00 2080,00 6736,80 0,44

6.2.2.8 Trim Hesab1

Helikopterin farkl: ileri ugus hizlarindaki miisterek, ¢irpinma, yalpa ve dne egilme acilari bu
kisimda belirlenmistir. Hesaplar yapilirken Inderjit Chopra’nin ders notlarindan yararlanilmigtir.
Yapilan analizde kuyruk rotor etkisi dahil edilmistir. Elde edilen miisterek agisi, ¢irpinma agisi, yalpa
ac1s1 ve One egilme agisi degerlerinin degisimi sekillerde verilmektedir.

a0 Pala Miisterek Acilan (@2000 mt)

25~ -

)
Q
I

Pala Musterek Agisi - 6,

(4]
I

Pala Yanlamasina Mi_:lﬁ[i!ek Acisi- 4. s

Pala Boylamasina Mugterek Agisi - 4.c

s
o
I

Kontrol Agilari
o 4]
1 1
|
|

20 L 1 L L L 1 L 1 L I
0.05 01 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45 05 0.55

ilerleme Orani (Vseyir/VVpalucu)

Sekil 23- Kontrol Agilari Degisimleri
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Pala Cirpinma Acilan (@2000 mt)

5r
i B S e
Pala Koniklik Agisi - 3, e
& Pala Yanlamasina Girpinma Agisi - 3, s
g Pala Boylamasina Cirpinma Agisi - 3, ¢
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©
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Sekil 24- Cirpinma Acilari Degisimleri

$aft Egilme Agilan (@2000 mt)

Boylamasina Egilme Agisi - a_ /
3k

Yanlamasina Egilme Agisi - o /

Boylamasina ve Yanlamasina Egilme Acilan

_5 1 1 1 1 1 1 1 1 1 J
0.05 01 0.15 02 0.25 03 0.35 04 0.45 05 0.55
ilerleme Orani (Vseyir/Vpalucu)

Sekil 25- Egilme Agilari Degisimleri

6.2.3 Optimizasyon
6.2.3.1 Optimizasyon Kurgusu

Ara raporda Beecopter Genel Maksat Helikopteri’nin ilk tasarimi agirlik dongiisti, performans
hesabi, pala elemant momentum teorisi ve literatiir yaklasim denklemlerinden faydalanilarak
gergeklestirilmistir. Literatiirden yaklagim yapilarak bulunan birgok tasarim parametresi aslinda fizige
aykiri olmadigr siirece bir aralikta degistirilebilmektedir. Bu parametreler helikopterin gelistirilmek
istenen ozellikleri dogrultusunda optimize edilmistir. ilk olarak amac fonksiyonu asagidaki denklemde
oldugu gibi kurgulanmistir. Optimizasyon sonucu hedef amag¢ fonksiyonun maksimize edilmesidir.
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P1 P2 Ps3 P4 Ps ( MKAref) Maliyet,.s
+ + + + + +ys | =L
yl (nl plref nz pZTEf n3 p3r‘ef n4 p4’ref ns psref) yz MKA y3 Mallyet

Amag fonksiyonu temelde 3 ana parametre dikkate almarak olusturulmustur. Bu parametreler
performans, maksimum kalkis agirligi ve maliyettir. 3 parametre icin de ana tasarim matrisinden
yararlanilarak 6nem yiizdesi belirlenmistir. Belirlenen 6nem ylizdeleri y i katsayilari ile ifade edilmistir.
Ayrica performans parametresi kendi icerisinde 5 farkli nokta performans degeri ile degerlendirilmistir.
Her bir nokta performans degeri p_i sembolii ile ifade edilmektedir. n_i katsayilari ise ilgili nokta
performans degerlerinin 6nem katsayisidir. Nokta performans degerleri genel tasarim matrisinde ayri
ayrt bulunmamaktadir. Bu sebeple nokta performans degerleri icin Tablo 32’de oldugu gibi ayr1 bir
degerlendirme matrisi olusturulmustur. Bu tasarim matrisinin sonucunda n_i katsayilari elde edilmistir.
Tim oOnem yiizdeleri ve anlamlart Tablo 33’de Ozetlenmistir. Tasarim matrislerinde verilen karar
asamasinda yangin, arama kurtarma, acik deniz ve asker tasima gorev profilleri géz Oniinde
bulundurulmustur. Bu sebeple yapilan optimizasyon bu gorev profillerine daha uygun bir helikopter
tasariminin gergeklestirilmesini sagladi.

Tablo 33- Performans Degerlerinin Onem Yiizdelerinin Hesabi

_Azami Menzil AzamiUgusSiiresi Azamiileri Ugus Hin AskiTavani Servis Tavani Otorotasyon Toplam Oran

Azami Menazil N/A 0 0 1 1 1 3 0.2
Azami Ugus Siiresi 1 N/A 0 1 1 1 4 0.2667
Azami ileri Ugus Hizi 1 1 N/A 1 1 1 5 0.3333
Aski Tavani 0 0 0 N/A 1 1 2 0.1333
Servis Tavam 0 0 0 0 N/A 1 1 0.0667

Otorotasyon 0 0 0 0 0 N/A 0 0

ny 2 i n, ns Y1 ¥z Y3

Azami Aski Servis
! Azami Ugus ! Performans Agirhk Maliyet

Menzil Siiresi Gnem Azami ileri Ugus Tavam Tavam Snem Snem Snem
Onem Hizi Onem Yiizdesi Onem Onem

Yiizdesi Yiizdesi Yiizdesi Yiizdesi Yiizdesi Yiizdesi Yiizdesi

0.2 0.2667 0.3333 0.1333 0.0667 0.4783 0.2391 | 0.2826

Amag denklemindeki referans degerler icin H175 helikopteri kullanilmistir. H175 helikopterinin
kullanilmasinin sebebi helikopterin gorev profillerinin Beecopter gorev profillerine benzer olmasi,
benzer sayida insan tasimasi ve benzer agirlikta olmasidir. H175 helikopterinin optimizasyon
asamasinda kullanilan 6zellikleri agsagidaki gibi 6zetlenebilir.

Tablo 35- Referans Helikopter Degerleri

Azami  AzamiUcgus Azamilileri AskiTavani Servis Maksimum

Helikopter . R L. Maliyet
Menzil Suresi Ucus Hizi (HOGE) Tavani Kalkis Agirligi

H175 1083 km |5 saat 45 dk |305.58 km/h| 1656 m [4572 m 7800 kg 17m$S

Optimizasyon amag fonksiyonu ve amag fonksiyonunda bulanan énem yiizdeleri belirlendikten
sonra optimizasyon i¢in gerekli sonuglarin nasil alinacagi kurgulanmistir. Bu kurgu, sekilde
ozetlenmistir. Ilk olarak tasarim parametreleri, performans ve agirlik koduna girmektedir. Performans
ve agirlik kodunda, girilen tasarim parametrelerine bagli olarak ¢esitli alt sistemlerin boyutlandirilmalari
ve agirlik hesaplar1 yapilmaktadir. Bunlara ek olarak her manevra zarfi i¢in tasarim parametrelerine de
bagli olarak bir performans hesab1 gerceklestirilmekte ve yakit miktar1 hesaplanmaktadir. Tiim agirlik
hesab1 yakinsayana kadar performans ve agirlik kodu bir dongii halinde ¢aligsmaktadir. Dongii soncunda,
toplam agirlik, nokta performans degerleri ve boyutlar elde edilmektedir. Ayrica, “Performans ve
Agirlik Kodu” sonucunda elde edilen toplam agirlik ve boyutlar kullanilarak maliyet hesabi
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yapilmaktadir. Yapilan maliyet hesab1 sonucunda bir taban fiyati belirlenmektedir. Bu hesaplamalarin
ardindan elde edilen ve “**” sembolii ile sekilde isaretlenen degerler amag¢ fonksiyonun girdilerini
olusturmaktadir. Optimizasyon probleminde, amag¢ fonksiyonunu belirlemenin yaninda tasarim
kisitlarina da dikkat edilmistir. Performans ve agirlik kodundan elde edilen toplam agirlik, “pala elaman1
ve momentum teorisi” koduna girdi olarak gelmistir. Aski ugusu i¢in yazilan “Pala eleman ve
momentum teorisi kodu” farkli burulma oranlari, palin ug ve orta kistmlarindaki farkli kanat profilleri
icin performans ve agirlik kodundan elde edilen toplam agirlig: tagiyabilecek itkiyi liretebilmek iizere
caligtirilmigtir. En iyi “figure of merit” kosulunu saglayan durum i¢in burulma orami ve kanat profili
elde edilmistir. Kesinlesen rotor geometrisinde, pala elemant momentum teorisi analizi sonucunda
efektif hiicum agis1 degerleri elde edilmistir. Efektif hiicum agisinin maksimum degerinin stall agisini
gegmemesi optimizasyon probleminin kisitidir.

Tasarim
Parametreleri

1. Ana Rotor Yarigapi

Burulma Orani Aralig
Rotor Orta Airfoil Cegitleri
Rotor Ug Airfoil Cesitleri

Azami Menzil**
Azami Ugug Siiresi**
Aski Verimi**

Azami lleri Ugug Hizi**
e — Optimum Orta Airfoil

Servis Tavani** Optimum Ug Airfoil
4. Kuyruk Rotor Pal Ug Hizi Maximum Efektif Hiicum Agisi

PERFORMANS
5. Ana Rotor Pal Sayisi VE AGIRLIK

2. Kuyruk Rotor Yaricapi
Optimum Burulma Orani

3. Ana Rotor Pal Ug Hizi

KoDU > ? Stall Agisi

6. Kuyruk Rotor Pal Sayisi
7. Ana Rotor Veter Uzunlugu

8. Kuyruk Rotor Veter Uzunlugu )
MALIYET

Taban Fiyati**
9.Motor Secimi KODU

Sekil 26- Amacg Fonksiyonu Girdileri igin Yapilan Kurgu

6.2.3.2 Amac Fonksiyonu Maksimizasyonu

En iyileme yaklagimi i¢in MiniTab uygulamasi kullanilmistir. MiniTab ile belirlenen optimize
edilecek degiskenlere gbre quadratic bir yiizey uydurulmustur. Asagida deger araliklari verilen
degiskenlerin 8213 tane kombinasyonu olusturulmus ve bu veriler kullanilarak Stat > DOE > Response
Surface > Analyze Response Surface Design adimlari izlenerek amag fonksiyonu elde edilmistir.
Degiskenler siirekli (continuous) olarak girilmistir. En iyileme islemi ise Stat > DOE > Response
Surface > Response Optimizer adimlari izlenerek amag fonksiyonu maksimize edilerek yapilmigtir.
Kisitlar olarak degiskenlerin alt ve tist sinir degerleri girilmistir.

Asagidaki tabloda en iyilenen degiskenler, onlarin deger araliklari ve optimum degerleri yer
almaktadir.
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Tablo 36- Degiskenlerin Araliklari ve Optimum Sonuglari
Degisken Deger Arahig Optimum Deger

Ana rotor yarigapi 7-9 9

Kuyruk rotoru yarigapi 13-17 1.7

Ana rotor ug hizi (m/s) 160 - 190 185.758

Kuyruk rotor ug hizi (m/s) 180 - 190 180

Ana rotor veteri (m) 0.37-0.55 0.37

Kuyruk rotor veteri (m) 0.19-0.28 0.19

Ana rotor pala sayisi 3-5 3

Kuyruk rotoru pala sayisi 2-4 2

Motor ¢esidi 2 1

Degiskenlerin optimum degerlerinde amag fonksiyonunun degeri = 1.34669
MiniTab kullanilarak elde edilen amag fonksiyonu asagida mevcuttur.

Amag Fonsiyonu = - 0.93398 + 0.219805*R + 0.22228*Rt + 0.010918*Vtip + 0.000245*VtipT +
0.72060*c + 0.0974*c_tr + 0.054274*Nb + 0.007638*Nbtr + 0.032909*Engine - 0.005610*R*R -
0.039173*Rt*Rt - 0.000013*Vtip*Vtip + 0.16168*c*c + 0.00066*c_tr*c_tr + 0.004760*Nb*Nb +
0.000004*Nbtr*Nbtr - 0.001060*R*Rt - 0.000326*R*Vtip - 0.000003*R*VtipT - 0.057278*R*c -
0.000327*R*c_tr - 0.007461*R*Nb - 0.000025*R*Nbtr - 0.000982*R*Engine - 0.000314*Rt*Vtip -
0.000084*Rt*VtipT + 0.038986*Rt*c - 0.02120*Rt*c_tr + 0.004181*Rt*Nb - 0.001669*Rt*Nbtr +
0.000582*Rt*Engine + 0.000000*Vtip*VtipT - 0.003514*Vtip*c + 0.000093*Vtip*c_tr -
0.000398*Vtip*Nb + 0.000007*Vtip*Nbtr - 0.000229*Vtip*Engine + 0.000070*VtipT*c -
0.000501*VtipT*c_tr + 0.000009*VtipT*Nb - 0.000040*VtipT*Nbtr - 0.000013*VtipT*Engine +
0.01846*c*c_tr - 0.078186*c*Nb + 0.001463*c*Nbtr - 0.045065*c*Engine + 0.002455*c_tr*Nb -
0.010309*c_tr*Nbtr - 0.003879*c_tr*Engine + 0.000195*Nb*Nbtr - 0.005359*Nb*Engine -
0.000305*Nbtr*Engine

Amag fonksiyonundaki her bir terimin amag fonksiyonuna katkisini gosteren Pareto grafigi asagidadir.
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Pareto Chart of the Standardized Effects
(response is Objective Value, o = 0.05, only 30 effects shown)

_n
w
=l
g
=2

Name
Rt
Vtip
ViipT
c_tr

Nbtr
Engine

IO TM OO @B
(=]

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
Standardized Effect

Sekil 27- Terimlerin Amag Fonksiyonuna Etkisi

Pareto grafigine gore, amag fonksiyonu iizerinde en diisiik etkiye kuyruk rotor ug hizi ve kuyruk
rotor yaricap1 degiskenleri sahiptir.

MiniTab kullanilarak uydurulan yiizeyin ikili degiskenlere bagli degisimi asagida 3 boyutlu
grafikler halinde verilmistir.

Ana rotor ve kuyruk rotoru yarnigapina bagh yiizey degisimi Ana rotor ve kuyruk rotoru ug hizina bagh yiizey degisimi
Hold Values Hold Values
viip 175
vipT 185 Rt 15
e 0.46 ¢ 046
et 0235 cr 0235
Nb 4 Nb 4
Nbtr 3 Nbtr 3
Engine 15 Engine 15
11728
1185
L 11700
Objective Value 17 Objective Value
1155 e 10
e 11650 [
T 180 120
Viip 190
Surface Plot of Objective Value vs c_tr, ¢ Ana rotor ve kuyruk rotoru pala sayisina gére ylizey degisimi
Hold Values Hold Values
R 8 R
Rt 15 Rt 15
Vip 175 Vip 175
ViipT 185 VipT 185
Nb 4 < 0.46
Nbtr 3 ctr 0.235
Engine 15 Engine 15

Objective Value 2

Objective Value
0275
0250

ctr

Sekil 28- Uydurulan Yiizeyin ikili Degiskenlere Bagh Degisimi
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Asagidaki grafiklerde her bir degiskenin amag¢ fonksiyonunu ile dogrusal veya dogrusal
olmayan sekilde iligkisini gosterilmektedir. Burada ana rotor ug¢ hizi ve ana rotor yarigapinin amag
fonksiyonu ile dogrusal olmayan bir iliskisi oldugu gozlenmistir. Amag¢ fonksiyonunun diger
degiskenlerle arasinda lineer bir iliski oldugu goriilmektedir.

Nb
50

30

Rt

170

130

Nbr
40

20

c
0.550
0.370)

0370

ctr
0280
100

0.1%0

Sekil 29- Degiskenler ve Amag Fonksiyonu Arasi lliski

ViipT
1900
180.0)
1800

MiniTab ile elde edilen amag¢ fonksiyonuna gore tahmin edilen degerlerle gercek degerler
arasinda farkli hata paylar1 hesaplanmigtir. Goriildiigi tizere hata degerleri oldukea diisiik ¢ikmistir. Bu
da uydurulan ylizeyin gayet uygun oldugunu gostermektedir.

Tablo 37- Hata

Hata Hesaplama Metodu Hata Degeri

Kok Ortalama Kare Hata 0.0098
Ortalama Kare Hata 9.5221x107
Ylzdesel Hata (%) 0.8365
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6.2.3.3 Optimizasyon Sonucu

Optimizasyon yapilmadan onceki genel tasarim 6zellikleri, performans sonuglari ve maliye
sonuclari; optimizasyon yapildiktan sonraki nihai tasarim ile karsilastirilarak verilmistir.

Tablo 38- Genel Tasarim Ozellikleri Karsilastiriimasi

Optimizasyon Oncesi Optimizasyon Sonrasi
Azami kalkig agirligi (kg) 7423 6736
Bos Agirlik (kg) 3931 3740
Yakit Kapasitesi (kg) 1232 737
Faydal Yik Kapasitesi (kg) (10-18 Yolcu) 2080 2080
Helikopter Genel Boyutlari (m) (genislik/uzunluk/ytkseklik) 3/14,9/4 3,2/17,4/4,2
Ana Rotor Yarigapi (m) 7.77 9
Ana Rotor Disk Yuklemesi (kg/m”2) 39.14 259.85
Ana Rotor Pal Ucu Hizi (m/s) (@Aski Ugusu) 198 185.76
Ana Rotor Burulma Orani (derece) -8 -11
Ana Rotor Sivrilme Orani 1 1
Ana Rotor Kanat Profili (%0-85 / %85-100) VR12/VR08 Sc2110/NACARS5-10 (%0-90 / %90-100)
Kuyruk Rotor Yarigapi (m) 1.56 1.7
Kuyruk Rotor Disk Yiklemesi (kg/m”2) 79.6 893
Kuyruk Rotor Pal Ucu Hizi (m/s) (@Aski Ugusu) 221 180
Kuyruk Rotor Burulma Orani 0 0
Kuyruk Rotor Sivrilme Orani 1 1
Kuyruk Rotor Kanat Profili NACA0012 NACA0012
Lock Sayisi 2.83 3.9
Motor Modeli Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08 | Rolls & Royce Turbomeca RTM 322-04/08
Motor Giicu (shp/kW) 2087/1555 2087/1555
Motor Agirhgi (kg) 254 254
Motor Yakit Tuketimi (kg/kW*h) 0.258 0.258
Yakit Tipi JP-5 JP-5

Tablo 39- Maliyet Karsilastirmasi

Optimizasyon Oncesi Optimizasyon Sonrasi lyilesme Orani (%)
Satin Alma Fiyati () 29025063 19720000 32,06
Birim Uretim Maliyeti ($) 14512531 9860200 32,06
Sabit Operasyonel Maliyet ($/FH 1392,9 1021,5 26,66
Degisken Operasyonel Maliyet (S/FH) 2089,4 1676,2 19,78
Toplam Operasyonel Maliyet (S/FH) 3482,2 2697,7 22,53

Tablo 40- Optimizasyon Oncesi ve Sonrasi Adirlik Karsilastiriimasi

Yangin Arama Kurtarma Deniz Asiri Tagimacilk Askeri Tagima
lyilesme lyilesme lyilesme lyilesme
Optimizasyondan Oncesi  Sonrasi Orani (%) Oncesi  Sonrasi  Orani (%) Oncesi  Sonrasi  Orani (%) Oncesi  Sonrasi  Orani (%)
Toplam Agirhk 7423 7423 7423 7423
Toplam Yakit 1110,64 657 40,84 992,69 635 36,03 1049,47 648 38,25 1232,01 737 40,18
Gorev Yakiti 1032,65 511 50,52 922,44 507 45,04 977,16 499 48,93 1137,62 625 45,06
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Tablo 41- Performans Ozeti Karsilastiriimasi

Helikopter Performans Ozeti Optimizasyon Oncesi Optimizasyon Sonrasi lyilesme Orani (%)
Azami Hiz VH [KIAS] 235 180 -23,40

En iyi menzil hizi VBR [KIAS] 131 131

En iyi havada kalis hizi VBE [KIAS] 99 100 1,01

Azami Tirmanma Hizi @ VBE [ft/min] 5019 5852 16,60

Aski Tavani (HOGE) [ft] 11483 18362 59,91

Servis Tavani [ft] 30000 30367 1,22

Azami Menzil [km] 1085 1315 21,20

Azami Havada Kalis Suresi [h] 4 6s 15dk 6,25

7. Resimler
h Q\GDG OO .
? ®
18 m
( ;/
//

17,4m
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10. Kodlar

Optimizasyon Kodu

clear all

clc

t =1

%% DESIGN PARAMETERS

R = 7.66; % MAIN ROTOR RADIUS

Rt = 1.5273 ; % TAIL ROTOR RADIUS

V_tip 198.1936; % MAIN ROTOR TIP SPEED
VtipT = 220.5385; $TAIL ROTOR TIP SPEED
Nb = 4; % MAIN ROTOR NUMBER OF BLADES
Nbtr = 3; % TAIL ROTOR NUMBER OF BLADES
c = 0.4784 ; % MAIN ROTOR CHORD LENGTH

ctr = 0.2339; % TAIL ROTOR CHORD LENGTH

Engine = 1;

%% Engine Switch

if Engine == % ROLLS ROYCE TURBOMECA RTM 322 - 04/08

sfc = 0.258* (107 (-3)); % ENGINE SFC kg/w*h

Weng = 254*2; % ENGINE WEIGHT engine weight for 2 engines RTM 322-04/08 1555 kw for each

Pmsl engine = 3100; % 2*1555 kW glic

elseif Engine == %$GENERAL ELECTRIC CT7-6

sfc = 0.276* (107 (-3)); % ENGINE SFC kg/w*h

Weng = 224*2 ; % ENGINE WEIGHT engine weight for 2 engines

Pmsl engine = 1230*2 ; % 2*1230 kW glig

end

%% atmosfer parametreleri
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T0=288.15; S%Temperature at sea level (ISA) [K]

p0=101325; S%Pressure at sea level (ISA) [Pa]

g0=9.80665; %Gravitational acceleration [m/s”2]
[

deltaT=20; %ISA deviation tempereature Celcius] %ortalama bisey aldim
beta=-0.0065; %Temperature change in celcius per meters

Rr=287.058;

k=1.4;

for i=1:100

h(i)=(i-1)*100; %Altitude [m]

Te (1)=TO0+deltaT+beta*h(i); %Temperature in certain altitude

p=p0* ((Te (i) -deltaT) /T0) .” (-g0/ (beta*Rr)); %Pressure in certain altitude
rho(i)=p./(Rr.*Te(i)); %Gas density ideal gas formula [kg/m"3]

a(i)=sgrt (k*Rr*Te(i)); S%speed of sound (m/s)

end

%% Performans-AJirlik Donglisiine Hazirlik
W_crew = 180;

W_payload = 2080;

err= 10"-4;

W_fuel in = 1552.39;

W_fuel=0;

Wf=W_fuel in;

W_fraction = 0.5;

%% PERFORMANS-AGIRLIK DONGUSU

while abs ((WE-W fuel) /Wf) > err
$%Bu dongliden sonra ana rotor hesabi ve performans hesaplari yapiliyor, bu
%%durumdaki yeni Wfuel buraya girilecek ve hesaplar tekrarlanacak
Sz=z+1
W_fuel= Wf;
W_useful=W crew+W payload+W_fuel; %Useful load calculation
W _gross=W_useful/W_fraction;

%% variables

V_cruise=300/3.6; %m/s cinsinden

%% 1)Main rotor design

M tip=V tip/a(l);

advance ratio = V_cruise/V_tip; %ilerleme hizinin pal ucu hizina orani

Rpm=(V_tip*60)/ (2*pi*R); $omega=RPM*2*pi/60 Vtip=omega*R dir.

omega=V_tip/R;

A=pi*R"2;

$T _given=W gross*9.81*0.6 %Thrust value that for every case the code needs to converge to.
$Ct_given=T given/ (rho (1) *A*(V_tip)~"2) S$Thrust coefficient value that for every case the code

needs to converge to.

oo

%% Hesap yapilmadan secilen degiskenler
%c0=0.0108*W _gross” (0.539)/ (Nb” (0.714)) S$Estimation makalesinden (AR=12 cibari oluyor yani

makul bir deger.

%% Inputs
T=W_gross*9.81; %[N]

%% Common Variables

53



Cd0=0.0141;
k=1.25;

AR=R/c; %secildi
Sd=Nb*c/ (pi*R) ;

%% Tail rotor design

Pi h=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (1) *A));

PO _h=((rho (1) *A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P hmain=(Pi h+P0 h);

Ttail=P hmain/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;

OmegaT=VtipT/Rt;
RPMT= (VtipT*60) / (2*pi*Rt) ;

At=pi*Rt"2;
Sdt=Nbtr*ctr/ (pi*Rt) ;

%% 1) Maximum power cases and max engine power selection

$Alt sistemkayiplara

Ploss=1.13; %Su an i¢in alinan yaklasik deger

oo

%% Hover ceiling(2000m) (Altitude degisimine gdre de yap)
altitude=2000; %altitude

alt=altitude/100;

Pi h=Ploss* (k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt) *A));

PO_h=Ploss* ((rho (alt)*A* (V_tip)~3*Sd*Cd0)/8);

P _hmain=(Pi_h+PO0_h);

Ttail=P hmain/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;
Pi_htail=(k*TtailA1.5/sqrt(2*rho(alt)*At));
PO_htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail=Pi htail+P0 htail;

P_h=P_hmain+P_htail; %Adding Tail rotor
Pmsl hover=P h*(1.225/rho(alt));
percenth=100* (P_htail) /P_h;

%$%% Cruise flight (280km/h), 1000m (Ileri ucus hizi dedisimine gdére de yap)

K=4.65; %Bu oran grafikten alinmis ancak 0.5 ten kiicik adv ratio lar igin.

%Bizim dederlere yakinsatmak istersek K yi yiizde 25 daha biiytik almak daha mantikli
altitude=2000; %altitude

alt=altitude/100;

%%Tugrul f code(yaklasik olarak veriyor, idealde cdf veya riizgar tineli

%%calismasi yapilmali)

f = 3000/(0.5*%0.9383*(83.3333"2));

s £ = 2.5%(W _gross*2.2/1000)"(2/3); %ft"2
% £ = £%¥0.0929;%ft"2 to m"2

$ £ = 0.6185;
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Drag = 0.5*rho(alt)*V _cruise”2*f;

[

Pp f=Drag*V_ cruise;

Pi f=k*T"2/(2*rho (alt) *A*V_cruise); %Glauert”s high speed approach formula

PO f=0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt) *A*V_tip~"3);

P _fmain=(Pi_f+PO0_f+Pp f); % Ondeki profil ve indiklenmis sirtkleme dederileri her

Ttailf=P fmain/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi ftail=(k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO ftail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail=Pi ftail+P0O ftail;

P_f=P fmain+P_ftail; %Adding Tail rotor
Pmsl f=Ploss*P_f*(1.225/rho(alt));
percentf=100* (P_ftail)/P_£f;

$%%Gerekli maximum motor glicii hesabi ve motor secimi
$Burada motor glici sec¢ilirken Pmsl olarak bulunan deJerler
$karsilastirilacak ve en bluyidgl seg¢ilecek ardindan ise bu deder diger
$sistemlerin kayiplari da Uzerine eklenerek (%10 (Bu deferden emin dedilim Muhammed séyledi))

motor seg¢imi yapilacak.

if Pmsl hover>=Pmsl f $%Biliyllk olan motor gtici olarak seciliyor.
Pmsl=Pmsl_hover;

else
Pmsl=Pmsl_f;

end

Pms1=Pms1/1000;
Thp=Pmsl/0.7457;

%% 2) Mission Profile and RF(Required Fuel) Calculation (SFC)

oo

There will be 5 mission profiles for sar, fire, offshore, milit transp,
c

$civil transp

%% Military transport

$Kalkis

Wh=W_gross; %Bu boélimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh*9.81;

tk=5/60;

alt=1;

Pi hover=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt)*A));
PO0_hover=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P_hover=Pi_hover+P0_hover;

Ttail=P hover/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;

Pi htail=(k*Ttail”1l.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail=Pi htail+P0_htail;

P _h=P hover+P _htail; %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail) /P h;
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Wf h=sfc*Ploss*P_h*tk;

$T1rmanma

W _climb=Wh-Wf h;

T=W_climb*9.81;

tcl=10/60;

alt=20;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vec=200/60; %Tirmanilacak yiliksekli ile tirmanis siresi orani m/dk dan m/s
Drag climb=rho(alt)*0.5* (Vbec"2)*f;

K=4.65;

Pi climb=k*T"2/ (2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO_climb=rho(alt)*A* (V_tip)~3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pc_climb=T*Vc;

Pp _climb=Drag climb*Vbec;

P climb=Pi climb+P0_climb+Pc_climb+Pp_climb;

Ttail=P climb/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi ctail=(k*Ttail”1l.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO ctail=((rho(alt)*At* (VtipT)3*Sdt*Cd0)/8);
P ctail=Pi ctail+P0 ctail;

P _c=P_climb+P_ctail; %Adding Tail rotor
Pmsl f=Ploss*P c*(1.225/rho(alt));
percentc=100* (P_ctail) /P_c;

Wf climb = sfc*P c*Ploss*tcl;

Menzclimbl=tcl*Vbec*3.6; S%S$km

%Dlz ugus

W_cruise=W_climb-Wf climb;

T=W_cruise*9.81;

alt=20;

tcrul=75/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag_forward=rho(alt) *0.5* (V_cruise”2) *f;

Pi forward = Ploss*k*T"2/ (2*rho (alt)*A*V_cruise);
PO_forward=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance_ ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip"3);
Pp forward=Ploss*Drag forward*V_cruise;

P forward=Pi forward+P0O_forward+Pp forward;

Ttailf=P forward/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;

Pi ftail=Ploss* (k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO0_ftail=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail=Pi ftail+P0 ftail;

P f=P forward+P ftail ; %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail)/P_f;

Wf cruise=sfc*P_f*tcrul;
$Tnis & %kalkis & yerde calistirma
Wh2=W_cruise-Wf cruise; %Bu bélimde kullanilacak agirligi hesapla

T=Wh2+*9.81;
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tk2=5/60;

alt=20;

Pi hover2=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt) *A));

PO _hover2=((rho(alt)*A* (V_tip)~3*Sd*Cd0)/8) ;
P _hover2=Pi_hover2+P0_hover2;

Ttail2=P hover2/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi htail=(k*Ttail2”1.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P_htail2=Pi_htail+P0 htail;

P_h2=P_hover2+P htail2 ; %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail2)/P_h2;

Wf _h2=sfc*Ploss*P_h2*tk2;

%Dz ucus

W cruise2=Wh2-Wf h2-W payload;

T=W cruise2*9.81;

alt=20;

tcru2=75/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag forward2=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2)*f;

Pi forward2 = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V _cruise);
PO forward2=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt) *A*V_tip~"3);
Pp forward2=Ploss*Drag forward*V cruise;

P forward2=Pi_ forward2+P0_forward2+Pp_forward2;

Ttailf2=P forward2/(omega* (R+Rt+0.15));

Pi ftail2=Ploss* (k*Ttailf2”1.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO0_ftail2=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail2=Pi ftail2+P0_ftail2;

P f2=P forward2+P_ftail2 ; %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail2)/P_£2;

Wf cruise2=sfc*P_ f2*tcru2;

%Alcalma

W_land2=W _cruise2-Wf cruise2;

T=W_land2*9.81;

alt=20;

tland2=4/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Drag_landl=rho(alt) *0.5* (Vbec”2) *f;

K=4.65;

Pi_landl =k*T"~2/(2*rho (alt)*A*Vbec) ;

PO _landl =rho(alt)*A*(V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp_landl=Drag landl*Vbec;

P landl =Pi landl+P0 landl+Pp landl;

TtailL2=P forward2/ (omega* (R+Rt+0.15));
Pi_Ltail:(k*TtailLZAl.5/sqrt(2*rho(alt)*At));
PO _Ltail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltai2=Pi Ltail+PO Ltail;
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P _fLand2=P_forward2+P_Ltai2 ; %Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltai2)/P_fLand2;

Wf land2 = sfc*Ploss*P_flLand2*tland2;
menzillandl=Vbec*tland2*3.6;

$inis

Wh3 = W _land2-Wf land2; %Bu bolimde kullanilacak agirligi hesapla
T = Wh3*9.81;

tk3 = 5/60;

alt = 1;

Pi hover3 = (k*T"1.5/sqrt (2*rho(alt)*A));

PO _hover3 = ((rho(alt)*A*(V_tip)~"3*Sd*Cd0)/8);

P _hover3 = Pi_hover2+P0_hover2;

Ttail3=P_hover3/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi htail=(k*Ttail3”1.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO _htail=((rho(alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail3=Pi _htail+P0_htail;

P h3=P hover3+P _htail3 ; %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail3)/P_h3;

Wf h3=sfc*Ploss*P h3*tk3;

%Rezerv Yakit (+30dk)

W reserve=Wh3-Wf h3;

T=W reserve*9.81;

alt=10;

tres=60/60;

V_res=sqrt (T/ (2*rho (alt)*A))* (4*k*A/ (3*f))"0.25;
K=4.65;

Drag_res=rho (alt)*0.5* (V_res”2) *f;

Pi res = Ploss*k*TA2/(2*rho(alt)*A*V_res);
PO_res=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance_ratio”2) * (rho (alt) *A*V_tip”"3);
Pp_res=Ploss*Drag_res*V_res;

P resm=Pi res+P0O_res+Pp res;
Ttailres5=P resm/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;

Pi tailres=Ploss* (k*Ttailres5"1.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO _tailres=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);

P tailres=Pi_ tailres+P0O_tailres;

P res=P resm+P tailres ;%Adding Tail rotor

percentf=100* (P_tailres)/P_res;

Wf reserve=sfc*P_res*tres;

menzreserve=V_res*tres*3.6;

WE=1.1*(Wf_h+Wf climb+Wf cruise+Wf h2+Wf cruise2+Wf land2+Wf h3)+Wf reserve;
$%Group Weight

%$%Characteristic of Helicopter

W gross 1lb = (W _gross)*2.2046 ;%Design Gross Weight Ib ye ASevrildi
g = 32.174;%YerASekimi ft/s"2

$Main Rotor
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Rm = (R)*3.28 ;%Radius ft'e ASevrildi
ohmR = (V_tip)*3.28 ;%Tip speed ft/sec
cm = (c)*3.28 ;%Chord ft

bm=(1.2)*3.28;% Height above C.G, ft // aAYA+rlA+k merkezinden uzaklAtk
% Tail Rotor
RT = (Rt)*3.28;% Radius tail rotor

bt = 2 ;%Number of blades

%$Horizontal Stabilizer ** alihan yapAtyor
Ah = 0.0021* (W gross_1b)"0.758*3.28"2 ;%Area of h.s

ARh = 5 ;%Aspect ration of h.s
$Vertical Stabilizer

Av = (1.4287)*10.7639104;%Area of v.s

ARv = 1.6;%Aspect ratio of v.s **

ohmM = omega;%Main rotor omega

ohmT = OmegaT; %tail rotor omega

$Fuselage
Lf = (2*Rm)*3.2808399 ;% Length of fuselage
Swetf = (70)*10.7639104 ;% Wetted area of fuselage

Swetn =6%10.7639104 ;% Wetted area of nacelles

%others

rpmeng =21000; $Rpm of engine

notfg = 1 ;% Number of Tail Rotor Gearboxes

thp = Pmsl/0.7457;%Transmission h.p. rating

nowh = 3 ;%Number of Wheel Legs

noeng = 2;%Number of Engines

cigl = WE*264/1000;% m3 to gallon

not = 2;% Number of tanks

trhp = thp*0.08;%Tail rotor h.p. rating

nogb = 1;%Number of Gearboxes

$Main rotor blades // Ana rotor Palleri // ohmR deAYiAYASek omega*R diye
Wom = 0.45359237*[0.026* ((Nb) "~ (.66))*cm* (Rm” (1.3))* ((ohmR)"(.67))1;
$Main rotor hub and hinge // Ana Rotor GAJbek ve MenteAYeler (IBC sistem

SaAYA+r1A+AYA+ konabilir) // ohmR deAYiAYASek omega*R diye
J =2.2*Wbm*Nb*Rm"2/ (4*g) ; $Polar moment of inertia kg m2 olarak girilecek **
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Whm =
0.45359237*[0.0037* (Nb” (0.28))* (Rm*1.5) * ( (ochmR) * (0.43))* ((.67* (2.2*Wom) +g*J/ (Rm~2) )"~ (0.55))1;

$stabilizer (horizontal) x// Yatay Dengeleyici
h stabilizer = 0.45359237*[0.72* (Ah"1.2)* (ARh"0.32)];

$stabilizer (vertical) // DA4AYey Dengeleyeici
v _stabilizer = 0.45359237*[1.05* (Av*0.94)* (ARv"0.53) * ((nogb) *0.71)1];

$Tail rotor // Kuyruk Rotoru
Tailrotor = 1.4*(RT*0.09)* ((thp/ohmM)"0.9);

$Prop // A°tici Pervane

SWpropeller = 0.45359237*[0.026* ((Nb)"(.66))*(0.15)*3.28*(RT"(1.3))* ((ohmM*3.28)"(.67))]1]
%$%0.45359237*[1.1%3.28* ((Rt*3.28)"0.09) * ((thp/ (ohmM*3.28))"0.9)1;

$%0.45359237*[0.026* ((4) " (.66))*0.1042*3.28* ((1.1*3.28)"(1.3))*((195*%3.28)"(.67))]1]

%Body (Fuselage) // GA{vde
BodyF= 0.45359237*[6.9* ((W_gross 1b/1000)70.49)* (Lf".61)* (Swetf"0.25)];

$Landing Gear // A°niAY TakA+mA+
Gear = 0.45359237*[40* ((W_gross_1b/1000)"0.67) * ((nowh) ~.54)] ; %Skid icin ne yapalim

SNacelles // Motor BeAYiAYi
Nacelles = 0.45359237*[0.041* ((Weng*2.2)"1.1) *((noeng)~.24) + 0.33*((Swetn)”"1.3)]1;

o

% propulsion subsystem // A°tki Alt Sistemi ** ihtilaf
Props = 0.45359237*[2* ((Weng*2.2)"0.59) * ((noeng)"0.79)1 ;

% fuel system // YakA+t Sistemi
Fuel System = 0.45359237*[0.43* ((cigl)~.77)* ((not)"~0.59)1;

$drivesystem // Aktarma Sistemi // eksik bilgi var
Drivesystem =
0.45359237*13.6* ((thp) ".82) * ((rpmeng/1000)~0.037)* ((0.08) * (ohmM/ohmT) ) ~0.068* (270.066) / ( (omega

)~0.64); % eksik bilgi ihitlaf

$cockpit Control // Kokpit Kontrolleri
Cockpit = 0.45359237*[11.5 * ((W_gross_1b/1000)".40)];

$systemcontrol // Kontrol Sistemi // Hasan A°baASoAYlu Baz AlA+ndAt+ // omega
sdeAYiAYASek

Wsc = 0.45359237*[36*Nb* (c"2.2)* ((ohmR/1000)"°3.2)];

%auxpower // YardA+mcA+ GAMAS Acnitesi
$aux = 0.45359237*[150] %%Bu belki eklenmez

$instruments // Ekipmanlar
Instruments = 0.45359237*[3.5* ((W_gross_1b/1000)"1.3)1;

$hydraulics // Hidrolik Sistem

SWhyd = 37* ((bm)".63)* (c”1.3)* ((ohmRM/1000)"2.1); // ihitlaf %%%%%%

%electricalandhyrdraulics // hidrolik dahil
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Welc = 0.3*0.45359237*[9.6* ((thp)".65)/ ((W_gross_1b/1000)"0.40)1;

%avionics // Aviyonikler
Avionics = 0.45359237*[50]; % or 50 or 400

$furnishing // DAJAYeme
Fe=0.45359237*[6* ((W_gross 1b/1000)"1.3)];

%$aircond // A°klimlendirme ve Buzlanmaya KarAYA+ Sistem // ihtilaf
Acai = 0.45359237*[8* (W _gross 1b/1000)] ;

$manufacturing Variation // A°malat Varyasyonu
mv = 0.45359237*[4* (W _gross 1b/1000)];

Wbos = Wbm + Whm + h_stabilizer + v_stabilizer+ Tailrotor + BodyF + Gear +
Instruments + Welc + Avionics + Fe + Acai + mv +
Nacelles + Weng + Props + Fuel System + Drivesystem + Cockpit +Wsc ;
% MAkrettabat
Wplt = 2*90;
$ TaAYAtnacak aAYA+rlAtk
Wload = 16*130 ;

$YakAt+t
Wfuel = WE;

$Total AAYA+rlAtk
Wtotal = Wbos + Wplt + Wload + Wfuel;

W_fraction= (Wplt+Wload+Wf)/ (Wtotal);
}
end

oe

fprintf ("\n\nMAXIMUM NEEDED POWER IS %d\n\n ",Pmsl);

% Wtotal artik biliniyor.
Wtotal from weight iteration = Wtotal;

%% BEMT KODU
max FM = 0;

z = 1;

c0 =c;

for twist ratio =5 : 2 : 11
% for tr =1 : 0.5 : 3
for airfoil = 1:1:4

for tip_airfoil = 1:1:3

%% Airfoil Switch

if airfoil == % NACA23012

Stall angle orta = 18;
Cla_orta = 0.1101;

Cd2 orta = 1.1891e-4;
Cdl _orta = 9.9652e-5;
Cd0_orta = 5.0304e-4;
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alfa0 orta = 1.205;
Drag divergence = 0.75; % at 2 angle
rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5) *Drag divergence - 83.3333)/V_tip);

elseif airfoil == %$5¢1094r8
Stall angle orta = 19;

Cla orta = 0.1119;

Cd2 orta = 7.7415e-5;
Cdl_orta = -1.9569%e-4;
Cd0_orta = 0.0049;

alfa0 orta = 1.63;

Drag divergence = 0.78; %

rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5) *Drag divergence - 83.3333)/V _tip);
elseif airfoil == $Sc2110

Stall angle orta = 18;

Cla orta = 0.1144;

Cd2 orta = 2.0046e-4;

Cdl orta = -8.6619%e-4;

Cd0_orta = -0.0019;

alfa0 orta = 1.1;
Drag divergence = 0.73 ; % Aslinda daha yliksek ama burda artmaya basliyor.

rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5) *Drag divergence - 83.3333)/V _tip);
elseif airfoil == % vr7

Stall angle orta = 17;

Cla orta = 0.1052;

Cd2 orta = 1.4238e-4;

Cdl orta = 1.5560e-4;

Cd0_orta = 4.9649%e-4 ;

alfa0 orta = 2.7;

Drag_divergence = 0.74;

rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5) *Drag _divergence - 83.3333)/V_tip);
end

if tip_airfoil == 1 % NACARC5-10

Stall angle tip = 18;

Cla_tip = 0.1101;
Cd2_tip = 8.9919%e-5;
Cdl_tip = -1.738le-4;

Cd0_tip = 0.0040 ;
alfa0 tip = 1.03;

elseif tip airfoil == 2 % VR14

o\

Stall angle tip = 17;

Cla_tip = 0.1112;
Cd2 _tip = 1.0428e-4;
Cdl _tip = -2.9343e-4;
Cd0_tip = 0.0041 ;

alfa0 tip = 0.78;

o

elseif tip airfoil == 3 % VR 15
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Stall angle tip = 18;

Cla_tip = 0.1112;
Cd2 _tip = 7.7613e-05;
Cdl_tip = -1.6539e-04;

Cd0_tip = 0.0048 ;
alfa0 tip = 0.298;

end
$AIRFOIL SELECTION IS FINISHED HERE
%$SOR MUTLAKA

root cut = 0; %Dinstance from rotating axis to blade starting point (Hub and gripper structure)
Nelements = 40; %Number of blade elements

r span=(l-root cut)/Nelements; %Span value of each blade element
Ct_given=Wtotal*9.81/(rho (1) *A*V_tip~2); %Thrust coefficient value that for every case the
code needs to converge to.

Sd_rectangular=sd;

$Shows if linear twist or taper exist or not(l is yes, 0 is not)

linear twist = 1;

linear_ taper = 0;

%$%% Calculation Of correct theta angle for specified case
Cts=0;
Ctb=0.2;
theta small = 0;
theta big = 30;
%$%% Geometric Angle Of Attack Convergence Calculation
for n=1:12
$New theta value for trial
theta middle=(theta big+theta small)/2 ;
theta g=theta middle ; %Geometrical angle of attack

%$Zero initiation elements

ct = 0;
Cp = 0;
Cpi=0;
T=0;
P=0;

induced inflow old = 0;

$New theta value for trial

%$%% BEMT Calculations
for i=1:Nelements
r(i) = root_cut+r_span*(i-0.5); %Nondimential radial value of middle of blade section
theta (i)=theta g;
Sdd (i)=Sd_rectangular;

%$Airfoil Parameters

if  0<r (i) && r(i) < r_d
Cla = rad2deg(Cla_orta);
alfa0 = alfa0 orta;
Cd0 = CdO_orta;
Cdl = Cdl_orta;
Cd2 = Cd2_orta;
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else % naca RC(5)-10
Cla = rad2deg(Cla_tip);
alfa0 = alfa0 tip;
Cd0 = CdO0_tip;
Cdl = Cdl tip;
Cd2 = Cd2_ tip;

end

alfa(i)=alfal;

$Linear twist and taper initial calculations for theta and solidity
% Linear Twist (-10)
if linear twist==1;
theta tip=theta(i);
Stwist ratio=6; %Difference between tip angle of attack and root of thre blade(Aoa is
smaller towards the tip
theta (i)=theta tip+twist ratio*(l-r(i)); S%Geometrical angle of attack value of the
blade section
end
% Linear Taper (tr)
if linear_ taper==1;
$tr=1; %Ratio of root and tip cord of a blade
c_tip=4*c0/ (3*tr+l);
c_root=c_tip*tr;
c(i)=c_root-(((c_root-c_tip)/Nelements)*(i-0.5));
Sdd (i)=Nb*c (i) /(2*pi*r(i)*R); %$Solidity of a blade section when blade taper
implemented SOLIDITY NEDEN DEGISMIYOR
end

$induced inflow calculations

induced inflow ratio(i) =
(Sdd (1) *Cla/16) * (sqgrt (1+(32* (deg2rad (theta (i) +alfa0)) *r(i)/(Sdd(i)*Cla)))-1); %$Induced inflow
ratio calculation for a section

$Tip Loss Addition

while (abs((induced inflow_ratio(i)-induced inflow old)/induced inflow_ratio(i))>0.0001)

induced inflow old = induced inflow ratio(i);

ff = O.5*Nb*((l—r(i))/(induced_inflow_ratio(i)));

F(i) = (2./pi).*acos(exp(-1.*(ff))); %Prandtl's tip loss factor

induced inflow ratio(i) =
(Sdd (1) *Cla/ (16*F(i)))* (sqrt (1+(32*F (i) * (deg2rad (theta (i) +alfal))*r(i)/(Sdd (i) *Cla)))-1);
$Induced inflow ratio calculation for a section with tip los factor

end

induced inflow angle (i) = induced inflow ratio(i)/r(i); %Induced angle (effected by inflow
ratio)

eff AoA(i) = (deg2rad(theta(i))) - induced inflow _angle(i); S%Effective angle of attack

Cl(i) = Cla*(eff AoA(i)+deg2rad(alfal)); %Sectional 1ift coefficient

Cd(i)=Cd0+Cdl*rad2deg(eff AoA(i))+Cd2*rad2deg(eff AocA(i))"2; 3Drag coefficient of a
section

eff (i)=rad2deg(eff AoA(i));

%Elemental thrust and power coefficient calculations

dCt (i) = 0.5*sdd (i) *Cl(i)*r(i)"2*r_span; S$Thrust coefficient of a section
dT (1) =dCt (i) *rho (1) *A* (V_tip) *2;
dCp (i) = 0.5*sdd (i) * (induced inflow_ratio(i)*Cl(i)*r(i)"2+Cd(i)*r(i)"3)*r_span; Ssummation

of Induced power and profile power of a section
dCpi (1) =0.5*sdd (i) *induced inflow ratio(i)*Cl(i)*r (i) 2*r span;

dP(i)=dCp (i) *rho (1) *A* (V_tip) "3;
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Ct = dCt(i)+Ct;
T=dT (1) +T;

Cp = dCp (1) +Cp;
Cpi=dCpi (i) +Cpi;
P=dP (i) +P;

end

ddCt (n)=Ct;
ddCp (n)=Cp;
ddCpi (n)=Cpi;

%Cheks in which interval the new calculated thrust value is and specify the new middle
theta
if Ct>Ct_given
theta big=theta middle;
elseif Ct<Ct_given
theta small=theta middle;
end

$Cheks if the desired error value is met

if ((abs(Ct_given-Ct))/Ct given)<0.005
break

end

end

Ptot = 2*P; %Total power value NEDEN 2 ILE CARPIYORUZ ?2?
sigma=rho(1l)/1.225; %Yodunluklarin orani

Pmsl = Ptot/ (sigma*1000); % BURADAKI DEGER MOTORU IFADE ETMIYOR O ZAMAN ?2°?
Thp = Pmsl/0.745;

Cpideal=Ct” (1.5)/sqgrt(2); %$Ideal power of rotor

FM(z)=Cpideal/Cp; %Figure of merit value

kkkk=Cpi/Cpideal;

%% Finding Maximum Figure of Merit Case

if FM(z) > max FM
max_FM = FM(z) ;

twist ratio_value = twist ratio;
$taper ratio value = tr;

Ct_value = Ct;

Cp_value = Cp;

Thrust obtained from BEMT = T;

Ptot value = Ptot;

sigma value = sigma; %Yogunluklarin orani
Pmsl value = Pmsl;

Thp_value = Thp;

theta g value = theta g; %Geometric angle of attack that gives required Ct value for selected
blade planform conditions

Wson BEMT = Thrust obtained from BEMT/9.81;
airfoil selection = airfoil;

tip _airfoil selection = tip airfoil;
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rd value = r _d;

eff degree AoA value = eff;

end
oo
>%
z= z +1;
end
end

% end

end

max eff degree = max(eff degree AoA value);

if max_eff degree > 12
t = 0;
end

fprintf ("\n-==—-————— \nBEMT SONUCU ELDE EDILEN DEGERLER
\nMaximum FM dederi = %$d\ntwist ratio = %d\nct = %d\ncp = %d\nThrust = %d\nPtot = %d\nsigma =
$d\nPmsl = %d\nIhp = %$d\nGeometric angle of attack = %$d\nWeight obtained from BEMT = %d\n-----
\n",max_FM, twist ratio value,Ct value,Cp_value,Thrust obtained from BEMT,Ptot value,sigma valu
e,Pmsl value,Ihp value,theta g value,Wson BEMT)

if airfoil selection == 1
fprintf ("\nOptimum airfoil is NACA23012\n");
elseif airfoil selection == 2

fprintf ("\nOptimum airfoil is Scl1094r8");
elseif airfoil selection == 3

fprintf ("\nOptimum airfoil is Sc2110");
elseif airfoil selection ==

fprintf ("\nOptimum airfoil is vr7");

end

if tip_airfoil selection ==

fprintf ("\nOptimum airfoil is NACARC5-10");
elseif tip airfoil selection ==

fprintf ("\nOptimum airfoil is Vrl4d");
elseif tip airfoil selection ==

fprintf ("\nOptimum airfoil is Vrl5");

end
fprintf ("\nHigh 1ift airfoil is ending at %d ",rd value);

o

% max_FM

o

twist ratio _value

o

taper_ratio_value

o

Ct_value

o°

Cp_value

o°

Thrust obtained from BEMT

o°

Ptot value

o°

sigma value

o°

Pmsl value

o°

Thp_value

o°

theta g value
Wson_ BEMT

o°
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%% MALIYET

%Base Price Estimation For Helicopter Design (1994$))% (rotorcraft cost too much)
H=1.794*1.344*1*1*1.115;%gas turbine, multi engine, US commercial, one rotor,retractable
landing gear
UL=W useful*2.20462262;%Uuseful Load kg to pounds conversion
GW=W _gross*2.20462262;%Gross weight kg to pounds conversion
DL cost=GW/ (pi* (R*3.2808399)"2);%Imperial system
FM=0.6;%Figure of merit 2?77
ro slug=0.002378;%slug per cubic fot at sea level
F_1=3.04;%inflation factor based on 1994 to 2037
base p=((F_i*267*H*UL"1.0583* ((Nb)"0.1643/ ((550*sqrt(2))"0.5945*. ..
(ro_slug)”~0.2973))* ((1/(UL/GW) -
1)70.4638* (1/ (UL/GW))"0.5945* ((DL_cost”0.2973)/(FM"0.5945)))))/0.676768732%inflaton 1.91
production cost=(base p/2);%production cost %50 lik kar marjA+ koyduk

$Direct Operating Cost (NASA Design and Analysis of Rotorcraft)

F_h=500;%flight hours per year

base price=base_p;%base price range

Fixed OP=((175000+29.8%* (base price./1000))./F h);%fixed OP per fh [$]

Variable OP=(8.92* (base price./1000).70.57);%variable OP per flight hour

TOC= (Fixed OP+Variable OP)/1.493249785;%total operating cost range [$] per flight hour

oo
o°

o°

***********Excel e yaZdAi]fma kAiSIﬂAi**********************%

$filename='RF Calculations 2022.xls';

$Cost name=['base price' 'production cost' 'Fixed OP' 'Variable OP' 'TOC'];
Cost=[base_price production cost Fixed OP Variable OP TOC];

$xlswrite (filename,Cost name, 'Cost', 'Bl');

$xlswrite (filename, Cost, 'Cost', 'B2");

%% Maximum Performans Isterleri

Ploss_percentage = 0.87;

% HOVER CEILING (Altitude degisimine gdre de yap)
n=0;

%DEGI$KENLERDE PMAIN SEALEVEL ENGINE VAR

Thrust = W_gross*9.81;

Cd0_airfoil = 0.0141;

for i=1:100

h(i)=(i-1)*100;

$%% HELIKOPTERIN GUC ISTERT

Pi h(i) = (k*Thrust”l.5/sqrt(2*rho(i)*A));
PO_h(i) = ((rho(i)*A*(V_tip)"3*Sd*Cd0_airfoil)/8);
P hmain(i) = (Pi_h(i)+P0_h(i));

Ttail (i) =P _hmain (i) / (omega* (R+Rt+0.15)) ;

Pi htail (i)=(k*Ttail(i)"1.5/sqrt (2*rho (i)*At));

PO _htail (i)=((rho (i) *At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);
P htail (i)=Pi htail (i)+P0_htail (i);

P h(i)=(P_hmain(i)+P_htail(i)); %Adding Tail rotor
percenth (1)=100* (P_htail(i))/P h(i);

%%%Motorun gilic GUC CIKTISI
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Pmotorh (1)=1000* (Pmsl engine*Ploss percentage) *rho (i) /1.225;

end

syms x
Phoverceil=polyfit (h,P h,3);

Pmotorceil=polyfit (h,Pmotorh, 3);

Phovermotor=Phoverceil-Pmotorceil;

Phovermotorsym = Phovermotor (1) *x"3 + Phovermotor (2) *x"2 + Phovermotor (3) *x +Phovermotor (4) ;
Phovermotorfunc = matlabFunction (Phovermotorsym) ;

HoverAlt = fzero (Phovermotorfunc,2500) % ASKI TAVANI BURDA BULUNUYOR

5 figure (1)

% hold on

3 grid on

% plot(h,P h/1000)

% plot (h, Pmotorh/1000)
% hold off

% AZAMI MENZIL 222

Vber=sqrt (Thrust/ (2*rho (10) *A) ) * (4*k*A/f)~0.25; %best range hizi
Drag time=rho (10)*0.5* (Vber"2) *f;
K=4.65;

Pi menz=k*Thrust”~2/(2*rho (10) *A*Vber) ;
PO _menz=rho (10) *A* (V_tip)"3*Sd*Cd0_airfoil* (1+K* (Vber/V_ tip)~"2)*0.125;
Pp menz=Drag time*Vber;

P menzm=Pi menz+P0 menz+Pp menz;

Ttail=P menzm/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;
Pi menztail=(k*Ttail”1.5/sqrt (2*rho (10)*At));
PO _menztail=((rho (10)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);

P menztail=Pi menztail+P0 _menztail;

P menz=P menzm+P menztail ; %Adding Tail rotor
percentmenz=100* (P_menztail) /P_menz;

time=Wf/ (sfc*P_menz);

Amenzil=Vber*time*3600 %m

% AZAMI HAVADA KALIS
Vbet=sqrt (Thrust/ (2*rho (10) *A) ) * (4*k*A/ (3*f) ) "0.25; %best endurance hizi
Drag_time=rho (10) *0.5* (Vbet"2) *£;

Pi time=k*Thrust”2/(2*rho (10)*A*Vbet) ;
PO_time=rho (10) *A* (V_tip)~3*Sd*Cd0_airfoil* (1+K* (Vbet/V_tip)~2)*0.125;
Pp time=Drag time*Vbet;

P timem=Pi time+P0 time+Pp time;

Ttail=P timem/ (omega* (R+Rt+0.15));
Pi_timetail:(k*TtailAl.5/sqrt(2*rho(10)*At));

PO _timetail=((rho (10)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);
P timetail=Pi timetail+P0_timetail;
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P _time=P timem+P_timetail; %Adding Tail rotor
percentc=100* (P_timetail)/P_time;

timefly= 60*Wf/(sfc*P time) %dk

$ azaMi ILERI UCUS HIZI

Pout = Pmsl engine*1000*Ploss percentage; %

for i=1:22

$%Tugrul f code
V_cruise (i)=(((i+1)*20)/3.6);

o°

f=2.5% (W _gross*2.2/1000) "~ (2/3); $ft"2
f=£f*0.0929;%ft"2 to m"2

$ £ =0.6185;
Drag(i)=0.5*rho (20) * (V_cruise (i) "2) *f;

o°

advance _ratio(i)=V_cruise(i)/V_tip;

Pp f(i)= Drag(i)*V_cruise(i);

Pi f(i)= k*Thrust”2/(2*rho(20)*A*V_cruise(i)); %Glauert”s high speed approach formula

PO_f(i)= 0.125*Sd*Cd0_airfoil* (1+K*advance ratio(i)"2)* (rho(20)*A*V_tip~3);

P fmain(i)=(Pi f(i)+PO_f(i)+Pp_£f(i)); % ondeki profil ve indiiklenmis striikleme dederileri her

Ttailf (i)=P fmain(i)/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;

Pi ftail (i)=(k*Ttailf (i)"1.5/sqgrt (2*rho (20)*At));
PO_ftail(i)=((rho(20)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);
P ftail (i)=Pi_ ftail (i)+P0_ftail (i);

P f(i)=P fmain(i)+P_ftail(i); $Adding Tail rotor
percentf=100* (P _ftail(i))/P_f(i);

$%%Motor gii¢ ¢iktisa
Pmotorff (i)= Pout*rho(20)/1.225;
end

% Pffheli=polyfit(h,P_f);

% Pffmotor=polyfit (h,Pmotorff);
% Pffmotorheli=Pffheli-Pffmotor;
% Vmaxff=fzero (Pffmotorheli, 300)

% figure(2)
% hold on
grid on
plot (V_cruise*3.6,Pp £/1000)
plot (V_cruise*3.6,Pi £/1000)
(V_cruise*3.6,P0 £/1000)
(
(
(

o0 do o

o°

plot

o°

plot (V_cruise*3.6,P ftail/1000)
plot (V_cruise*3.6,P _£/1000)
plot (V_cruise*3.6,Pmotorff/1000)

o0 do o

o°

hold off
% legend('Pp','Pi','PO','Pftail','Pf’', 'Pmotorff', 'Location', 'northwest"')
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syms x
Pffheli=polyfit (V_cruise*3.6,P f,2);

Pffmotor=polyfit (V_cruise*3.6,Pmotorff,2);

Pffmotorheli katsayi=Pffheli-Pffmotor;

Pffmotorheli symbol = Pffmotorheli katsayi(1l)*(x"2) + Pffmotorheli katsayi(2)*(x) +
Pffmotorheli katsayi(3) ;

Pffmotorhelifunc = matlabFunction (Pffmotorheli symbol);

Vmaxmotor=fzero (Pffmotorhelifunc,300);
Vmaxtip = 3.6* (omega*R/2) ;

if Vmaxmotor > Vmaxtip
Vmaxff = Vmaxtip;
else
Vmaxff = Vmaxmotor;

end

Vmaxff

Vcs=100*0.3048/60; % climb speed
for i=1:80

he (i)=1*100;

$%%helikopter glic isteri

Pi hs(i) = (k*Thrust”2/(2*rho(i)*A*Vbet));

PO _hs(i) = ((rho(i)*A*(V_tip)~3*Sd*Cd0 airfoil)/8);

Pp hs(i) = (rho(i)*0.5* ((sqgrt(Thrust/ (2*rho(i)*A))* (4*k*A/(3*f))"0.25)"2)*f) *
sgrt (Thrust/ (2*rho (1) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;

Pc_hs (i) = Thrust*Vcs;

P hsmain(i) = Pi hs(i)+P0_hs(i)+Pp hs(i)+Pc_hs(i);

Ttail (i) = P_hsmain(i)/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi hstail(i) = (k*Ttail (1) "1.5/sgrt(2*rho (i) *At));

PO _hstail (i) = ((rho (i)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);
P hstail(i) = Pi_hstail(i)+PO0_hstail(i);

P hs(i) = (P_hsmain(i)+P_htail(i)); %Adding Tail rotor
percenth (i) = 100* (P_htail(i))/P _hs(i);

Pmotorhs (i) = Pout*rho(i)/1.225;

end

$%ssMotor gi¢ c¢ciktisi

figure (3)

% hold on

grid on

plot (he,P hs/1000)
plot (he, Pmotorhs/1000)
hold off

oe

o0 do o

o

syms x
Phoverceil s = polyfit(he,P hs,3);

Pmotorceil s = polyfit (he,Pmotorhs,3);

Phovermotor s = Phoverceil s - Pmotorceil s;

Phovermotor s sym = Phovermotor_ s(1l)*x"3 + Phovermotor s (2)*x”2 + Phovermotor_ s (3)*x
+Phovermotor_ s (4);

Phovermotor_ s func = matlabFunction(Phovermotor s sym);

ServisTavani = fzero(Phovermotor s func,3000) % ASKI TAVANI BURDA BULUNUYOR
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o°
o°

CALCULATING OBJECTIVE FUNCTION

nl = 0.2; % MAX MENZIL

n2 = 0.2667; % MAX UCUS SUREST

n3 = 0.3333; % MAX ILERI UCUS HIZI
n4 = 0.1333; % ASKI TAVANT

n5 = 0.0667; % SERVIS TAVANI

pl = Amenzil/1000;
p2 = timefly;

p3 = Vmaxff;

p4 = HoverAlt;

p5 = ServisTavani;

pl_ref = 1083 ; % Max menzil (km)

p2_ref = 345 ; % Max ucus slresi (dk)

p3_ref = 305.58; % Max ileri ucus hizi (km/h)
p4_ref = 1656 ; % Aski Tavani (HOGE) (m)

o

p5_ref = 4572 ; % Servis Tavani (m)

MTOW = Wtotal from weight iteration; %
MTOW_ref = 7800 ; % MTOW of H175

Maliyet = base p;

Maliyet ref = 17000000/0.676768732 ; % 17 milyon dolar BUNUN YUKARDAKI GIBI OLMASI LAZIM
yl = 0.4783; % performans

y2 0.2391; % agirlik

v3 0.2826; % maliyet

Objective function = t* (+yl*(nl*(pl/pl_ref) + n2*(p2/p2 ref) + n3*(p3/p3 ref) +
nd* (p4/p4_ref) + nS5*(p5/p5 ref) ) + y2* (MTOW ref/MTOW) + y3* (Maliyet ref/Maliyet)) % Amac

fonksiyonun maksimum olmasini istiyoruz !!!

TRiM KODU

clear all

clc

%$%% Hiiseyin URAL 29/05/2022 Teknofest 2022 yarismasi i¢in yazilan genel

%$%% tasarim koduna eklenecek olan Trim ve ileri ucus hesaplamalarini igeren
%%% koddur.

%$%% Koda kaynaklik eden dokiiman Inderjit Chopra nin Helicopter Dynamics

%%% adli ders notlaraidir.

%%% Hesaplar full helicopter trim konusu altindaki formilasyonlar

%%% kullanilarak yapilmistir. Syf.69.

%General Parameter
rho=1.225;
W_gross=6738*9.81;
h=1.8;
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1t=10.85;
£=0.9208;
Xcg=0;
Ycg=0;
rho=1.225;
Mxf=0;
Myf=0;
kh=1.15;
kf=1.15;

YF=0;

theta tw=-(deg2rad(11l));

wb0=0; %bu hesapta Onemsiz. ama anlami non-rotating natural frequency.
BetaP=0;

$Main Rotor

Nb=3;

R=9;

c=0.37;

rootcut=0.2;

Vtip=0.55*340;

Omega=Vtip/R;

vv=1;

m=176.84/R

Ib=m* (R*3) /3; % (helicopter dynamics syf 80)

Cla=6.27;

Cd0=0.015;

Sd= (Nb*c) / (pi*R) ;
A=pi*R"2;
gamma=rho*Cla*c*R"4/ (Ib) ;

for j=1:10
Vcruise=(j) *10
nu=Vcruise/ (Vtip)

%$Initial zeros
CH tpp=0;

CY tpp=0;
lamda c=0;

% Calculate CT

CT=W_gross/ (rho*pi*R"2* (Vtip) "2);

lamda_ tpp_ init=sqrt(CT/2);

lamda_ tpp=kf*CT/ (2*nu)+0.5*f*nu"3/ (A*CT) ;
lamda tpp 01d=0;

for i=1:9

$while abs((lamda tpp-lamda tpp old)/lamda tpp)>0.01
i=i+l

lamda tpp old=lamda tpp

% Calculate beta 1c (1.88)
beta lc=-(Xcg/h-Myf/ (W _gross*h)-CH tpp/CT)/ (1+((vv"2-1)/gamma)/ (2*h*CT/ (R*Cla*Sd)))

% Calculate beta 1s
beta 1s=(Ycg/h-Mxf/ (W _gross*h)-CY tpp/CT)/ (1+(((vv" 2~
1) /gamma) / (2*h*CT/ (R*Cla*Sd))))

% Calculate alfa s (shaft longitudinal tilt) (1.87)
AA=Xcg/h;

B=0.5*nu”2*f/ (A*CT) ;

C=beta lc* (((vv"2-1)/gamma)/ (2*h*CT/ (R*Cla*Ssd)));
D=Myf/ (h*W_gross) ;

alfa s=AA+B+C-D;

% Calculate fi s (shaft lateral tilt) (1.91)

fi s= ch/h—YF7W_gross—beta_ls*(((vaZ—l)/gamma)/(2*h*CT/(Cla*Sd)))—
Mxf/ (h*W_gross) ;
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$fi s=-YF/ (W _gross*9.81)-CY tpp/CT+beta 1s

% Calculate theta 0 (collective) (1.98)

theta 0=(6*CT* (1+1.5*nu"2)/(Sd*Cla)-0.75*theta tw* (1-1.5*nu"2+1.5*nu"4)+...
+1.5*lamda_tpp_old* (1-0.5*nu”2)+12*nu* (vv*2-1) *beta ls/gamma)/ (1-

nu”2+2.25*nu"4) ;

% Calculate theta 1s (1.97)
theta ls=-beta lc+(1/(1+1.5*nu”2))* (-8*nu* (theta 0+0.75*theta tw-
O.75*lamda_tpp_old)/3+8*(va2—l)*beta_ls/gamma)

% Calculate beta 0 (conning) (1.95)
beta 0=
(gamma/vv”"2) * (theta 0* (1+nu”2)/8+theta tw* (1+5*nu”~2/6)/10+nu* (theta ls+beta 1lc)/6-
lamda tpp old/6)+...
+wb0”2*BetaP/ (Omega”2*vv"2) ;

% Calculate theta 1lc (1.906)

theta lc=beta 1s+((1/(1+0.5*nu"2))* ((8* (vv~2-1)*beta lc)/gamma+ (4*nu*beta 0/3)));

% Update lamda tpp (1.94 last part)
lamda_ tpp=kf*CT/ (2*sqrt (nu”2+lamda tpp 0l1d"2))+0.5*f*nu"3/ (A*CT)+nu*CH tpp/CT;

% Calculate CQ and YF

CP=kf*CT"*2/ (2*nu)+ (1+4.6*nu”2) *Sd*Cd0/8+0.5*f*nu”3/A;
CQ=CP;

Q=CQ*rho*A* (Omega*R) "2*R;

YF=Q/1t;

% Calculate CH tpp (1.62)
CH tpp=-0.5*Sd*Cla* (theta 0*0.5*nu*lamda tpp+0.25*theta tw*nu*lamda tpp+theta lc* (-
beta 0/6-nu*beta 1s/8)+...

+0.25*theta ls*lamda tpp+0.25*lamda_ tpp*beta lct+beta O*beta 1s/6+0.25*nu*beta 072)+
-0.25*3d*Cd0*nu;

% Calculate CY tpp (1.64)

CY tpp=0.5*Sd*Cla* (-0.75*theta O*nu*beta O-theta tw*0.5*nu*beta 0-

theta 1c*0.25*lamda tpp-theta ls*beta 0/6+...
+0.25*1lamda_tpp*beta ls+l.5*nu*lamda tpp*beta O-beta O*beta 1c/6);

%$Calculatin CT to chek
$CW=W_gross/ (rho*3.14*R"2* (Omega*R) "2) ;
%CT:O.S*Sd*Cla*(theta_O*(1+1.5*nuA2)/3+O.25*theta_tw*(1+nuA2)—O.5*nu*theta_ls—0.5*

% Back to begining of the iteration

$if abs((lamda_tpp-lamda tpp old)/lamda tpp)<0.01
Sbreak

%end

end

$Total power coeff (1.66)

$Kuyruk rotoru kollektif acisi
$CYf=CP*R* (Vtip) "2*A/ (Lt*At* (Vtiptr)"2);
$Theta tr75=6*CYf/ (Sdt*Clat)+1.5*kh*sqrt (CYf/2);

%Results

theta 00 (j)=rad2deg(theta 0)
theta lcc(j)=rad2deg(theta 1c)
theta 1lss(j)=rad2deg(theta 1s)
alfa ss(j)=rad2deg(alfa_s)

fi ss(j)=rad2deg(fi_s)

beta 00 (j)=rad2deg(beta 0)
beta lcc(j)=rad2deg(beta 1lc)
beta lss(j)=rad2deg(beta 1s)
nuu (j)=nu

% theta 00(j)=theta O
% theta lcc(j)=theta lc
% theta 1ss(j)=theta 1s
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o\

alfa ss(j)=alfa s
fi ss(j)=fi s

beta 00 (j)=beta 0
beta lcc(j)=beta lc
beta 1lss(j)=beta 1s
end

o° o0 oo

o

figure (1)

hold on

plot (nuu, theta 00)

plot (nuu, theta lcc)

plot (nuu, theta 1ss)

xlabel ('Ilerleme Orani (Vseyir/Vpalucu)')

ylabel ('Kontrol Acilari')

legend('Pala Miisterek Acisi - \theta 0','Pala Yanlamasina Miisterek Agisi -

\theta 1s','Pala Boylamasina Misterek Acisi - \theta_lc','Location','northwest‘);
title ('Pala Miisterek Acilari (@2000 mt)"');
hold off

$print (gcf, 'Pala Miisterek Acilari (@2000 mt).png','-dpng', '-r300");
figure (2)
hold on
plot (nuu,beta 00)
plot (nuu,beta 1lcc)
plot (nuu,beta 1lss)
xlabel ('Ilerleme Orani (Vseyir/Vpalucu)')
ylabel ('Cirpinma Acilari')
legend('Pala Koniklik Acisi - \beta 0','Pala Yanlamasina Cirpinma Ag¢1lsl -
\beta 1ls', 'Pala Boylamasina Cirpinma Acisi -
\beta 1lc', 'Location', 'northwest', 'boxoff');
title('Pala Cirpinma Acilari (@2000 mt)');
hold off
$print (gcf, 'Pala Cirpinma Acilari (@2000 mt).png','-dpng', '-r300");
figure (3)
hold on
plot (nuu,alfa ss)
plot (nuu, fi_ss)
xlabel ('Ilerleme Orani (Vseyir/Vpalucu) ")
ylabel ('Boylamasina ve Yanlamasina Egilme Acilari')
legend('Boylamasina E§ilme Acisi - \alpha s','Yanlamasina EJilme Agisi -
\phi s', 'Location', 'northwest"');
title('Saft Egilme Acilari (Q@2000 mt)"');
hold off
Sprint (gcf, 'Saft Egilme Acilari (@2000 mt).png','-dpng','-r300');

PERFORMANS KODU

clear all
clc

W gross=6738

Pms1=3100 $2*1555 kW gli¢

[}

%% atmosfer parametreleri

T0=288.15; S$Temperature at sea level (ISA) [K]

p0=101325; S%Pressure at sea level (ISA) [Pa]

g0=9.80665; %$Gravitational acceleration [m/s"2]

deltaT=20; $ISA deviation tempereature [Celcius] %ortalama bisey aldim
beta=-0.0065; %$Temperature change in celcius per meters

Rr=287.058;

k=1.4;

for i=1:100
h(i)=(i-1)*100; S%Altitude [m]
Te (i)=TO0+deltaT+beta*h (i) ; S%$Temperature in certain altitude
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p=p0* ((Te (i) -deltaT) /T0) .” (-g0/ (beta*Rr)); %Pressure in certain altitude
rho(i)=p./ (Rr.*Te(i)); %Gas density ideal gas formula [kg/m"3]

a(i)=sqgrt (k*Rr*Te(i)); %speed of sound (m/s)

end

R = 9; % MAIN ROTOR RADIUS

Rt = 1.7; % TAIL ROTOR RADIUS

V_tip = 185.75; % MAIN ROTOR TIP SPEED

<
t
-
e}
=}
I

180; STAIL ROTOR TIP SPEED
Nb = 3; $ MAIN ROTOR NUMBER OF BLADES
Nbtr = 2; % TAIL ROTOR NUMBER OF BLADES

c = 0.37 ; $ MAIN ROTOR CHORD LENGTH

X

ctr = 0.19; % TAIL ROTOR CHORD LENGTH

Engine = 1;

% %% variables

V_cruise=300/3.6; %m/s cinsinden

% M dd=0.8;%Nasi1l belirlendi aciklanacak, bunun calismasini yapalim. Tip kisminda
uygun airfoil ile 0.95 lere cikar mzi.

% a4=2.28; Shelicopter sizing with statistics “den alindi 6.denklemdeki
katsayilar)

ab=2.34;

o0 o

oo
oo

% 1l)Main rotor design

$DL=a4* ((W_gross” (1/3))-ab5); %helicopter sizing with statistics “den alinda
.denklem fig 5)

R=sqrt (W gross/ (pi*DL)); %Koalsiyel rotor icin iki rotorun adgrilidi esit
bolistiigli kabul edilerek)

o

o

o

% V_tip=a(l)*M dd-V cruise; %$Pal uc hiza

M tip=V tip/a(l);

advance_ratio=V _cruise/V_tip; %$ilerleme hizinin pal ucu hizina orani

Rpm= (V_tip*60)/ (2*pi*R); $omega=RPM*2*pi/60 Vtip=omega*R dir.
omega=V_tip/R;

A=pi*R"2;

$T given=W gross*9.81*0.6 %Thrust value that for every case the code needs to
converge to.

%Ct_given=T_given/(rho(l)*A*(V_tip)AZ) $Thrust coefficient value that for every
case the code needs to converge to.

%% Hesap yapilmadan seg¢ilen degiskenler

Nb=4; %Number of Blades (Neden secildi acikla)
%cO=O.0108*W_grossA(O.539)/(NbA(O.7l4)) $Estimation makalesinden (AR=12 cibari
oluyor yani makul bir deder.

o

oo

o

%% Inputs
=W gross*9.81; %[N]

% Common Variables
= pi*R"2;
d0=0.0141;
=1.25;
$Nb=3;
c=0.0108* (W _gross”0.539)/ (Nb"0.714) ;
AR=R/c; %secildi
Sd=Nb*c/ (pi*R) ;
advance_ratio=V_cruise/V_tip;

~ QP oo

%% Tail rotor design
Pi h=(k*T"1.5/sqrt(2*rho (1) *A));

PO_h=((rho (1) *A* (V_tip)~3*5d*Cd0)/8);
P _hmain=(Pi_h+P0_h);
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Ttail=P_hmain/ (omega* (R+Rt));
OmegaT=VtipT/Rt;
RPMT= (VtipT*60) / (2*pi*Rt) ;

At=pi*Rt"2;
Sdt=Nbtr*ctr/ (pi*Rt) ;

1)

%$Alt sistemkayiplara
Ploss=1.13 %Su an icin alinan yaklasik deger

o\

O

7

n
for i=1:100
h(i)=(i-1)*100
$%%helikopter glic isteri
Pi h(i)=Ploss* (k*T"1.5/sqgrt (2*rho (i) *A));
PO _h(i)=(Ploss* (rho (i) *A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8)
P hmain(i)=(Pi h(i)+P0 h(i));

Ttail (i)=P hmain(i)/ (omega* (R+Rt));

Pi htail(i)=(k*Ttail(i)"1.5/sqrt(2*rho(i)*At));
PO _htail(i)=(( rho (1) *At* (VtipT) ~3*Sdt*Cd0) /8)

P htail(i)=Pi htail (i)+P0 htail(i);

i)+P htail('))
)/P_h(i)

P h(i)=
percenth (1)

(P_hmain (i
=100* (P_htail(

$%%Motor glic ¢iktisa

Pmotorh (1)=1000*Pmsl*rho (i
end

figure (1)

hold on

grid on
plot (h,P_h/1000)
plot (h, Pmotorh/1000)
xlabel ('Irtifa')
ylabel ('Glc (kW) ")
legend ('Helikopter Glug¢ isteri
title('Ask1 Tavani');

)/1.225

hold off
print (gcf, 'Aski Tavani.png','-dpng','-r300"');
%$%% Cruise flight (+300km/h), 1000m (Ileri ucus

K=4.65; %Bu oran grafikten alinmis ancak 0.5 ten
%Bizim deferlere yakinsatmak istersek K yi yizde
$Hiz degisimi

for i=1:22

$%Tugrul f code

V_cruise (i)=(((i+1)*20)/3.6);

f = 3000/ (0.5*0.9383*(83.3333%2));
Drag=0.5*rho (12) *V_cruise (i) "2*f;

advance ratio (i)
Pp f(i)=
Pi f (1)
formula
PO_f(i)=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio (i
P fmain(i)=(Pi £(i)+P0_£(i)+Pp £(i)); %
degerileri her

=V_cruise(i)/V_tip;
Ploss*Drag*V_crulse(i);
=Ploss*k*T"2/(2*rho (12) *A*V_cruise(i));

Ttailf (i)=P_fmain(i)/ (omega* (R+Rt));

Pi ftail(i)= (k*Ttailf (i) ~1.5/sqrt(2*rho(12) *At)) ;
PO _ftail(i)= ((rho (12) *At* (VtipT) *3*Sdt*Cd0) /8)

P ftail(i)=Pi ftail(i)+P0 ftail(i);
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) ~2)*
ondeki profil ve indiiklenmis striikleme

Maximum power cases and max engine power selection

%% Hover ceiling(Altitude degisimine goére de yap)

%Adding Tail rotor

', "Motor Gig¢ Ciktisi');

hizi degisimine gdre de yap)

kiiciik adv ratio lar ic¢in.
25 daha bluyik almak daha mantikli

%Glauert”s high speed approach

(rho (12) *A*V_tip~"3);



P f(i)=P fmain(i)+P ftail (i) %$Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail(i))/P_£f (i)

$%%Motor gli¢ ¢iktisi
Pmotorff (i)=1000*Pmsl*rho (10)/1.225
end

figure (2)
hold on
grid on
plot (V_cruise*3.6,Pp £/1000)
plot (V_cruise*3.6,Pi £/1000)
plot (V_cruise*3.6,P0 _£/1000)
plot (V_cruise*3.6,P ftail/1000)
plot (V_cruise*3.6,P £/1000)
plot (V_cruise*3.6,Pmotorff/1000)
xlabel ('Ucus Hizi (km/sa)'")
ylabel ('Gluc (kW) ")
legend('Parazit Giic', 'Indiiklenmis Gii¢', 'Profil Giicii', 'Kuyruk Rotor Giicii', 'Toplam
Gug', "Motor Gii¢ Ciktisi', 'Location', 'northwest');
title('Azami Ucus Hizi (Q2000 mt)"');
axis ([0 450 0 40007)
hold off
print (gcf, 'Azami Ucus Hizi.png', '-dpng', '-r300"');
Vbec=3.6*sqrt (T/ (2*rho (20) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Vberange=3.6*sqrt (T/ (2*rho (20) *A) ) * (4*k*A/ (£)) ~0.25;

alt=1;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
$Vc=200/60; %$Tirmanilacak yuksekli ile tirmanis siuresi orani m/dk dan m/s ye
Drag climb=rho (alt)*0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi_climb=k*TA2/(2*rho(alt)*A*Vbec);

PO_climb=rho (alt) *A* (V_tip) "3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp climb=Drag climb*Vbec;

P climb=Pi climb+P0 climb+Pp climb;

Ttail=P climb/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ctail=(k*Ttail”1l.5/sqgrt (2*rho(alt)*At));
PO_ctail:((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*CdO)/8);
P ctail=Pi ctail+P0 _ctail;

P c=P climb+P ctail; %Adding Tail rotor
Pexcesss=(3100000*0.87*rho (alt)/1.225)-P c
Vcmax=Pexcesss/T;

Veftdk=Vcmax*60/0.3048;

%% Govde Boyutlandirmasi
FL=0.824* (2*R) " (1.056) %Fuselage length
Fh=0.642* (2*R) "~ (0.667)
Fw=0.436* (2*R) ~ (0.697)
Lrt=1.09* (2*R) "~ (1.03)
amt=0.5107* (2*R) "~ (1.061)
avt=0.5914* (2*R) " (0.995)

OPTiMiZASYON SONRASI TASARIM KODU

clear all

clc

t = 1;

%% DESIGN PARAMETERS
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for miss=1:4

R = 9; % MAIN ROTOR RADIUS

Rt = 1.7; % TAIL ROTOR RADIUS

V_tip = 185.75; % MAIN ROTOR TIP SPEED
VtipT = 180; $TAIL ROTOR TIP SPEED

Nb = 3; % MAIN ROTOR NUMBER OF BLADES
Nbtr = 2; $ TAIL ROTOR NUMBER OF BLADES
c = 0.37 ; $ MAIN ROTOR CHORD LENGTH
ctr = 0.19; % TAIL ROTOR CHORD LENGTH

Engine = 1;

%% Engine Switch

if Engine == % ROLLS ROYCE TURBOMECA RTM 322 - 04/08

sfc = 0.258* (107 (-3)); % ENGINE SFC kg/w*h
Weng = 254*2; $ ENGINE WEIGHT engine weight for 2 engines RTM 322-04/08 1555 kw for each

Pmsl _engine = 3100; % 2*1555 kW glic

elseif Engine == 2 S%GENERAL ELECTRIC CT7-6

sfc = 0.276*(10"(-3)); % ENGINE SFC kg/w*h

Weng = 224*2 ; % ENGINE WEIGHT engine weight for 2 engines

Pmsl _engine = 1230*2 ; % 2*1230 kW glic
elseif Engine == $GENERAL ELECTRIC CT7-6
sfc = 0.288*(107(-3)); % ENGINE SFC kg/w*h

Weng = 179*2 ; % ENGINE WEIGHT engine weight for 2 engines
Pmsl_engine = 1009*2 ; % 2*1230 kW gii¢

end

%% atmosfer parametreleri

T0=288.15; S%Temperature at sea level (ISA) [

p0=101325; S%Pressure at sea level (ISA) [Pa]

g0=9.80665; %Gravitational acceleration [m/s"2]

deltaT=20; %ISA deviation tempereature [Celcius] %ortalama bisey aldim
beta=-0.0065; %Temperature change in celcius per meters

Rr=287.058;

k=1.4;

for i=1:100

h(i)=(i-1)*100; %Altitude [m]

Te (i)=TO+deltaT+beta*h(i); %$Temperature in certain altitude

p=p0* ((Te (i) -deltaT)/T0) .” (-g0/ (beta*Rr)); %Pressure in certain altitude
rho(1)=p./(Rr.*Te(i)); %Gas density ideal gas formula [kg/m"3]

a(i)=sqrt (k*Rr*Te(i)); %speed of sound (m/s)

end

K]
P

%% Performans-Agirlik Doénglisiine Hazirlik
W_crew = 180;

W payload = 2080;

err= 10"-4;

W_fuel in = 1552.39;
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W fuel=0;
WEf=W_fuel in;
W_fraction = 0.4448;

%% PERFORMANS-AGIRLIK DONGUSU

o

while abs ((WE-W_fuel)/Wf) > err

%Bu dongliiden sonra ana rotor hesabi ve performans hesaplari yapiliyor, bu
$%durumdaki yeni Wfuel buraya girilecek ve hesaplar tekrarlanacak

%z=z+1

$W_fuel= Wf;

$W_useful=W crew+W payload+W_fuel; %Useful load calculation
$W_gross=W_useful/W_fraction;

o°

W _gross=6736.8;

W_useful=2996.2

%% variables

V_cruise=300/3.6; %m/s cinsinden

%% 1)Main rotor design

M tip=V tip/a(l);

advance ratio = V cruise/V tip; %ilerleme hizinin pal ucu hizina orani
Rpm=(V_tip*60)/ (2*pi*R); $omega=RPM*2*pi/60 Vtip=omega*R dir.
omega=V_tip/R;

A=pi*R"2;
$T given=W gross*9.81*0.6 %Thrust value that for every case the code needs to converge to.
$Ct_given=T given/ (rho (1) *A* (V_tip)”"2) %$Thrust coefficient value that for every case the code

needs to converge to.

%%% Hesap yapilmadan sec¢ilen degiskenler

%$c0=0.0108*W _gross”(0.539)/ (Nb”(0.714)) %$Estimation makalesinden (AR=12 cibari oluyor yani
makul bir deger.

%% Inputs
T=W_gross*9.81; %[N]

oo

% Common Variables

Cd0=0.0141;
k=1.25;

AR=R/c; $%secildi
Sd=Nb*c/ (pi*R) ;

%% Tail rotor design

Pi h=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (1) *A));
PO_h=((rho (1) *A* (V_tip)"3*3d*Cd0)/8);
P hmain=(Pi h+PO _h);

Ttail=P hmain/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;

OmegaT=VtipT/Rt;
RPMT= (VtipT*60)/ (2*pi*Rt) ;

At=pi*Rt"2;
Sdt=Nbtr*ctr/ (pi*Rt) ;

o

%% 1) Maximum power cases and max engine power selection

%Alt sistemkayiplari
Ploss=1.13; %Su an ic¢in alinan yaklasik deger

oo

%% Hover ceiling (2000m) (Altitude dedisimine gore de yap)
altitude=2000; %altitude

alt=altitude/100;

Pi h=Ploss* (k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt) *A));

PO_h=Ploss* ((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P hmain=(Pi h+P0 h);

Ttail=P_hmain/ (omega* (R+Rt+0.15)) ;

Pi htail=(k*Ttail”1l.5/sqrt (2*rho(alt)*At));

PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);

P_htail=Pi htail+P0_htail;

P_h=P hmain+P_htail; %Adding Tail rotor
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Pmsl hover=P h* (1.225/rho(alt));
percenth=100* (P_htail) /P h;

%%% Cruise flight (280km/h), 1000m (Ileri ucus hizi de§isimine gbére de yap)

K=4.65; %Bu oran grafikten alinmis ancak 0.5 ten kiicik adv ratio lar igin.

$Bizim dederlere yakinsatmak istersek K yi1 ylzde 25 daha biiylik almak daha mantiklz
altitude=2000; %altitude

alt=altitude/100;

oo

$Tugrul f code(yaklasik olarak veriyor, idealde cdf veya riizgar tineli
$%calismasi yapilmali)

f 3000/ (0.5%0.9383*(83.3333"2));

% f = 2.5%(W_gross*2.2/1000)~(2/3); %ft"2
s £ = £%0.0929;%ft"2 to m"2

s £ =0.6185;

Drag = 0.5*rho(alt)*V cruise”2*f;

Pp f=Drag*V_cruise;

Pi f=k*T"2/(2*rho (alt) *A*V_cruise); %Glauert”s high speed approach formula
PO_f=0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance_ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip"3);

P fmain=(Pi_ f+PO0_f+Pp f); % ondeki profil ve indiiklenmis striikleme dederileri her

Ttailf=P fmain/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi ftail=(k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO ftail=((rho(alt)*At* (VtipT)~3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail=Pi ftail+P0O ftail;

P _f=P fmain+P_ftail; %Adding Tail rotor
Pmsl_f:Ploss*P_f*(l.225/rho(alt));
percentf=100* (P_ftail)/P_f£;

$%%Gerekli maximum motor glici hesabi ve motor secimi
$Burada motor glici seg¢ilirken Pmsl olarak bulunan deJerler
%karsilastirilacak ve en biyligi secilecek ardindan ise bu deger diger
%sistemlerin kayiplari da izerine eklenerek (%10 (Bu dederden emin dedilim Muhammed sdyledi))
motor se¢imi yapilacak.

if Pmsl hover>=Pmsl f $%Biliyllk olan motor gtici olarak seciliyor.
Pmsl=Pmsl hover;

else
Pmsl=Pmsl_ f;

end

Pms1l=Pmsl1/1000;
Thp=Pmsl1/0.7457;

oo

% 2) Mission Profile and RF(Required Fuel) Calculation (SFC)
There will be 5 mission profiles for sar, fire, offshore, milit transp,
$civil transp

o

if miss==
%% Fire mission profile calculation
$Kalkis (A)

alt=5;

Wh=W gross-W_payload; %Bu bolimde kullanilacak adirligi hesapla
T=Wh*9.81;

tk=2/60;

Pi hover=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt)*A));
PO0_hover=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);
P_hover=Pi_hover+P0_hover;

Ttail=P hmain/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail”1l.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail=Pi htail+P0_htail;

P_h=P hover+P_htail; %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail) /P_h;

Wf h=sfc*Ploss*P_hover*tk;
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$T1rmanma (B)

W_climb=Wh-

wf h;

T=W _climb*9.81;

alt=8;
tcl=1.5/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi

Ve=200/60;

Drag_climb=

K=4.65;

Pi_climb=k*

$Tirmanilacak yuksekli ile tirmanis slresi orani m/dk dan m/s
rho(alt) *0.5* (Vbec"2) *f;

T~2/ (2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO_climb=rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pc_climb=T*Vc;
Pp climb=Drag climb*Vbec;

P _climb=Pi_

climb+P0_climb+Pc_climb+Pp_climb;

Ttail=P_climb/ (omega* (R+Rt)) ;
Pi ctail=(k*Ttail”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));

PO_ctail=((

P ctail=Pi_

rho (alt) *At* (VtipT) *3*Sdt*Cd0) /8) ;
ctail+PO ctail;

P _c=P_climb+P_ctail; %Adding Tail rotor
percentc=100* (P_ctail) /P_c;

Wf climb =

Menzclimbl=

$Alcalma (C)

sfc*P_c*Ploss*tcl;

tcl*Vbec*3.6; %km

W_landl=W climb-Wf climb;
T=W_ landl*9.81;

alt=8;
tlandl=1.5/

60;

Vbec=sqgrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*£))"0.25;

Drag landl=

K=4.65;

rho(alt) *0.5* (Vbec"2) *f;

Pi landl =k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec) ;
PO_landl=rho (alt) *A* (V_tip) "3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp_landl=Drag landl*Vbec;

P landl=Pi

TtailLl=P 1

landl+PO_landl+Pp landl;

andl/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi_Ltail=(k*TtailL1A1.5/sqrt(2*rho(alt)*At));

PO Ltail=((

P Ltail=Pi

P fLandl=P

percentfl=1

Wf landl =
menzillandl

%%% LKEZ

o

for i=1:4
if i==1

rho(alt) *At* (VtipT) ~3*Sdt*Cd0)/8) ;
Ltail+P0 Ltail;

landl+P Ltail; %Adding Tail rotor
00* (P_Ltail)/P_fLandl;

sfc*Ploss*P_flLandl*tlandl;
=Vbec*tlandl*3.6;

Tirmanma (D)

W climb2 (i)=W landl-Wf landl+W payload;

else

W climb2 (i)= W_land3(i-1)-Wf land3(i-1)+W _payload ;

end

T=W _climb2 (
tc2(1)=2.5/

i)*9.81;
60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*£f) ) ~0.25; S%best endurance hizi

Ve=200/60;
Drag_climb2
K=4.65;

Pi climb2
PO_climb2
Pc _climb2
Pp _climb2

$Tirmanilacak ylksekli ile tirmanis siiresi orani m/dk dan m/s

=rho (alt) *0.5* (Vbec”"2) *f;

=k*T"2/ (2*rho (alt) *A*Vbec) ;

=rho (alt) *A* (V_tip) *3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
=T*Vc;

=Drag_climb2*Vbec;
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P _climb2(i)=Pi_climb2(i)+P0_climb2 (i)+Pc_climb2 (i)+Pp_climb2 (i) ;

Ttail2 (1)=P climb2 (i) / (omega* (R+Rt)) ;

Pi ctail2(i)=(k*Ttail2(i)"1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO ctail2 (i)=((rho(alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);

P ctail2(i)=Pi ctail2(i)+PO0 ctail2(i);

P c2(i)=P_climb2(i)+P_ctail2(i); 3%Adding Tail rotor
Pmsl f2=Ploss*P c2(i)*(1.225/rho(alt));
percentc=100* (P _ctail2(i))/P_c2(1i);

Wf climb2 (i) = sfc*P _c2(i)*Ploss*tc2(i);
Menzclimb2 (i)=tc2 (i) *Vbec*3.6; %Skm

%Dz ucus (E)

W _cruisel (1)=W climb2 (i)-Wf climb2 (i);
T=W_cruisel (i) *9.81;

alt=10;

tcrul (1)=10/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;
Drag forwardl=rho(alt)*0.5*(V_cruise”2)*f;
Pi forwardl (i) = Ploss*k*T"2/(2*rho(alt)*A*V cruise);

PO_forwardl (i) =Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt)*A*V_tip~3);
Pp forwardl (i)=Ploss*Drag forwardl*V cruise;

P forwardl (i)=Pi forwardl (i)+P0_ forwardl (i) +Pp forwardl (i);

Ttailf (i)=P forwardl (i)/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail (i)=Ploss* (k*Ttailf (i)"1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));

PO _ftail (i)=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);

P ftail(i)=Pi ftail (i)+P0_ftail (i);

P fl1(i)=P_ forwardl (i)+P_ftail(i); %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail(i))/P_£f1(i);

WE cruisel (i)=sfc*P_ fl(i)*tcrul(i);
menzilcruisel (i) =V_cruise*tcrul (i) *3.6;
$Alcalma (F)

W land2 (i)=W cruisel(i)-Wf cruisel(i);
T=W_land2(i)*9.81;

alt=10;

tland2 (i)=1/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Drag land2=rho(alt) *0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;
Pi land2 (i) =k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec);
PO _land2 (i)=rho (alt) *A* (V_tip) "3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;

Pp_land2(i)=Drag land2*Vbec;
P land2(i)=Pi land2(i)+P0_land2(i)+Pp_land2(i);

TtailL2(i):PilandZ(i)/(omeqa*(R+Rt));

Pi Ltai2 (i)=(k*TtaillL2(i)"1.5/sqgrt (2*rho(alt)*At));
PO _Ltai2 (i)=((rho(alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);

P Ltai2(i)=Pi Ltai2 (i)+P0_Ltai2(i);

P fLand2(i)=P land2(i)+P Ltai2(i); $Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltai2 (i))/P_fLand2 (i);

Wf land2 (i) = sfc*Ploss*P_ flLand2(i)*tland2(i);
menzilland?2 (i) =Vbec*tland2 (i) *3.6;

%DlUsiik hizda seyir (G)

W cruise2(i)=W land2(i)-Wf land2(i);
T=W_cruise2 (i) *9.81;

alt=6;

tcru2 (1)=1/60;
V_cruise=80/3.6;

K=4.65;
Drag_forward2=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2) *f;
Pi forward2 (i) = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V _cruise);

PO _forward2(i)=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt)*A*V_tip~"3);
Pp forward2 (i)=Ploss*Drag_forwardl*V_ cruise;
P forward2(i)=Pi forward2 (i)+P0_forward2 (i) +Pp_forward2(i);

Ttailf (i) =P forward2 (i) / (omega* (R+Rt)) ;
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Pi ftail (i)=Ploss* (k*Ttailf (i)"1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO ftail (i)=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail2(i)=Pi ftail(i)+P0_ftail(i);

P f2(i)=P forward2(i)+P_ftail2(i); %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail2) /P _£2(i);

Wf cruise2 (i)=sfc*P f2(i)*tcru2(i);

menzilcruise2 (i)=V_cruise*tcru2 (i) *3.6;

$Ylikselme (H)

W climb3 (i)=W cruise2(i)-Wf cruise2(i)-W payload;

T=W climb3(i)*9.81;

tc3(i)=4/60;

alt=10;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vc=200/60; %$Tirmanilacak yiksekli ile tirmanis slUresi orani m/dk dan m/s ye
Drag_climb2=rho(alt) *0.5% (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi climb3 (i)=k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO _climb3 (i)=rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)~2)*0.125;
Pc climb3(i)=T*Vc;

Pp climb3(i)=Drag_climb2*Vbec;

P climb3(i)=Pi climb3(i)+P0_climb3(i)+Pc_climb3(i)+Pp climb3(i);

Ttail3=P climb3(i)/ (omega* (R+Rt));

Pi ctail3(i)=(k*Ttail3"1.5/sqgrt (2*rho(alt)*At));
PO ctail3 (i)=((rho(alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ctail3(i)=Pi ctail3(i)+P0_ctail3(i);

P c3(i)=P_climb3(i)+P _ctail3(i); %Adding Tail rotor
Pmsl f3=Ploss*P c3(i)*(1.225/rho(alt));
percentc=100* (P _ctail3(i))/P_c3(1i);

WE climb3 (i) = sfc*P_c3(i)*Ploss*tc3(1);
Menzclimb3 (i)=tc3 (i) *Vbec*3.6; Skm
%Dz ucus (I)

W cruise3 (i)=W climb3(i)-Wf climb3(i);
T=W cruise3(i)*9.81;

alt=10;

tcru3 (i)=10/60;
V_cruise=300/3.6;

K=4.65;
Drag forward3=rho(alt)*0.5*(V_cruise”2)*f;
Pi forward3 (i) = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V_cruise);

PO_forward3(i)=Ploss*0.125*sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt)*A*V_tip~3);
Pp_ forward3(i)=Ploss*Drag forward3*V_ cruise;
P forward3(i)=Pi forward3(i)+P0_forward3(i)+Pp_ forward3(i);

Ttailf:Piforward3(i)/(omeqa*(R+Rt));
Pi ftail (i)=Ploss* (k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO_ftail (i)=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail3(i)=Pi ftail(i)+P0 ftail(i);

P f3(i)=P_forwardl (i)+P ftail3 (i) ; %Adding Tail rotor
percentf=100* (P _ftail3(i))/P_£3(1i);

Wf cruise3(i)=sfc*P_£3(i)*tcru3(i);

menzilcruise3 (i)=V_cruise*tcru3(i)*3.6;
$Alcalma (C)

W land3(i)=W cruise3(i)-Wf cruise3(i);
T=W_land3(i)*9.81;

alt=10;

tland3(1)=2.5/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Drag_land3=rho(alt) *0.5* (Vbec”2) *f;

K=4.65;

Pi land3 (i) =k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO land3 (i)=rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp land3(i)=Drag_land3*Vbec;

P land3(i)=Pi land3(i)+P0 land3(i)+Pp land3(i);

TtailL3=P forward3(i)/ (omega* (R+Rt)) ;
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Pi Ltai3(i)=(k*Ttaill3"1.5/sqgrt(2*rho(alt)*At));
PO Ltai3(i)=((rho(alt)*At* (VtipT) 3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltai3(i)=Pi Ltai3(i)+P0 Ltai3(i);

P fLand3(i)=P forward3(i)+P Ltai3 (i) ;%$Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltai3)/P_fLand3(i);

Wf land3 (i) = sfc*Ploss*P fLand3 (i) *tland3(i);

menzilland3 (i)=Vbec*tland3(i)*3.6;
end

%$Dlz ucus (H-J)

W cruise4=W land3(4)-Wf land3(4);
T=W_cruised4*9.81;

alt=10;

tcrud=16/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag_forwardd4=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2) *f;

Pi forward4 = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V _cruise);
PO forward4=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt) *A*V_tip~"3);
Pp forward4=Ploss*Drag forward3*V cruise;

P forward4=Pi forward4+P0 forward4+Pp forward4;

Ttailf=P forward4/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail=Ploss* (k*Ttailf~1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _ftail=Ploss* ((rho(alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail4=Pi ftail+PO ftail;

P f4=P forward4+P_ftaild ; %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftaild)/P_f4;

Wf cruised=sfc*P_fd*tcrud;

menzilcruised4=V cruise*tcrud4*3.6;
$Alcalma (J-A)

W_land4=W cruise4-Wf cruised;

T=W land4*9.81;

alt=10;

tland4=2.5/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Drag_land4=rho(alt) *0.5* (Vbec"2) *£f;
K=4.65;

Pi_land4 =k*T"2/(2*rho(alt)*A*Vbec) ;

PO0_land4 =rho(alt)*A* (V_tip)~3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp_land4 =Drag land4*Vbec;

P land4 =Pi land4+P0_land4+Pp land4;

TtailL4=P forward4/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi Ltai4=(k*TtailL4”1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO _Ltai4=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltai4=Pi Ltai4+P0_Ltai4;

P fLand4=P_forward4+P Ltai4 ;%Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltaid)/P_fLand4;

Wf land4 = sfc*Ploss*P_fLand4*tland4;
menzilland4=Vbec*tland4*3.6;

%$Inis (A-0)

Wh2=W_ land4-Wf land4; %Bu bolimde kullanilacak adirligi hesapla
T=Wh2+*9.81;

tk2=2/60;

alt=5;

Pi hover2=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt)*A));

PO _hover2=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P _hover2=Pi_hover2+P0_hover2;

Ttail2=P hover2/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail2”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P _htail2=Pi htail+P0_htail;

P _h2=P hover2+P htail2 ; %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail2)/P_h2;
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Wf h2=sfc*Ploss*P h2*tk2;
$Rezerv yakit (+30dklik ucus ic¢in)

W_res=Wh2-Wf h2;

T=W res*9.81;

alt=10;

tres=60/60;

V_res=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
K=4.65;

Drag forward4=rho(alt)*0.5*(V _res”2)*f;

Pi res = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V_res);
PO_res=Ploss*0.125*5Sd*Cd0* (1+K*advance_ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip~"3);
Pp res=Ploss*Drag_forward3*V_res;

P _resm=Pi_res+PO_res+Pp_res;

Ttailres=P resm/ (omega* (R+Rt)) ;
Pi tailres=Ploss* (k*Ttailres”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _tailres=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P_tailres=Pi_tailres+P0_tailres;

P res=P resm+P tailres ;%Adding Tail rotor
percentres=100* (P_tailres)/P_res;

Wf reserve=sfc*P_res*tres;

menzilres=V_res*tres*3.6;

$%% Total Fuel Weight

WE=1.1*(Wf_h+Wf climb+Wf landl+sum(Wf climb2)+sum(Wf cruisel)+sum(Wf land2)+sum(Wf_ cruise2)+su
m(Wf climb3)+sum(Wf cruise3)+sum(Wf land3)+Wf cruised+Wf land4+Wf h2)+Wf reserve

elseif miss==

%% SAR mission profile

%Kalkis (A)

Wh=W_gross-((2/3)*W_payload/2); %Bu béliimde kullanilacak agirligi hesapla, Parali yiikiin yarisi
medic malzeme sedye ve medic personeli olsun dedim
T=Wh*9.81;

tk=2/60;

alt=7

Pi_hover:(k*TAl.5/sqrt(2*rho(alt)*A));

PO _hover=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P hover=Pi_hover+P0_hover;

Ttail2=P hover/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail2”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail=Pi htail+P0_htail;

P_h=P _hover+P_htail %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail)/P_h

Wf h=sfc*Ploss*P_h*tk;
$Tirmanma (B)

W_climb=Wh-Wf h;
T=W_climb*9.81;
tc=4/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vec=200/60; %Tirmanilacak yiuksekli ile tirmanis stresi orani m/dk dan m/s ye
Drag_climb=rho(alt) *0.5* (Vbec”2) *£f;

K=4.65;

Pi climb=k*T"2/ (2*rho (alt) *A*Vbec) ;
PO_climb=rho(alt) *A* (V_tip)~3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pc_climb=T*Vc;

Pp climb=Drag climb*Vbec;

P climb=Pi climb+P0_climb+Pc_climb+Pp_climb;

Ttail=P climb/ (omega* (R+Rt));

Pi ctail=(k*Ttail”1l.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO _ctail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ctail=Pi_ctail+P0_ctail;

P c=P_climb+P ctail %Adding Tail rotor

Pmsl f=Ploss*P c*(1.225/rho(alt))
percentc=100* (P_ctail) /P c
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Wf climb = sfc*P_c*Ploss*tc;
Menzclimbl=tc*Vbec*3.6; %km
$Dliz ucus

W_cruise=W climb-Wf climb;

T=W_cruise*9.81;

alt=15

tcrul=5/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag forward=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2)*f

Pi forward = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V cruise);
PO_forward=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip~3);
Pp forward=Ploss*Drag forward*V_cruise;

P forward=Pi_ forward+PO_forward+Pp_ forward;

Ttailf=P forward/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail=Ploss* (k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _ftail=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail=Pi ftail+P0 ftail;

P _f=P forward+P_ ftail %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail)/P f

Wf cruise=sfc*P_ f*tcrul;

%Dolanma

W_loiter=W cruise-Wf cruise;

T=W_loiter*9.81;

alt=15

tloiter=18/60;

V_cruise=sqrt (T/(2*rho(alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
K=4.65;

Drag forward=rho(alt)*0.5*% (V_cruise”2)*f

Pi forward = Ploss*k*T"2/ (2*rho (alt)*A*V cruise);
PO forward=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt)*A*V_tip~3);
Pp forward=Ploss*Drag forward*V cruise;

P forward=Pi forward+P0O forward+Pp forward;

Ttailf=P forward/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail=Ploss* (k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO0_ftail=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail=Pi ftail+PO ftail;

P f=P forward+P_ftail %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail)/P_f

Wf loiter=sfc*P_f*tloiter;
menzilloit=V _cruise*tloiter*3.6;

$Alcalma

W landl=W loiter-Wf loiter;
T=W_landl1*9.81;

alt=15

tlandl = 2.5/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Drag landl=rho(alt)*0.5* (Vbec"2)*f;
K=4.65;

Pi_landl =k*T"*2/(2*rho (alt)*A*Vbec) ;

PO landl =rho(alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp landl=Drag landl*Vbec;

P landl =Pi landl+P0_ landl+Pp landl;

TtailLl=P landl/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi Ltail=(k*TtailLl”1.5/sqgrt (2*rho (alt)*At));
PO Ltail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltail=Pi Ltail+P0 Ltail;

P flLandl=P_landl+P_Ltail %Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltail)/P_fLandl
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Wf landl = sfc*Ploss*P_fLandl*tlandl;
menzillandl=Vbec*tlandl*3.6;
$Ask1 Ucusu

Wh2=W_landl-Wf landl+((2/3)*W_payload/6); %Bu boliimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh2*9.81;

tk2=16/60;

alt=10

Pi hover2=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt)*A));

PO _hover2=((rho(alt) *A* (V_tip)~3*Sd*Cd0)/8) ;

P _hover2=Pi_hover2+P0_hover2;

Ttail2=P hover2/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail2”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail2=Pi_htail+P0 htail;

P _h2=P hover2+P htail2 S%Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail2) /P _h2

Wf h2=sfc*Ploss*P_h2*tk2;

%Dz ucus

W_cruise2=Wh2-Wf h2;

T=W cruise2*9.81;

alt=10

tcru2=5/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag forward2=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2) *f

Pi forward2 = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V _cruise);
PO forward2=Ploss*(0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt) *A*V_tip~"3);
Pp forward2=Ploss*Drag forward2*V cruise;

P forward2=Pi forward2+P0 forward2+Pp forward2;

Ttailf2=P forward2/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail2=Ploss* (k*Ttailf2”1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO ftail2=Ploss* ((rho(alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail2=Pi ftail2+PO0_ ftail2;

P f2=P forward2+P ftail2 %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail)/P_f2

Wf cruise2=sfc*P_ f2*tcru2;

menzilcruise2=V cruise*tcru2*3.6;

$Ask1 ucusu

Wh3=W_cruise2-Wf cruise2+((2/3)*W_payload/6); %Bu boliimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh3*9.81;

tk3=16/60;

alt=10

Piihover3:(k*TAl.5/sqrt(2*rho(alt)*A));

PO _hover3=((rho(alt)*A* (V_tip)~3*Sd*Cd0)/8);

P _hover3=Pi_ hover3+P0_hover3;

Ttail3=P hover3/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail3”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO_htail=((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*Cd0)/8);
P htail3=Pi htail+P0_htail;

P h3=P hover3+P _htail3 %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail3)/P_h3

Wf h3=sfc*Ploss*P h3*tk3;

%Dlz ucgus

W_cruise3=Wh3-Wf h3;

T=W_cruise3*9.81;

alt=10

tcru3=5/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag forward3=rho(alt)*0.5*(V_cruise”2)*f

Pi forward3 = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V _cruise);
PO_forward3=Ploss*(0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip"3);
Pp_forward3=Ploss*Drag_ forward3*V_cruise;

P forward3=Pi forward3+P0 forward3+Pp forward3;

Ttailf3=P forward3/ (omega* (R+Rt)) ;
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Pi_ ftail3=Ploss* (k*Ttailf3~1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO_ftail3=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)~3*Sdt*Cd0)/8) ;
P ftail3=Pi ftail3+P0 ftail3;

P f3=P forward3+P_ftail3 %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail) /P £3

Wf cruise3=sfc*P_ f3*tcru3;
menzilcruise3=V _cruise*tcru3*3.6;

$Ask1l ucusu

Wh4=W cruise3-Wf cruise3+((2/3)*W _payload/6); %Bu bolimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh4*9.81;

tkd4=16/60;

alt=10

Piihover4=(k*TA1.5/sqrt(2*rho(alt)*A));

PO _hoverd=((rho(alt)*A* (V_tip)~3*Sd*Cd0)/8) ;

P_hover4=Pi_hover4+P0_hover4;

Ttail4=P hover4/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail4”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
POihtail=((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*Cd0)/8);
P htaild4=Pi htail+P0 htail;

P h4=P hover4+P htaild4 %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htaild)/P_h3

Wf hd=sfc*Ploss*P_h4*tk4;

$Tirmanma
W_climb2=Wh4-Wf h4;
T=W climb2*9.81;
tc2=2.5/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vc=200/60; %$Tirmanilacak yuksekli ile tirmanis sltresi orani m/dk dan m/s ye
Drag_climb=rho(alt)*0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi climb2=k*T"2/(2*rho(alt) *A*Vbec) ;

PO _climb2=rho (alt)*A* (V_tip) *3*Sd*CdO* (1+K* (Vbec/V_tip)~2)*0.125;
Pc climb2=T*Vc;

Pp_climb2=Drag climb*Vbec;
P_Elimb2=Pi_climb2+PO_Climb2+Pc_climb2+Pp_climb2;

Ttail2=P climb2/ (omega* (R+Rt)) ;
Pi_ctail2=(k*Ttail2"1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO_ctail2=((rho(alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ctail2=Pi ctail2+P0 ctail2;

P c2=P _climb2+P ctail2 %Adding Tail rotor
Pmsl f=Ploss*P _c2*(1.225/rho(alt))
percentc=100* (P_ctail)/P_c2

Wf climb2 = sfc*P_c2*Ploss*tc2;
Menzclimb2=tc2*Vbec*3.6; S%Skm
%Dlz ugus

W_cruised=W climb2-Wf climb2;
T=W _cruised4*9.81;

alt=15

tcrud=5/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag forward4=rho(alt)*0.5*(V_cruise”2)*f

Pi forward4 = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V _cruise);

PO_forward4=Ploss*(0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip~3);
Pp_forward4=Ploss*Drag_ forward3*V_cruise;
P forward4=Pi forward4+P0 forward4+Pp forward4;

Ttailf4=P forward4/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftaild4=Ploss* (k*Ttailf4”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO ftail4=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftaild=Pi ftaild4+PO ftail4;

P f4=P forward4+P_ftaild4 %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftaild)/P_f4
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Wf_ cruised=sfc*P_fd*tcrud;
menzilcruise=300*tcru4;
$Alcalma

W_land2=W cruise4-Wf cruised;

T=W_land2*9.81;

alt=10

tland2=4/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Drag land2=rho(alt)*0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi land2 =k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO _land2 =rho(alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp land2=Drag land2*Vbec;

P land2 =Pi land2+P0_land2+Pp land2;

TtailL2=P land2/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi Ltail=(k*TtailL2”1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO Ltail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltail2=Pi Ltail+P0 Ltail;

P _fLand2=P_land2+P_Ltail2 %Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltail2)/P_fLand2

Wf land2 = sfc*Ploss*P_fLand2*tland2;
menzilland2=Vbec*tland2*3.6;

$Inis & %Kalkis

Wh5=W land2-Wf land2; %Bu bélimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh5*9.81;

tk5=4/60;

alt=7;

Pi_hoverSz(k*TAl.S/sqrt(2*rho(alt)*A));

PO _hover5=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P _hover5=Pi_hover5+P0_hover5;

Ttail5=P hover5/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail5"1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail5=Pi htail+PO_htail;

P _h5=P hover5+P htail5 %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail5)/P_h5

Wf h5=sfc*Ploss*P_h5*tk5;

%T1irmanma
W_climb3=Wh5-Wf h5- (W_payload/2);
T=W_climb3*9.81;

tc3=4/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vec=200/60; %$Tirmanilacak yiksekli ile tirmanis suresi orani m/dk dan m/s
Drag_climb=rho (alt) *0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi_climb3=k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO_climb3=rho (alt)*A* (V_tip) ~3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pc_climb3=T*Vc;

Pp climb3=Drag climb*Vbec;

P climb3=Pi climb3+P0 climb3+Pc_climb3+Pp climb3;

Ttail3=P_climb3/ (omega* (R+Rt)) ;
Pi_ctaile(k*TtailBAl.5/Sqrt(2*rho(alt)*At));
PO_ctail3:((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*CdO)/8);
P ctail3=Pi ctail3+P0_ctail3;

P _c3=P_climb3+P ctail3 S%Adding Tail rotor
Pmslif=Ploss*P7c3*(1.225/rho(alt))
percentc=100* (P_ctail3)/P_c3

Wf climb3 = sfc*P c3*Ploss*tc3;
Menzclimb3=tc3*Vbec*3.6; %km

$Dliz ucus

W_cruiseb5=W climb3-Wf climb3;
T=W_cruise5*9.81;
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alt=15

tcru5=5/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag forwardb5=rho(alt)*0.5*(V_cruise”2)*f

Pi forward5 = Ploss*k*T"2/ (2*rho (alt)*A*V _cruise);
PO_forward5=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip~3);
Pp forward5=Ploss*Drag forward3*V cruise;

P forward5=Pi forward5+P0 forward5+Pp forward5;

Ttailf5=P_forward5/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail5=Ploss* (k*Ttailf5"1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO ftail5=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftailb5=Pi ftail5+P0 ftails;

P _f5=P forward5+P_ftail5 %Adding Tail rotor
percentf=100* (P _ftail5) /P _£5

Wf cruiseb5=sfc*P_ f5*tcru5;

$Alcalma
W_land3=W_cruise5-Wf cruise5;
T=W land3*9.81;

alt=7

tland3=4/60;

Vbec=sqgrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*£))"0.25;
Drag land3=rho(alt)*0.5* (Vbec"2) *f;
K=4.65;

Pi land3 =k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO_land3 =rho(alt)*A* (V_tip) "3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp land3=Drag land3*Vbec;

P land3 =Pi land3+P0_land3+Pp_land3;

TtailL3=P forward3/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi Ltail=(k*TtailL371.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
POiLtail=((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltail3=Pi Ltail+P0 Ltail;

P fLand3=P_forward3+P Ltail3 %Adding Tail rotor
percenthleO*(PiLtailB)/PifLand3

Wf land3 = sfc*Ploss*P_fLand3*tland3;
menzilland3=Vbec*tland3*3.6;

$inis

W_h6=W land3-Wf land3; %Bu bdélimde kullanilacak agirligi hesapla
T=W_h6*9.81;

tk6=2/60;

alt=7

Piihover6:(k*TAl.5/sqrt(Z*rho(alt)*A));

PO _hover6=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P _hover6=Pi_ hover6+P0_hover6;

Ttailé=P hover6/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail6”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail6=Pi_htail+P0_htail;

P _h6=P_hover6+P htail6 %Adding Tail rotor
percenthleO*(Pihtail6)/P7h6

Wf hé=sfc*Ploss*P h6*tk6;
$Rezerv Yakit (+30dk)

W_reserve=W_h6-Wf h6;

T=W_reserve*9.81;

alt=15

tres=60/60;

V_res=sqrt (T/ (2*rho (alt)*A))* (4*k*A/ (3*£f))"0.25;
K=4.65;

Drag res=rho(alt)*0.5* (V_res"2)*f

Pi res = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V res);
PO_res=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance_ratio”2) * (rho(alt) *A*V_tip”"3);
Pp_res=Ploss*Drag_res*V_res;

P resm=Pi res+P0 res+Pp res;

Ttailre55=P7resm/(omeqa*(R+Rt));
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Pi tailres=Ploss* (k*Ttailres571.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO _tailres=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P_tailres=Pi_tailres+P0_tailres;

P res=P resm+P tailres %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_tailres)/P_res

Wf reserve=sfc*P res*tres;

menzreserve=V_res*tres*3.6;

WE=1.1* (WEf_h+Wf climb+Wf cruise+Wf loiter+Wf landl+Wf h2+Wf cruise2+Wf h3+Wf cruise3+Wf h4+Wf
climb2+Wf cruised4+Wf land2+Wf h5+Wf climb3+Wf cruiseb5+Wf land3+Wf h6)+Wf reserve

elseif miss==

%% Offshore oil

$Kalkis

Wh=W_gross; %Bu boélimde kullanilacak agirlidi hesapla
T=Wh=*9.81;

tk=5/60;

alt=1

Pi_hover:(k*TAl.5/sqrt(2*rho(alt)*A));

PO _hover=((rho(alt)*A* (V_tip)~3*5Sd*Cd0)/8);

P _hover=Pi_hover+P0_hover;

Ttail2=P hover/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail2”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
POihtail=((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*CdO)/8);
P htail=Pi htail+P0 htail;

P _h=P hover+P htail %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail)/P_h

Wf h=sfc*Ploss*P_h*tk;

$T1rmanma

W_climb=Wh-Wf h;

T=W climb*9.81;

tcl=5/60;

alt=20

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vec=400/60; %Tirmanilacak yiuksekli ile tirmanis stresi orani m/dk dan m/s ye
Drag climb=rho(alt)*0.5* (Vbec"2)*f;

K=4.65;

Pi climb=k*T"2/ (2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO_climb=rho (alt)*A* (V_tip) "3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pc_climb=T*Vc;

Pp_climb=Drag climb*Vbec;

P climb=Pi climb+P0_climb+Pc climb+Pp climb;

Ttail=P climb/ (omega* (R+Rt)) ;
Piictail:(k*TtailAl.5/sqrt(2*rho(alt)*At));
PO _ctail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ctail=Pi ctail+P0_ctail;

P c=P_climb+P ctail %Adding Tail rotor
Pmslif:Ploss*Pic*(1.225/rho(alt))
percentc=100* (P_ctail)/P_c

Wf climb = sfc*P_c*Ploss*tcl;
Menzclimbl=tcl*Vbec*3.6; S%km

%Dlz ucgus

W_cruise=W_climb-Wf climb;

T=W_cruise*9.81;

alt=20

tcrul=40/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag_forward=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2) *f

Pi forward = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V cruise);
PO forward=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt)*A*V _tip~3);
Pp forward=Ploss*Drag forward*V cruise;

P forward=Pi forward+P0O_ forward+Pp forward;

Ttailf=P forward/ (omega* (R+Rt)) ;
Pi ftail=Ploss* (k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
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PO_ftail=Ploss* ((rho(alt)*At* (VtipT)~3*Sdt*Cd0)/8);
P_ftail=Pi_ ftail+P0O ftail;

P f=P forward+P ftail S%Adding Tail rotor
percentf=100* (P _ftail)/P f

Wf cruise=sfc*P f*tcrul;

%Alcalma

W_landl=W cruise-Wf cruise;

T=W_landl*9.81;

alt=20

tlandl1=5/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*£f))"0.25;
Drag landl=rho(alt)*0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi landl =k*T"2/(2*rho(alt)*A*Vbec) ;

PO_landl =rho(alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp_landl=Drag landl*Vbec;

P landl =Pi landl+PO_landl+Pp_landl;

TtaillLl=P landl/ (omega* (R+Rt));

Pi Ltail=(k*TtailLl”1.5/sqrt(2*rho(alt)*At));
PO Ltail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltail=Pi Ltail+P0 Ltail;

P fLandl=P_landl+P_Ltail %Adding Tail rotor
percentflL=100* (P _Ltail)/P fLandl

Wf landl = sfc*Ploss*P_fLandl*tlandl;
menzillandl=Vbec*tlandl*3.6;

%Inis & %kalkis & yerde calistirma

Wh2=W landl-Wf landl; %Bu béliimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh2*9.81;

tk2=15/60;

alt=1

Pi hover2=(k*T"1.5/sqrt (2*rho(alt)*A));

PO _hover2=((rho(alt)*A* (V_tip)~3*5d*Cd0)/8);

P hover2=Pi hover2+P0_hover2;

Ttail2=P hover2/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail2*1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO_htail=((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*Cd0)/8);
P htail2=Pi htail+P0 htail;

P h2=P hover2+P _htail2 %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail2)/P_h2

Wf h2=sfc*Ploss*P _h2*tk2;

%T1rmanma

W_climb2=Wh2-Wf h2;

T=W climb2*9.81;

tc2=5/60;

alt=20

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vec=400/60; %Tirmanilacak yiuksekli ile tirmanis stresi orani m/dk dan m/s ye
Drag_climb=rho (alt) *0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi climb2=k*T"2/ (2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO _climb2=rho (alt)*A* (V_tip) "3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pc_climb2=T*Vc;

Pp climb2=Drag climb*Vbec;

P climb2=Pi climb2+P0_climb2+Pc_climb2+Pp climb2;

Ttail2=P_climb2/ (omega* (R+Rt));

Pi ctail=(k*Ttail2”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO_ctail:((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*CdO)/8);
P ctail2=Pi ctail+P0_ctail;

P _c2=P_climb2+P ctail2 S%Adding Tail rotor
Pmslif=Ploss*P7c2*(1.225/rho(alt))
percentc=100* (P_ctail)/P_c2

Wf climb2 = sfc*P c2*Ploss*tc2;

Menzclimb2=tc2*Vbec*3.6; %km
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$Duz ucus

W_cruise2=W climb2-Wf climb2;

T=W _cruise2*9.81;

alt=20

tcru2=40/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag_forward2=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2)*f

Pi forward2 = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V cruise);
PO forward2=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt) *A*V_tip~"3);
Pp forward2=Ploss*Drag_forward*V cruise;

P forward2=Pi forward2+P0 forward2+Pp_ forward2;

Ttailf2=P forward2/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail=Ploss* (k*Ttailf271.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO ftail2=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail2=Pi ftail+P0 ftail2;

P f2=pP forward2+P_ftail2 %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail2) /P f£2

Wf cruise2=sfc*P_f2*tcru2;

$Alcalma

W_land2=W cruise2-Wf cruise2;

T=W land2*9.81;

alt=20

tland2=5/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*£f))"0.25;
Drag land2=rho(alt)*0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi land2 =k*T"2/(2*rho (alt) *A*Vbec) ;

P0_land2 =rho(alt)*A* (V_tip) ~3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pp_land2=Drag land2*Vbec;

P land2 =Pi land2+P0_land2+Pp land2;

Ttaill2=P forward2/ (omega* (R+Rt));

Pi Ltail=(k*TtailL2”1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO Ltail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltai2=Pi Ltail+P0_Ltail;

P fLand2=P_forward2+P Ltai2 %Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltai2)/P_fLand2

Wf land2 = sfc*Ploss*P_fLand2*tland2;
menzilland2=Vbec*tland2*3.6;

$inis

Wh3=W land2-Wf land2; %Bu bélimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh3*9.81;

tk3=5/60;

alt=>5

Pi_hover3=(k*TA1.5/sqrt(2*rho(alt)*A));

PO _hover3=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);

P hover3=Pi hover2+P0 hover2;

Ttail3=P hover3/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail3”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _htail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P htail3=Pi htail+P0 htail;

P _h3=P hover3+P htail3 %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail3)/P_h3

Wf h3=sfc*Ploss*P h3*tk3;

$Rezerv Yakit (+30dk)

W reserve=Wh3-Wf h3;

T=W_reserve*9.81;

alt=5

tres=60/60;

V_res=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A))* (4*k*A/ (3*£))"0.25;
K=4.65;

Drag_res=rho (alt)*0.5*(V_res”2)*f

Pi res = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V res);

PO res=Ploss*0.125*3d*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt)*A*V _tip~3);
Pp_res=Ploss*Drag_res*V_res;
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P _resm=Pi_res+P0O_res+Pp_res;

Ttailres5=P_ resm/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi tailres=Ploss* (k*Ttailres5"1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
PO _tailres=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);

P tailres=Pi_tailres+PO_tailres;

P _res=P resm+P_tailres %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_tailres)/P res

Wf reserve=sfc*P_res*tres;
menzreserve=V res*tres*3.6;

WE=1.1*(Wf h+Wf climb+Wf cruise+Wf landl+Wf h2+Wf climb2+Wf cruise2+Wf land2+Wf h3)+Wf reserve

elseif miss==

%% Military transport

$Kalkis

Wh=W gross; %Bu bdlimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh=*9.81;

tk=5/60;

alt=1

Pi hover=(k*T"1.5/sqrt (2*rho(alt)*Aa));

PO _hover=((rho(alt)*A* (V_tip)~3*5Sd*Cd0)/8);

P hover=Pi hover+P0_hover;

Ttail=P hover/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail=(k*Ttail”1l.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
POihtail=((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*CdO)/8);
P htail=Pi htail+P0 htail;

P _h=P hover+P htail %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail) /P h

Wf h=sfc*Ploss*P h*tk;

$Tirmanma

W_climb=Wh-Wf h;

T=W climb*9.81;

tcl=10/60;

alt=20

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25; %best endurance hizi
Vec=200/60; %Tirmanilacak yiuksekli ile tirmanis stresi orani m/dk dan m/s ye
Drag climb=rho(alt)*0.5* (Vbec"2)*f;

K=4.65;

Pi climb=k*T"2/ (2*rho (alt) *A*Vbec) ;

PO _climb=rho (alt)*A* (V_tip) "3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)"2)*0.125;
Pc_climb=T*Vc;

Pp climb=Drag climb*Vbec;

P climb=Pi climb+P0_climb+Pc climb+Pp climb;

TtailC=P climb/ (omega* (R+Rt)) ;
Piictail:(k*TtailCAl.5/sqrt(Z*rho(alt)*At));
PO _ctail=((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ctail=Pi ctail+P0_ctail;

P c=P_climb+P ctail %Adding Tail rotor
Pmslif:Ploss*Pic*(1.225/rho(alt))
percentc=100* (P_ctail)/P_c

Wf climb = sfc*P_c*Ploss*tcl;
Menzclimbl=tcl*Vbec*3.6; %km

$Dliz ucus

W_cruise=W_climb-Wf climb;

T=W_cruise*9.81;

alt=20

tcrul=75/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag_forward=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2) *f

Pi forward = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V cruise);
PO forward=Ploss*0.125*sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt)*A*V _tip~3);
Pp_forward=Ploss*Drag_forward*V_cruise;

P forward=Pi forward+PO_ forward+Pp forward;
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Ttailf=P forward/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi ftail=Ploss* (k*Ttailf”1.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO0_ftail=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail=Pi_ ftail+P0 ftail;

P _f=P forward+P_ ftail %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail) /P f

Wf cruise=sfc*P_f*tcrul;

%Inis & %kalkis & yerde calistirma

Wh2=W cruise-Wf cruise; %Bu bolimde kullanilacak agirligi hesapla
T=Wh2+*9.81;

tk2=5/60;

alt=20

Pi hover2=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt) *A));

PO _hover2=((rho(alt)*A* (V_tip)~3*Sd*Cd0)/8) ;

P _hover2=Pi_hover2+P0_hover2;

Ttail2=P hover2/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail2=(k*Ttail2”1.5/sqrt (2*rho (alt)*At));
POihtail2=((rho(alt)*At*(VtipT)A3*Sdt*Cd0)/8);
P htail2=Pi htail2+P0 htail2;

P h2=P hover2+P htail2 %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail2)/P_h2

Wf _h2=sfc*Ploss*P_h2*tk2;

%Dz ucus

W cruise2=Wh2-Wf h2-W payload;

T=W cruise2*9.81;

alt=20

tcru2=75/60;

V_cruise=300/3.6;

K=4.65;

Drag forward2=rho(alt)*0.5* (V_cruise”2)*f

Pi forward2 = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V_cruise);
PO forward2=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance ratio”2)* (rho(alt) *A*V_tip~"3);
Pp forward2=Ploss*Drag_ forward*V cruise;

P forward2=Pi forward2+P0_ forward2+Pp forward2;

Ttailf2=P forward2/(omega* (R+Rt)) ;
Pi_ftail2=Ploss*(k*Ttailf2A1.5/sqrt(2*rho(alt)*At));
PO ftail2=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);
P ftail2=pPi ftail2+PO0 ftail2;

P f2=P forward2+P ftail2 %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_ftail2)/P_f2

Wf cruise2=sfc*P_ f2*tcru2;

$Alcalma

W _land2=W cruise2-Wf cruise2;

T=W_land2*9.81;

alt=20

tland2=4/60;

Vbec=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
Drag_landl=rho(alt)*0.5* (Vbec"2) *f;

K=4.65;

Pi landl =k*T"2/(2*rho(alt)*A*Vbec);

PO_landl =rho(alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0* (1+K* (Vbec/V_tip)~2)*0.125;
Pp landl=Drag landl*Vbec;

P landl =Pi_ land1+P0_landl+Pp landl;

TtaillL2=P forward2/ (omega* (R+Rt)) ;
PiiLtail=(k*TtailL2A1.5/sqrt(2*rho(alt)*At));
PO Ltail=((rho(alt)*At* (VtipT)~3*Sdt*Cd0)/8);
P Ltai2=Pi Ltail+P0 Ltail;

P flLand2=P_ forward2+P Ltai2 %Adding Tail rotor
percentfL=100* (P_Ltai2)/P_fLand2

Wf land2 = sfc*Ploss*P_fLand2*tland2;
menzillandl=Vbec*tland2*3.6;

$inis

Wh3=W_land2-Wf land2; %Bu bolimde kullanilacak adirligi hesapla
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T=Wh3*9.81;

tk3=5/60;

alt=1

Pi hover3=(k*T"1.5/sqrt (2*rho (alt)*A));

PO _hover3=((rho (alt)*A* (V_tip)"3*Sd*Cd0)/8);
P _hover3=Pi_hover2+P0_hover2;

Ttail3=P hover3/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi htail3=(k*Ttail3”1.5/sqrt (2*rho(alt)*At));
PO _htail3=((rho(alt)*At* (VtipT)~3*Sdt*Cd0)/8) ;
P htail3=Pi htail3+P0 htail3;

P h3=P hover3+P htail3 %Adding Tail rotor
percenth=100* (P_htail3) /P _h3

Wf h3=sfc*Ploss*P h3*tk3;

$Rezerv Yakit (+30dk)

W_reserve=Wh3-Wf_ h3;

T=W_reserve*9.81;

alt=10

tres=60/60;

V_res=sqrt (T/ (2*rho (alt) *A)) * (4*k*A/ (3*f))"0.25;
K=4.65;

Drag res=rho (alt)*0.5* (V_res"2)*f

Pi res = Ploss*k*T"2/(2*rho (alt)*A*V_res);
PO_res=Ploss*0.125*Sd*Cd0* (1+K*advance_ratio”2) * (rho (alt) *A*V_tip”"3);
Pp_res=Ploss*Drag_res*V_res;

P resm=Pi res+P0O_res+Pp res;

Ttailres5=P resm/ (omega* (R+Rt)) ;

Pi tailres=Ploss* (k*Ttailres5”1.5/sqrt (2*rho (alt) *At));
PO _tailres=Ploss* ((rho (alt)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0)/8);

P tailres=Pi tailres+PO_tailres;

P res=P resm+P tailres %Adding Tail rotor
percentf=100* (P_tailres)/P_res

Wf_reserve=sfc*P_res*tres;
menzreserve=V_res*tres*3.6;

WE=1.1*(Wf h+Wf climb+Wf cruise+Wf h2+Wf cruise2+Wf land2+Wf h3)+Wf reserve

51

elseif miss==

o

%% Civil transport
$Kalkis

%Tirmanma
%Dlz Ugus
%Dolanma
%Ask1

$Dliz Ucus
$Alcalma
$inis

%$Rezerv Yakit (+30dk)

%%Group Weight
%Characteristic of Helicopter

oo

W gross 1lb = (W _gross)*2.2046 ;%Design Gross Weight Ib ye ASevrildi
g = 32.174;%YerASekimi ft/s"2

%$Main Rotor
Rm = (R)*3.28 ;%Radius ft'e ASevrildi
(c

ohmR (V_tip)*3.28 ;%Tip speed ft/sec
cm = )*3.28 ;%Chord ft

bm=(1.2)*3.28;% Height above C.G, ft // aAYA+rlA+k merkezinden uzaklAtk
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% Tail Rotor
RT = (Rt)*3.28;% Radius tail rotor
bt = 2 ;%Number of blades

%Horizontal Stabilizer ** alihan yapAtyor
Ah = 0.0021* (W gross 1b)"0.758*3.28"2 ;%Area of h.s

ARh = 5 ;%Aspect ration of h.s
$Vertical Stabilizer

Av = (1.4287)*10.7639104;%Area of v.s
ARv = 1.6;%Aspect ratio of v.s **

ohmM = omega;%Main rotor omega

ohmT = OmegaT; %tail rotor omega

%Fuselage

Lf = (2*Rm) *3.2808399 ;% Length of fuselage

Swetf = (70)*10.7639104 ;% Wetted area of fuselage
Swetn =6*10.7639104 ;% Wetted area of nacelles
sothers

rpmeng =21000; $Rpm of engine

notfg = 1 ;% Number of Tail Rotor Gearboxes

thp = Pmsl/0.7457;%Transmission h.p. rating

nowh = 3 ;%Number of Wheel Legs

noeng = 2;%Number of Engines

cigl = WE*264/1000;% m3 to gallon

not = 2;% Number of tanks
trhp = thp*0.08;%Tail rotor h.p. rating

nogb 1; %Number of Gearboxes

$Main rotor blades // Ana rotor Palleri // ohmR deAYiAYASek omega*R diye

Wom = 0.45359237*[0.026* ((Nb) "~ (.66))*cm* (Rm” (1.3))* ((ohmR)"(.67))1;

%Main rotor hub and hinge // Ana Rotor GAJbek ve MenteAYeler (IBC sistem

aAYA+r1A+AYA+ konabilir) // ohmR deAYiAYASek omega*R diye

J =2.2*Wbm*Nb*Rm"2/ (4*g) ; $Polar moment of inertia kg m2 olarak girilecek **

Whm =

0.45359237*[0.0037* (Nb” (0.28))* (Rm*1.5) * ((ohmR) ~ (0.43)) * ((.67* (2.2*Wbm) +g*J/ (Rm"~2) )" (0.55))1;

$stabilizer (horizontal) x// Yatay Dengeleyici
h stabilizer = 0.45359237*[0.72* (Ah"~1.2)* (ARh"0.32)1];

$stabilizer (vertical) // DA4AYey Dengeleyeici
v_stabilizer = 0.45359237*[1.05*% (Av"0.94) * (ARv"0.53) * ((nogb)~0.71)1;

$Tail rotor // Kuyruk Rotoru
Tailrotor = 1.4* (RT"0.09)* ((thp/ohmM)~0.9);

o

Prop // A°tici Pervane
Wpropeller = 0.45359237*[0.026* ((Nb) "~ (.66))* (0.15)*3.28* (RT"(1.3))*((ohmM*3.28)"(.67))]
%0.45359237*[1.1%3.28* ((Rt*3.28)70.09) * ((thp/ (ohmM*3.28))"0.9) ]

%%0.45359237*[0.026* ((4)"(.66))*0.1042*3.28*((1.1%3.28)"(1.3))*

oo

o

((195*%3.28)"7(.67))1
%Body (Fuselage) // GAqvde

BodyF= 0.45359237*[6.9* ((W_gross_1b/1000)"0.49)* (Lf~.61)* (Swetf~0.25)1];

%Landing Gear // A°niAY TakA+mA+

Gear = 0.45359237*[40* ((W_gross_1b/1000)"0.67) * ( (nowh) ~.54) ] ; %Skid icin ne yapalim
$Nacelles // Motor BeAYiA¥i

Nacelles = 0.45359237*[0.041* ((Weng*2.2)"1.1)* ((noeng)”~.24) + 0.33*((Swetn)”"1.3)1;

% propulsion subsystem // A°tki Alt Sistemi ** ihtilaf
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Props = 0.45359237*[2* ((Weng*2.2)"0.59)* ((noeng)"~0.79)]1 ;

% fuel system // YakAtt Sistemi
Fuel System = 0.45359237*[0.43* ((cigl)”~.77)* ((not)"0.59)1;

%drivesystem // Aktarma Sistemi // eksik bilgi var

Drivesystem =

0.45359237*13.6* ((thp) *.82) * ((rpmeng/1000) ~0.037) * ((0.08) * (ohmM/ohmT) ) ~0.068* (270.066) / ( (omega
)70.64); % eksik bilgi ihitlaf

$cockpit Control // Kokpit Kontrolleri
Cockpit = 0.45359237*[11.5 * ((W_gross_1b/1000)".40)];

%$systemcontrol // Kontrol Sistemi // Hasan A°baASoAYlu Baz AlA+ndAt+ // omega
$deAViAYASek
Wsc = 0.45359237*[36*Nb* (c*2.2) * ((ohmR/1000)"3.2)1;

%auxpower // YardAitmcAt GAMAS Aenitesi
saux = 0.45359237*[150] %%Bu belki eklenmez

%instruments // Ekipmanlar
Instruments = 0.45359237*[3.5* ((W_gross_1b/1000)"°1.3)1;

$hydraulics // Hidrolik Sistem

$Whyd = 37* ((bm)".63)*(c”1.3)* ((ohmRM/1000)"2.1); // ihitlaf %%%%%%
$electricalandhyrdraulics // hidrolik dahil

Welc = 0.3%0.45359237*[9.6* ((thp)".65)/ ((W gross 1b/1000)"0.40)];

%avionics // Aviyonikler
Avionics = 0.45359237*[50]; % or 50 or 400

$furnishing // DAJAYeme
Fe=0.45359237*[6* ((W_gross_1b/1000)"1.3)];

%aircond // A°klimlendirme ve Buzlanmaya KarAYA+ Sistem // ihtilaf
Acai = 0.45359237*[8* (W_gross_1b/1000)] ;

$manufacturing Variation // A°malat Varyasyonu
mv = 0.45359237*[4* (W _gross 1b/1000)];

Wbos = Wbm + Whm + h _stabilizer + v_stabilizer+ Tailrotor + BodyF + Gear +
Instruments + Welc + Avionics + Fe + Acai + mv +
Nacelles + Weng + Props + Fuel System + Drivesystem + Cockpit +Wsc ;
% MAkirettabat
Wplt = 2*90;

% TaAYAtnacak aAYA+rlAtk
Wload = 16*130 ;

SYakAtt
Wfuel = Wf;

$Total AAYA+rlA+tk
Wtotal = Wbos + Wplt + Wload + Wfuel;

W fraction= (Wplt+Wload+Wf)/ (Wtotal) ;

o°

¥
end

o°

fprintf (' \n\nMAXIMUM NEEDED POWER IS %d\n\n ',Pmsl);

[

% Wtotal artik biliniyor.
Wtotal from weight iteration = Wtotal;

%% BEMT KODU

max FM = 0;
z = 1;
cO0 =c;

for twist ratio =5 : 2 : 11
% for tr =1 : 0.5 : 3
for airfoil = 1:1:4
for tip_airfoil = 1:1:3

%% Airfoil Switch
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if airfoil == 1 % NACA23012

Stall angle orta = 18;

Cla orta = 0.1101;

Cd2_orta = 1.1891le-4;

Cdl_orta = 9.9652e-5;

Cd0_orta = 5.0304e-4;

alfa0 orta = 1.205;

Drag_divergence = 0.75; % at 2 angle
rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5) *Drag divergence - 83.3333)/V _tip);
elseif airfoil == %$5c1094r8

Stall angle orta = 19;

Cla orta = 0.1119;

Cd2_orta = 7.7415e-5;

Cdl_orta = -1.9569e-4;
Cd0_orta = 0.0049;
alfa0 orta = 1.63;

Drag divergence = 0.78; %

rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5) *Drag divergence - 83.3333)/V _tip);
elseif airfoil == %$5c2110

Stall angle orta = 18;

Cla orta = 0.1144;

Cd2 orta = 2.0046e-4;

Cdl orta = -8.6619%e-4;

Cd0_orta = -0.0019;

alfa0 orta = 1.1;
Drag divergence = 0.73 ; % Aslinda daha ylksek ama burda artmaya basliyor.

rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5) *Drag divergence - 83.3333)/V _tip);
elseif airfoil == s vrl

Stall angle orta = 17;

Cla orta = 0.1052;

Cd2 orta = 1.4238e-4;

Cdl orta = 1.5560e-4;

Cd0_orta = 4.9649%e-4 ;

alfa0 orta = 2.7;
Drag divergence = 0.74;

rd= ((((1.4 * 287 *295.15)70.5)*Drag divergence - 83.3333)/V_tip);
end
if tip airfoil == 1 % NACARC5-10

Stall angle tip = 18;

Cla_tip = 0.1101;
Cd2_tip = 8.9919%e-5;
Cdl_tip = -1.738le-4;

Cd0_tip = 0.0040 ;
alfa0 tip = 1.03;

elseif tip airfoil == 2 % VR14

Stall angle tip = 17;

Cla_tip = 0.1112;
Cd2_tip = 1.0428e-4;
Cdl_tip = -2.9343e-4;
Cd0_tip = 0.0041 ;

alfa0 tip = 0.78;

elseif tip_airfoil == % VR 15

Stall angle tip = 18;

Cla_tip = 0.1112;
Cd2 tip = 7.7613e-05;
Cdl tip = -1.6539%e-04;
Cd0_tip = 0.0048 ;

alfa0 tip = 0.298;
end
%AIRFOIL SELECTION IS FINISHED HERE

%SOR MUTLAKA
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root cut = 0; %Dinstance from rotating axis to blade starting point (Hub and gripper structure)
Nelements = 40; S%Number of blade elements

r_span:(l—root_cut)/Nelements; %$Span value of each blade element

Ct_given=Wtotal*9.81/(rho(l) *A*V_tip"2); %Thrust coefficient value that for every case the
code needs to converge to.

Sd rectangular=Sd;

%Shows if linear twist or taper exist or not(l is yes, 0 is not)

linear twist = 1;

linear_ taper 0;

%%% Calculation Of correct theta angle for specified case
Cts=0;
Ctb=0.2;
theta small = 0;
= 30;
% Geometric Angle Of Attack Convergence Calculation

theta big

oo
oo

for n=1:12

$New theta value for trial

theta middle=(theta big+theta small)/2 ;

theta g=theta middle ; %Geometrical angle of attack

%Zero initiation elements
Ct = 0;

Cp = 0;

Cpi=0;

T=0;

P=0;

induced inflow_old = 0;
$New theta value for trial

%$%% BEMT Calculations
for i=1:Nelements

r(i) = root_cut+r_span*(i-0.5); %Nondimential radial value of middle of blade section
theta (i) =theta g;

Sdd (i)=Sd rectangular;

$Airfoil Parameters

if 0<r (i) && r(i) < r d
Cla = rad2deg(Cla_orta);
alfa0 = alfa0_orta;
Cd0 = Cd0_orta;

Cdl = Cdl orta;
Cd2 = Cd2_orta;
else % naca RC(5)-10

Cla = rad2deg(Cla tip);
alfa0 = alfa0 tip;

Cd0 = CdO0_tip;

Cdl = Cdl_tip;

Cd2 = Cd2_tip;

end
alfa(i)=alfal;

$Linear twist and taper initial calculations for theta and solidity
% Linear Twist (-10)
if linear twist==1;
theta tip=theta(i);
$twist ratio=6; %Difference between tip angle of attack and root of thre blade(Aoca is
smaller towards the tip
theta (i) =theta tip+twist ratio*(l-r(i)); %Geometrical angle of attack value of the
blade section
end
% Linear Taper (tr)
if linear taper==1;
%tr=1; %Ratio of root and tip cord of a blade
c_tip=4*c0/ (3*tr+l);
c_root=c_tip*tr;
c(i)=c_root-(((c_root-c_tip)/Nelements)* (i-0.5));
Sdd (i)=Nb*c (i) /(2*pi*r (i) *R); %$Solidity of a blade section when blade taper
implemented SOLIDITY NEDEN DEGISMIYOR
end

%induced inflow calculations

induced inflow ratio(i) =
(Sdd (1) *Cla/16) * (sqrt (1+(32* (deg2rad (theta (i) +alfa0)) *r(i)/(Sdd(i)*Cla)))-1); %Induced inflow
ratio calculation for a section

%Tip Loss Addition

while (abs((induced inflow ratio(i)-induced inflow old)/induced inflow ratio(i))>0.0001)
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induced inflow_old = induced inflow ratio(i);
ff = 0.5*Nb* ((1-r(i))/ (induced inflow ratio(i)));

F(i) = (2./pi).*acos(exp(-1.*(ff))); %Prandtl's tip loss factor

induced inflow ratio(i) =
(Sdd (i) *Cla/ (16*F(i))) * (sqrt (1+(32*F (i) * (deg2rad (theta (i) +alfal))*r(i)/(Sdd (i) *Cla)))-1);
%Induced inflow ratio calculation for a section with tip los factor

end

induced inflow angle (i) = induced inflow ratio(i)/r(i); %Induced angle(effected by inflow
ratio)

eff AoA(i) = (deg2rad(theta(i))) - induced_inflow_angle(i); S$Effective angle of attack

Cl(i) = Cla*(eff AoA(i)+deg2rad(alfal)); %Sectional 1ift coefficient

Cd(i)=Cd0+Cdl*rad2deg(eff AoA(i))+Cd2*rad2deg(eff AoA(i))"2; 3%Drag coefficient of a
section
eff (i)=rad2deg(eff AoA(i));

%Elemental thrust and power coefficient calculations

dCt (i) = 0.5*sdd(i)*Cl(i)*r(i)"2*r_span; S$Thrust coefficient of a section
dT (1) =dCt (1) *rho (1) *A* (V_tip)"2;
dCp (i) = 0.5*Sdd (i) * (induced inflow ratio(i)*Cl(i)*r(i)"2+Cd(i)*r(i)"3)*r span; Ssummation

of Induced power and profile power of a section
dCpi (i) =0.5*sdd (i) *induced inflow ratio(i)*Cl(i)*r (i) 2*r span;

dP (1)=dCp (i) *rho (1) *A* (V_tip) "3;

Ct = dCt(i)+Ct;
T=dT (1) +T;

Cp = dCp (i) +Cp;
Cpi=dCpi (i) +Cpi;

P=dP (i) +P;
end

ddCt (n)=Ct;
ddCp (n)=Cp;

ddCpi (n)=Cpi;

%Cheks in which interval the new calculated thrust value is and specify the new middle
theta
if Ct>Ct _given
theta big=theta middle;
elseif Ct<Ct_given
theta small=theta middle;
end

%Cheks if the desired error value is met

if ((abs(Ct_given-Ct))/Ct _given)<0.005
break

end

end

Ptot = 2*P; %Total power value NEDEN 2 ILE CARPIYORUZ ?2?
sigma=rho(1l)/1.225; %Yodunluklarin orani

Pmsl = Ptot/(sigma*1000); % BURADAKI DEGER MOTORU IFADE ETMIYOR O ZAMAN 2°?
Thp = Pmsl/0.745;

Cpideal=Ct” (1.5)/sqgrt(2); %$Ideal power of rotor

FM(z)=Cpideal/Cp; %Figure of merit value

kkkk=Cpi/Cpideal;

%% Finding Maximum Figure of Merit Case

if FM(z) > max FM
max FM = FM(z);

twist ratio _value = twist ratio;
$taper ratio value = tr;

Ct value = Ct;

Cp_value = Cp;

Thrust obtained from BEMT = T;

Ptot_value = Ptot;

sigma value = sigma; %Yodunluklarin orani

Pmsl value = Pmsl;

Thp_value = Thp;

theta g value = theta g; %Geometric angle of attack that gives required Ct value for selected
blade planform conditions

101



Wson BEMT = Thrust obtained from BEMT/9.81;
airfoil selection = airfoil;

tip airfoil selection = tip airfoil;

rd value = r_d;

eff degree AoA value = eff;

end

N

o
Il o

end
end
end

o

end
max eff degree = max(eff degree AoA value);

if max_eff degree > 12
t = 0;
end

fprintf('\n--=————————mm \nBEMT SONUCU ELDE EDILEN DEGERLER
\nMaximum FM dederi = %$d\ntwist ratio = %d\nct = %d\ncp = %d\nThrust = %d\nPtot = %d\nsigma =
$d\nPmsl = %d\nIhp = %$d\nGeometric angle of attack = %$d\nWeight obtained from BEMT = %d\n-----

o°

\n',max_FM, twist_ratio_value,Ct_value,Cp_value,Thrust obtained from BEMT, Ptot value,sigma_valu
e,Pmsl value,Ihp value,theta g value,Wson_ BEMT)

if airfoil selection == 1

fprintf ("\nOptimum airfoil is NACA23012\n"');
elseif airfoil selection ==

fprintf (" \nOptimum airfoil is Scl094r8');
elseif airfoil selection ==

fprintf ('\nOptimum airfoil is Sc2110");
elseif airfoil selection ==

fprintf ('\nOptimum airfoil is vr7'");
end

if tip_airfoil selection ==

fprintf ('\nOptimum airfoil is NACARC5-10");
elseif tip airfoil selection ==

fprintf ('\nOptimum airfoil is Vrl4d');
elseif tip airfoil selection ==

fprintf ('\nOptimum airfoil is Vrl5"');
end

fprintf ('\nHigh 1ift airfoil is ending at %d ',rd value);

o°

max_FM

twist ratio value
taper ratio value
Ct _value

Cp_value

Thrust obtained from BEMT
Ptot value
sigma_value

Pmsl value
Thp_value
theta g value
Wson BEMT

o o A° o° o° o° o° o o o°

o

%Base Price Estimation For Helicopter Design (1994$))% (rotorcraft cost too much)

H=1.794*1.344*1*1*1.115;%gas turbine, multi engine, US commercial, one rotor,retractable

landing gear

UL=W_useful*2.20462262;%Uuseful Load kg to pounds conversion

GW=W_gross*2.20462262;5Gross weight kg to pounds conversion

DL cost=GW/ (pi* (R*3.2808399)"2);%Imperial system

FM=0.6; %Figure of merit 2?7

ro slug=0.002378;%slug per cubic fot at sea level

F 1=3.04;%inflation factor based on 1994 to 2037

base p=((F_i*267*H*UL"1.0583* ((Nb)"0.1643/ ((550*sqrt(2))~0.5945*...
(ro_slug)”~0.2973))* ((1/ (UL/GW) -

1)70.4638* (1/ (UL/GW))"0.5945* ((DL_cost”0.2973)/(FM"0.5945)))))/0.676768732%inflaton 1.91

production cost=(base p/2);%production cost %50 lik kar marjA+ koyduk

%Direct Operating Cost (NASA Design and Analysis of Rotorcraft)
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F h=500;%flight hours per year

base price=base p;%base price range

Fixed OP=((175000+29.8%* (base price./1000))./F h);%fixed OP per fh [$]
Variable OP=(8.92* (base price./1000).70.57);%variable OP per flight hour
TOC=(Fixed OP+Variable OP)/1.493249785;%total operating cost range [$] per flight hour
%***********Excel e yaZdAirma kAismAi**********************%

%$filename='RF Calculations 2022.x1ls';

%Cost name=['base price' 'production cost' 'Fixed OP' 'Variable OP' 'TOC'];
Cost=[base_price production cost Fixed OP Variable OP TOC];

$xlswrite (filename,Cost name, 'Cost’','Bl');

$x1lswrite (filename,Cost, 'Cost', 'B2");

o°

%% Maximum Performans Isterleri

Ploss percentage = 0.87;

% HOVER CEILING (Altitude degisimine gdre de yap)
n=0;

$DEGISKENLERDE PMAIN SEALEVEL ENGINE VAR

Thrust = W_gross*9.81;

Cd0_airfoil = 0.0141;

for i=1:100

h(i)=(i-1)*100;

$%% HELIKOPTERIN GUC ISTERT

Pi h(i) = (k*Thrust®1.5/sqrt (2*rho(i)*A));
PO h(i) = ((rho(i)*A*(V_tip)~3*Sd*Cd0 airfoil)/8);
P _hmain (i) = (Pi_h(i)+P0_h(i));

Ttail (i)=P_hmain (i) / (omega* (R*Rt+0.15)) ;

Pi htail (i)=(k*Ttail (i)"1.5/sqgrt (2*rho (i) *At));
PO_htail (i)=((rho (i) *At* (VtipT) "3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);
P hhtail (i)=Pi htail (i)+P0_htail (i);

P h(i)=(P_hmain(i)+P hhtail(i)); %Adding Tail rotor
percenth (i)=100* (P _hhtail(i))/P_h(i);

$%%Motorun giic GUC CIKTISI
Pmotorh (1)=1000* (Pmsl engine*Ploss percentage) *rho (i) /1.225;

end

syms x
Phoverceil=polyfit (h,P h,3);

Pmotorceil=polyfit (h,Pmotorh, 3);

Phovermotor=Phoverceil-Pmotorceil;

Phovermotorsym = Phovermotor (1) *x*3 + Phovermotor (2) *x"2 + Phovermotor (3) *x +Phovermotor (4) ;
Phovermotorfunc = matlabFunction (Phovermotorsym) ;

HoverAlt = fzero (Phovermotorfunc,2500) % ASKI TAVANI BURDA BULUNUYOR

o

figure (1)

hold on

grid on

plot (h,P_h/1000)
plot (h, Pmotorh/1000)
hold off

o o od° oe

o

o

AZAMI MENZIL ??? Raporda 1085 km ama burda 1883 km elde ediyorum nerde
hata var 2?7

o°

Vber=sqgrt (Thrust/ (2*rho (10) *A) ) * (4*k*A/£f) ~0.25; S$best range hizi
Drag time=rho (10)*0.5* (Vber"2) *f;
K=4.65;

Pi menz=k*Thrust”2/(2*rho (10) *A*Vber) ;

PO0_menz=rho (10) *A* (V_tip) "3*Sd*Cd0_airfoil* (1+K* (Vber/V_ tip)"2)*0.125;
Pp menz=Drag time*Vber;

P menzm=Pi menz+P0 menz+Pp menz;

Ttail=P menzm/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi menztail=(k*Ttail”1.5/sqrt (2*rho (10)*At));

PO _menztail=((rho (10)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);

P _menztail=Pi menztail+P0_menztail;

P_menz=P_menzm+P_menztail ; %Adding Tail rotor
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percentmenz=100* (P_menztail) /P _menz;
time=Wf/ (sfc*P_menz);
Amenzil=Vber*time*3600 %m

% AZAMI HAVADA KALIS

Vbet=sqgrt (Thrust/ (2*rho (10) *A) ) * (4*k*A/ (3*f))"~0.25; S%best endurance hizi
Drag time=rho (10)*0.5* (Vbet"2) *f;

Pi time=k*Thrust”2/(2*rho (10)*A*Vbet) ;

PO_time=rho(10)*A* (V_tip)*3*Sd*Cd0_airfoil* (1+K* (Vbet/V_tip)"2)*0.125;
Pp time=Drag time*Vbet;

P timem=Pi time+P0 time+Pp time;

Ttail=P timem/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi timetail=(k*Ttail”1l.5/sqrt (2*rho (10)*At));

PO _timetail=((rho (10)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);
P timetail=Pi timetail+P0 timetail;

P _time=P timem+P_timetail; %Adding Tail rotor
percentc=100* (P_timetail)/P_time;

timefly= 60*Wf/(sfc*P time) %dk

% AZAMI ILERI UCUS HIZI
Pout = Pmsl engine*1000*Ploss percentage; % / PLOSS OLMASI LAZIM DEGIL MI

=1:22
$%%Buradaki f dederini biz cfd den bulduk onu yazalim

%$%Tugrul f code
V_cruise (1)=(((i+1)*20)/3.6);

f=2.5% (W _gross*2.2/1000) "~ (2/3); %$ft"2

% £f=£*0.0929;%ft"2 to m"2

f = 0.6185;
(1)=0.5*rho (20) * (V_cruise (i) "2) *£;

advance ratio(i)=V_cruise(i)/V_tip;

Pp f(i)= Drag(i)*V_cruise(i);

Pi f(i)= k*Thrust”2/(2*rho(20) *A*V_cruise(i)); %Glauert”s high speed approach formula

PO _f(i)= 0.125*Sd*Cd0_airfoil* (1+K*advance ratio(i)"2)* (rho(20)*A*V_tip~3);

P fmain(i)=(Pi f(i)+P0_f(i)+Pp f(i)); % Ondeki profil ve indiiklenmis silirlikleme dederileri her

Ttailf (i)=P fmain(i)/ (omega* (R+Rt+0.15));

Pi ftail (i)=(k*Ttailf (i)~1.5/sqrt (2*rho(20)*At));
PO_ftail (i)=((rho (20) *At* (VtipT)~3*Sdt*Cd0 airfoil)/8);
P ftail (i)=Pi_ ftail (i)+P0_ftail (i);

P f(i)=P fmain(i)+P_ftail(i); $Adding Tail rotor
percentf=100* (P _ftail(i))/P_f(i);

%%%Motor glic ¢iktisa
Pmotorff (i)= Pout*rho(20)/1.225;

end

o°

Pffheli=polyfit(h,P_f);

Pffmotor=polyfit (h, Pmotorff);
Pffmotorheli=Pffheli-Pffmotor;
Vmaxff=fzero (Pffmotorheli, 300)

oe o

o

o

plot (V_cruise*3.

6,P £/1000)

% figure(2)

% hold on

% grid on

% plot (V_cruise*3.6,Pp £/1000)

% plot (V_cruise*3.6,Pi £/1000)

% plot (V_cruise*3.6,P0 _£/1000)

% plot (V_cruise*3.6,P ftail/1000)
(
(

o° oe

o

ho

o

plot (V_cruise*3.

1d off

6, Pmotorf£f/1000)

legend('Pp','Pi','PO"', 'Pftail’', 'Pf', 'Pmotorff', 'Location’', 'northwest"')
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syms x
Pffheli=polyfit (V_cruise*3.6,P f,2);

Pffmotor=polyfit (V_cruise*3.6,Pmotorff,2);

Pffmotorheli katsayi=Pffheli-Pffmotor;

Pffmotorheli symbol = Pffmotorheli katsayi(1l)*(x"2) + Pffmotorheli katsayi(2)*(x) +
Pffmotorheli katsayi(3) ;

Pffmotorhelifunc = matlabFunction (Pffmotorheli symbol);

Vmaxmotor=fzero (Pffmotorhelifunc, 300)
Vmaxtip = 3.6* (omega*R/2);

if Vmaxmotor > Vmaxtip
Vmaxff = Vmaxtip;
else
Vmaxff = Vmaxmotor;
end

Vcs=100*%0.3048/60; % climb speed

for i=1:80
he (1)=1*100;

o

s%%helikopter gli¢ isteri

Pi hs(i) = (k*Thrust”2/(2*rho (i) *A*Vbet));

PO _hs (i) = ((rho(i)*A*(V_tip)"3*Sd*Cd0 _airfoil)/8);
Pp hs (i) = (rho(i)*0.5* ((sqgrt(Thrust/ (2*rho (i)*A))* (4*k*A/ (3*f))"0.25)"2)*f) *
sqrt (Thrust/ (2*rho (i) *A) ) * (4*k*A/ (3*£))~0.25;

Pc_hs (i) = Thrust*Vcs;

P hsmain(i) = Pi hs(i)+P0_hs(i)+Pp hs(i)+Pc_hs(i);

Ttail (i) = P_hsmain(i)/ (omega* (R*Rt+0.15));

Pi hstail (i) = (k*Ttail(i)"1.5/sqrt(2*rho(i)*At));
PO_hstail (i) = ((rho(i)*At* (VtipT)"3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);
P hstail(i) = Pi_hstail(i)+PO_hstail(i);

P hs(i) = (P _hsmain(i)+P hstail(i)); %Adding Tail rotor
percenth (i) = 100*(P_hstail(i))/P_hs(i);

Pmotorhs (i) = Pout*rho(i)/1.225;

end
%%%Motor glic ¢iktisa

o

figure (3)

hold on

grid on

plot (he,P_hs/1000)
plot (he, Pmotorhs/1000)
hold off

o o oo o°

oe

syms x
Phoverceil s polyfit (he,P_hs,3);

Pmotorceil s = polyfit (he,Pmotorhs, 3);

Phovermotor s = Phoverceil s - Pmotorceil s;

Phovermotor_ s sym = Phovermotor_ s (1l)*x"3 + Phovermotor s (2)*x”2 + Phovermotor_s(3)*x
+Phovermotor s (4);

Phovermotor s func = matlabFunction(Phovermotor s sym);

ServisTavani = fzero(Phovermotor s func,3000) % ASKI TAVANI BURDA BULUNUYOR

oo
oo
o

Hiiseyin URAL 29/05/2022 Teknofest 2022 yarismasi icin yazilan genel
tasarim koduna eklenecek olan Trim ve ileri ugus hesaplamalarini igeren
koddur.

Koda kaynaklik eden dokiman Inderjit Chopra nin Helicopter Dynamics
adli ders notlaridir.

Hesaplar full helicopter trim konusu altindaki formiilasyonlar
kullanilarak yapilmistir. Syf.69.

o0 o e oo e
o0 o e e e
o° o0 e e o

oo
oo
o°

%$Initial parameters
%Main Rotor

c = c0; % Ana rotor veter
vv = 1.05; % Ana rotor flap frequency

%Ib = integral( % IB - GAMA HESABI
gamma = 8;% (rho (21) *Cla*c* (R"4))/Ib; % Lock Number
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%General Parameter

h =2 ; % m Ara Rapor Resimlerinden Yaklasik

1t = 9.4;

Xcg = 0;

Ycg = 0;

rhoo = rho(21);
Mxf = 0;

Myf = 0;

kh = 1.15;

kf = 1;

nu = 0.4205;%V_cruise/V_tip; % ADVANCE RATIO syf 98

theta tw = deg2rad(twist ratio);

wb0 = 0; %bu hesapta onemsiz. ama anlami non-rotating natural frequency.
BetaP = 0;

%Calculated parameters

%$Initial zeros

CH tpp = 0;
CY tpp = 0;
YF = 0;

% Calculate CT

CT = Ct;

lamda tpp init = sqrt(CT/2);

lamda tpp = kf*CT/(2%nu)+0.5*£*nu”3/ (A*CT);
lamda_ tpp old = 0;

for i=1:9
$while abs((lamda tpp-lamda tpp old)/lamda tpp)>0.01
$i=1i+1;

lamda_tpp old=lamda_tpp;

% Calculate beta 1lc (1.88)

beta lc = - (Xcg/h-Myf/ (W_gross*h)-CH_tpp/CT)/ (1+((vv"2-1)/gamma)/ (2*h*CT/ (R*Cla*sSd)));
% Calculate beta 1s

beta 1ls = (Ycg/h-Mxf/(W_gross*h)-CY tpp/CT)/ (1+(((vv*2-1)/gamma)/ (2*h*CT/ (R*Cla*sSd))));
% Calculate alfa s (shaft longitudinal tilt) (1.87)

AA = Xcg/h;

B = 0.5*nu”2*f/ (A*CT) ;

C = beta lc*(((vv"2-1)/gamma)/ (2*h*CT/(R*Cla*sd))) ;

D = Myf/ (h*W gross);

alfa s = AA+B+C-D;

% Calculate fi s (shaft lateral tilt) (1.91)

fi s = Ycg/h-YF/W_gross-beta ls* (((vv"2-1)/gamma)/ (2*h*CT/ (Cla*Sd)))-Mxf/ (h*W_gross);

$fi s=-YF/(W_gross*9.81)-CY tpp/CT+beta ls

% Calculate theta 0 (collective) (1.98)

theta 0=(6*CT* (1+1.5*nu”2)/(Sd*Cla)-0.75*theta_tw* (1-1.5*nu”2+1.5*nu"4)+...
+1l.5*lamda_tpp old* (1-0.5*nu”2)+12*nu* (vv"2-1) *beta ls/gamma)/(1-nu”2+2.25*nu"4) ;

% Calculate theta 1s (1.97)
theta_ls=—beta_1c+(1/(1+1.5*nuA2))*(—8*nu*(theta_0+0.75*theta_tw—
0.75*lamda_tpp old)/3+8* (vv~2-1) *beta ls/gamma) ;

% Calculate beta 0 (conning) (1.95)
beta 0= (gamma/vv”"2)* (theta 0* (1+nu”2)/8+theta tw* (1+5*nu~2/6)/10+nu* (theta ls+beta 1c)/6-
lamda tpp 01d/6)+...

+wb0”2*BetaP/ (omega”2*vv~"2) ;

% Calculate theta 1lc (1.96)
theta lc = beta 1s+((1/(14+0.5*nu”"2))* ((8*(vv"2-1)*beta 1lc)/gamma+ (4*nu*beta 0/3)));

% Update lamda tpp (1.94 last part)
lamda tpp = kf*CT/ (2*sqgrt (nu”2+lamda tpp 0ld"2))+0.5*f*nu”3/ (A*CT)+nu*CH_tpp/CT;

% Calculate CQ and YF
CP = kf*CT"2/(2*nu)+(1+4.6*nu"2)*Sd*Cd0_airfoil/8+0.5*f*nu”3/A;

CQ = CP;
QO = CQ*rhoo*A* (omega*R) "2*R;
YF = Q/1t;

% Calculate CH tpp (1.62)

106



CH tpp = -0.5*Sd*Cla* (theta 0*0.5*nu*lamda tpp+0.25*theta tw*nu*lamda tpp+theta lc* (-beta 0/6-
nu*beta 1s/8)+...
+0.25*theta ls*lamda_tpp+0.25*lamda_tpp*beta_lct+beta O*beta 1s/6+0.25*nu*beta 072)+...
-0.25*53d*Cd0_airfoil*nu;

% Calculate CY tpp (1.64)
CY tpp = 0.5*Sd*Cla* (-0.75*theta O*nu*beta O-theta tw*0.5*nu*beta O-theta 1lc*0.25*lamda tpp-
theta ls*beta 0/6+...

+0.25*1lamda_tpp*beta ls+l.5*nu*lamda tpp*beta O-beta O*beta 1c/6);

%Calculatin CT to chek
$CW=W_gross/ (rho*3.14*R"2* (Omega*R) "2) ;
%CT:O.S*Sd*Cla*(theta_O*(l+l.5*nuA2)/3+O.25*theta_tw*(l+nuA2)—0.5*nu*theta_ls—0.5*

% Back to begining of the iteration

$if abs((lamda tpp-lamda tpp old)/lamda tpp)<0.01
%break

%end

end

%Total power coeff (1.66)

$Kuyruk rotoru kollektif agisi
$CYf=CP*R* (omega*R) "2*A/ (Lt*At* (omegat*Rt) "2) ;
$Theta tr75=6*CYf/ (Sdt*Clat)+1.5*kh*sqrt (CYf/2);

o

%% Rotor diskis boyunca efektif ag¢i dedisimi
Ns=20;
Npsi=20;
rootcut=0.2;
dr = R*(l-rootcut) /Ns;
dpsi = (2*pi) /Npsi;
lamda=lamda tpp-nu*beta 1lc;
airfoil = airfoil selection;
tip airfoil = tip airfoil selection;
for i = 1:Ns
for j = 1: Npsi
r(i) = rootcut + (i-0.5)*(dr);
psi(j) = (3-1)* (2*pi/Npsi);
%Airfoil Parameters
if r(i) < rd value % Optimum airfoil
Cla = rad2deg(0.11177);
alfa00=1.21;
Cd0=0*0059;
Cdl=-(8e-5);
Cd2=(5e-5);
else % naca RC(5)-10
Cla = rad2deg(0.11242);
alfa00=1.03;
Cd0=0.0053;
Cd1=-0.0002;
Cd2=(6e-5);
end

00 00 d° AP I O AP d° I° I O A° A° I I O AP A° A° A I O AP d° d° d° o° o°

oe

alfa0(i)=alfal0;
beta(j)= beta 0 + beta lc*cos(psi(j))+beta Ils*sin(psi(j));
beta der(j) = -beta lc*sin(psi(j))+beta ls*cos(psi(j));

o

o

% theta(i,j) = theta 0-alfal(i)+ theta tw*r (i) +(theta 1lc)*cos(psi(j) +
(theta 1s)*sin(psi(3)));

% Up(i,J) = omega*R*(lamda + (R*r(i)*beta der(j)) + nu*beta(j)*cos(psi(j)));
% Ut(i,J) = omega*R*(r(i)+nu*sin(psi(j)));

% Ur(i,j) = omega*R* (nu*cos(psi(j)));

o

fi(i,3) = Up(i,J)/Ut(i,3);
alpha eff(i,j) = theta(j) - £i(i,3);
U(i,J) = sqgrt(Up(i,J) " 2+0t(i,3)"2);

o o° do o

o

Cl(i,3j) = Cla * alpha eff(i,j);
Cd(i,3) Cd0 + Cdl*alpha eff(i,j) + Cd2*alpha eff(i,J)"2;

o
I

o°

o°

dL(i,j) = 0.5*rhoo*U(i,j)"2*c*Cl(i,J)*dr*dpsi;
db(i,j) = 0.5*rhoo*U(i,j)"2*c*Cd(i,J)*dr*dpsi;

o° o

o

dFz (i,J) = dL(i,J)*cos(fi(i,]J))-dD(i,])*sin(fi(i,3));
dFx(i,J) = dL(i,3J)*sin(fi(i,3))+dD(i,]) *cos(£i(i,3));

o°
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o

o

dT (i,3)=Nb*dFz (i,3);
dQ (i,3)=Nb*dFx(i,3)* (r (i) *R);
dP (i, j)=omega*dQ (i, )

o0 o oo

o°

end
end

o oo

o°

$Results
alpha eff = rad2deg(alpha eff);

o°

oo
o

CALCULATING OBJECTIVE FUNCTION

nl = 0.2; % MAX MENzIL

n2 = 0.2667; % MAX UQUS SURESI

n3 = 0.3333; % MAX ILERI UCUS HIZI
n4 = 0.1333; % ASKI TAVANTI

n5 = 0.0667; % SERVIS TAVANI

pl = Amenzil/1000;
p2 = timefly;
p3 = Vmaxff;
p4 = HoverAlt;
ServisTavani;

o]
&3]
Il

pl ref = 1083 ; % Max menzil (km)

p2_ref = 345 ; % Max ucus slresi (dk)

p3_ref = 305.58; % Max ileri ucus hizi (km/h)
p4_ref = 1656 ; % Aski Tavani (HOGE) (m)

p5 ref = 4572 ; % Servis Tavani (m)

MTOW = Wtotal from weight iteration; %
MTOW_ref = 7800 ; % MTOW of H175

Maliyet = base p;
Maliyet ref = 17000000/0.676768732 ; % 17 milyon dolar BUNUN YUKARDAKI GIBI OLMASI LAZIM !!

vyl = 0.4783; % performans
a

y2 = 0.2391; % agirlik
y3 = 0.2826; % maliyet

Objective function = t* (+yl*(nl*(pl/pl ref) + n2*(p2/p2 ref) + n3*(p3/p3 ref) +
n4* (p4/p4 _ref) + n5*(p5/p5 ref) ) + y2* (MTOW ref/MTOW) + y3* (Maliyet ref/Maliyet)) % Amac
fonksiyonun maksimum olmasini istiyoruz !!!

%% Writing to excell

if miss ==

Menzil = [0 Menzclimbl menzillandl Menzclimb?2 menzilcruisel
menzilland2 menzilcruise?2 Menzclimb3 menzilcruise3 menzilland3 menzilcruised menzilland4 O
menzilres]
menzilfire=sum(Menzil) ;

Time= [tk tcl tlandl tc2 tcrul tland2
tcru2 tc3 tcru3 tland3 tcrud tland4 tk2 tres]

timefire=60*sum(Time)

% filename = 'RF Calculations for fire missionV3 2022.xls'

% Mis mass = [Wh W climb W landl W climb2 W cruisel

W land2 W _cruise?2 W climb3 W cruise3 W land3 W _cruise4 W land4 Wh2
W_res]

% Rfweight = [Wf h Wf climb Wf landl Wf climb2 Wf cruisel

Wf land2 Wf cruise2 Wf climb3 Wf cruise3 Wf land3 Wf cruised Wf land4 WE _h2
Wf reserve]

% Ind power = 0.001*[Pi hover Pi climb Pi landl Pi climb2 Pi forwardl

Pi land2 Pi forward2 Pi climb3 Pi forward3 Pi land3 Pi forward4 Pi land4

Pi hover2 Pi res]

% Prof power= 0.001*[PO_hover PO _climb PO _landl PO climb2 PO _forwardl

PO _land2 PO forward2 PO _climb3 PO forward3 PO land3 PO _forward4 PO _land4
PO_hover2 PO_res]
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% Paras_power=0.001*[0 Pp_climb Pp_landl Pp_climb2 Pp_forwardl

Pp_land2 Pp forward2 Pp climb3 Pp_forward3 Pp_land3 Pp_forward4 Pp_land4 0
Pp res]
% Climb power=0.001*[0 Pc_climb 0 Pc climb2 [0 0O 0 0] [0 O
0 0] [0 0 0 0] Pc climb3 [00O O0O0] [0OO0O0OO] O 0 0 0 1]
% Tail power =0.001*[P_htail P ctail P Ltail P ctail? P _ftail
P Ltai2 P ftail2 P ctail3 P ftail3 P Ltai3 P ftaild P Ltaid
P htail2 P tailres]
% Total power=0.001*[P_h P c P _fLandl P c2 P _fl
P _fLand2 P _f2 P c3 P _f3 P _fLand3 P _f4 P _fLand4 P h2
P res]
% %Tail percentage= [percenth percentc percentfl percentc' percentf'
percentfl' percentf percentc' percentf' percentfl' percentf percentfl
percenth percentres]
% Menzil = [0 Menzclimbl menzillandl Menzclimb?2 menzilcruisel
menzilland2 menzilcruise2 Menzclimb3 menzilcruise3 menzilland3 menzilcruise4 menzilland4 O
menzilres]
% Time= [tk tcl tlandl tc2 tcrul
tland2 tcru2 tc3 tcru3 tland3 tcrud tland4 tk2
tres]
% $Hiz= 3.6%[0 Vbec 0 Vbec' V_cruise' [0
000 O0]" V cruise' Vbec' V_cruise' [0O0O OO0 0] cruise 0 0
V_res]

RF calc =

Mis mass;Rfweight;Ind power;Prof power;Paras power;Climb power;Tail power;Total power;Menzil]
xlswrite (filename,RF calc,1,'B2');
RF_sum=[W_gross;Wf;sum(Rfweight) ;sum(Menzil) ;sum(Time) *60]
xlswrite('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF _sum,1,'B2');

RF _sumString={'Toplam Agirlik';'Toplam Yakit';'Gorev Yakiti';'Toplam Menzil';'Toplam

Havada Kalma Sitiresi'}

xlswrite ('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF sumString,1l,'A2'");

RF Missions={'Fire', 'SAR', 'Offshore 0il', 'Military Transport'};

xlswrite('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF Missions,1,'Bl');

o0 — oe

o o°

o

o° o

o

elseif miss ==

Menzil = [0 Menzclimbl 25 menzilloit menzillandl O

menzilcruise2 0 menzilcruise3 0 Menzclimb?2 15 menzilland2
0 Menzclimb3 20 menzilland3 0 menzreserve]
menzilSAR=sum (Menzil) ;

Time= [tk tc tcrul tloiter tlandl tk2
tcru2 tk3 tcru3 tk4 tc2 tcru4 tland2
tk5 tc3 tcrub tland3 tko tres]
timesar=60*sum (Time)
% filename = 'RF Calculations for SAR missionV3 2022.xls'
% Mis mass = [Wh W climb W _cruise W loiter W landl Wh2
W _cruise?2 Wh3 W _cruise3 Wh4 W climb2 W _cruise4 W land2
Wh5 W climb3 W_cruiseb W_land3 W _ho6 W_reserve]
% Rfweight = [Wf h Wf climb Wf cruise Wf loiter Wf landl WE_h2
Wf cruise2 Wf_h3 Wf cruise3 Wf hi4 Wf climb2 Wf cruised Wf land2
Wf hb5 Wf climb3 Wf cruiseb wWf land3 Wf ho Wf reserve]
% Ind power = 0.001*[Pi hover Pi climb Pi forward Pi forward Pi landl
Pi _hover2 Pi forward2 Pi_hover3 Pi forward3 Pi_hover4 Pi climb2 Pi forward4
Pi land?2 Pi_hover>5 Pi climb3 Pi forward5 Pi land3 Pi_hover6 Pi res]
% Prof power= 0.001*[PO_hover PO _climb PO _forward PO _forward PO _landl
PO _hover2 PO forward2 PO _hover3 PO _forward3 PO_hover4 PO _climb2 PO _forward4
PO_land?2 PO_hover>5 PO_climb3 PO_forward5 PO_land3 PO_hover6 PO_res]
% Paras_power=0.001*[0 Pp climb Pp forward Pp forward 0 0
Pp_forward2 O Pp_ forward3 0 Pp climb2 Pp_forward4 0 0
Pp_climb3 Pp_forwardb 0 0 Pp _res]
% Climb power=0.001*[0 Pc _climb 0 0 0 0
0 0 0 0 Pc climb2 0 0 0
Pc climb3 0 0 0 0]
% Tail power =0.001*[P_htail P ctail P ftail P ftail P Ltail
P htail?2 P ftail2 P htail3 P ftail3 P htaild P ctail? P ftaild
P Ltail2 P htailb P ctail3 P ftailb P Ltail3 P htailé P tailres]
% Total power=0.001*[P_h P c P f P f P _fLandl P h2
P f2 P h3 P f3 P h4 P c2 P f4 P fLand2
P _h5 P c3 P _f5 P fLand3 P hé6 P res]
% %Tail percentage= [percenth percentc percentf percentf percentfl
percenth percentf percenth percentf percenth percentc percentf
percentfl percenth percentc percentf percentfl percenth percentf]
% Menzil = [0 Menzclimbl 25 menzilloit menzillandl 0O
menzilcruise2 0 menzilcruise3 0 Menzclimb?2 15 menzilland2
0 Menzclimb3 20 menzilland3 0 menzreserve]
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% Time= [tk tc tcrul tloiter tlandl tk2

tcru2 tk3 tcrul tk4 tc2 tcru4d tland2

tk5 tc3 tcrub tland3 tk6 tres]

% $Hiz= 3.6*[0 Vbec V_cruise V_cruise 20000 0
V_cruise 0 V_cruise 0 Vbec V_cruise 20000 0
Vbec V_cruise 20000 0 V_cruise]

% RF _calc =

Mis mass;Rfweight;Ind power;Prof power;Paras_ power;Climb power;Tail power;Total power;Menzil;
ime]

H =

o

xlswrite (filename,RF calc,1,'B2'");
RF_sum=[W_gross;Wf;sum(Rfweight) ; sum(Menzil) ;sum(Time) *60]
xlswrite('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF_sum,1,'C2');

o

o

elseif miss == 3

Menzil = [0 Menzclimbl 200 menzillandl O
Menzclimb?2 200 menzilland2 O menzreserve];
menziloffshore=sum(Menzil) ;

Time= [tk tcl tcrul tlandl tk2 tc2
tcru2 tland2 tk3 tres];

timeoffshore=60*sum (Time)

% filename = 'RF Calculations for Offshore 0il MissionV3 2022.xls';

% Mis mass = [Wh W climb W_cruise W_landl Wh2

W climb2 W cruise2 W land2 Wh3 W reserve];

% Rfweight = [Wf h Wf climb Wf cruise Wf landl Wf h2

Wf climb2 Wf cruise2 Wf land2 WE h3 Wf reserve]l;

% Ind power = 0.001*[Pi hover Pi climb Pi forward Pi landl Pi hover2

Pi climb2 Pi forward2 Pi landl Pi hover3 Pi forward2];

% Prof power= 0.001*[PO_hover PO_climb PO_forward PO_landl PO_hover2

PO _climb2 PO_forward?2 PO_landl PO_hover3 PO _forward2];

% Paras_power=0.001*[0 Pp climb Pp_forward 0 0

Pp climb2 Pp forward2 0 0 Pp forward2];

% Climb power=0.001*[0 Pc climb 0 0 0

Pc climb2 0 0 0 0];

% Tail power =0.001*[P htail P ctail P ftail P Ltail P htail2

P ctail2 P ftail2 P Ltai2 P htail3 P ftail2];

% Total power=0.001*[P_h P c p f P fLandl P h2 P c2
P f2 P fLand2 P h3 P f2];

% %Tail percentage= [percenth percentc percentf percentfl percenth
percentc percentf percentfl percenth percentf];

% Menzil = [0 Menzclimbl 200 menzillandl O

Menzclimb?2 200 menzilland2 O menzreserve];

% Time= [tk tcl tcrul tlandl tk2 tc2
tcru2 tland2 tk3 tres];

% $SHiz= 3.6*%[0 Vbec V_cruise 0 0 Vbec
V_cruise 0 0 V_res];

% RF calc =

[Mis mass;Rfweight;Ind power;Prof power;Paras power;Climb power;Tail power;Total power;Menzil;
Time]

oe

xlswrite (filename,RF calc,1,'B2');
RE_sum=[W _gross;Wf;sum(Rfweight) ;sum(Menzil) ;sum(Time) *60]
xlswrite ('Mission Profile ResultsV2 2022.x1s',RF _sum,1,'D2");

o° oo

oe

elseif miss == $%%Excele yazdirma military transport icgin
Menzil = [0 Menzclimbl 450 0
450 menzillandl 0 menzreserve]
menzilmilitary=sum(Menzil) ;
Time= [tk tcl tcrul tk2 tcru2
tland2 tk3 tres]

timemilitary=60*sum(Time)

% filename = 'RF Calculations for Military Transportation MissionV3 2022.xls'
% Mis mass = [Wh W climb W_cruise Wh2

W_cruise2 W_land2 Wh3 W_reserve]

% Rfweight = [WE_h WE climb Wf cruise WE_h2

Wf cruise2 Wf_ land2 WE_h3 Wf_reserve]

% Ind power = 0.001*[Pi hover Pi climb Pi forward Pi hover2

Pi forward2 Pi landl Pi hover3 Pi res]

% Prof power= 0.001*[PO_hover PO_climb PO_forward PO_hover?2
PO_forward2 PO_landl PO_hover3 PO_res]

% Paras_power=0.001*[0 Pp climb Pp forward 0

Pp forward2 0 0 Pp res]

% Climb power=0.001*[0 Pc climb 0 0 0
0 0 0]
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% $Tail power =0.001*[P_htail P _ctail P ftail P _htail?

P ftail2 P Ltai2 P htail3 P tailres]

% Total power=0.001*[P_h P c P f P h2 P f2
P fLand2 P h3 P res]

% %Tail percentage= [percenth percentc percentf percenth

percentf percentfl percenth percentf]

% Menzil = [0 Menzclimbl 450 0 450
menzillandl 0 menzreserve]

% Time= [tk tcl tcrul tk2 tcru2
tland2 tk3 tres]

% $Hiz= 3.6*[0 Vbec V_cruise 0

V_cruise 0 0 V_cruise]

% RF calc =

[Mis _mass;Rfweight; Ind power;Prof power;Paras power;Climb power;Total power;Menzil;Time]

% xlswrite(filename,RF calc,1,'B2');

o

RF_sum=[W_gross;Wf;sum(Rfweight) ; sum(Menzil) ;sum(Time) *60]
xlswrite ('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF sum,1,'E2");

o

nd
}

o oo (D

Group Weightl=[Wbm Whm h stabilizer v stabilizer Tailrotor BodyF Gear Props Weng
Nacelles Fuel System Drivesystem Cockpit]
% Group Weight2=[Instruments Welc Avionics Fe Acai mv Wsc Wbos Wfuel Wplt Wload Wtotal
fraction]
xlswrite('Mission Profile ResultsV4 2022.xls',Group Weightl, 'GroupWeight', 'A2'");
xlswrite('Mission Profile ResultsV4 2022.xls',Group Weight2, 'GroupWeight', 'A4'");

o\

o0 o =)

$MainRotor=[R 0.2 DL Vtip Rpm Nb -8 1 c]

$TailRotor=[Rt 0.2 DLt Vtip RPMT Nbtr 0 1 ctr]

$x1lswrite ('Mission Profile ResultsV3 2022.xls',MainRotor, 'Ana ve Kuyruk
boyutlandirma', 'A2"');

$xlswrite ('Mission Profile ResultsV3 2022.xls',TailRotor, 'Ana ve Kuyruk
boyutlandirma', 'A7"');

end

o

o

W_gross

WE

Wg mission=Wf-Wf reserve
Amenzil

timefly

o° do oe

o°

figure (1)

hold on

plot (r,dT)

grid on

xlabel ('Pal boyotsuz uzunluk (r)")

ylabel ('Itki Dagilimi')

%legend('Pala Koniklik Acisi - \beta 0','Pala Yanlamasina Cirpinma Ac¢isi - \beta 1s', 'Pala

Boylamasina Cirpinma Ag¢isi - \beta lc','Location', 'northwest');
title('Pal Itki Dagilimi');
hold off

print (gcf, 'Pal Itki Dadilimi.png','-dpng','-r300');

figure (2)

hold on

plot(r,dpP)

grid on

xlabel ('Pal boyotsuz uzunluk (r)")

ylabel ('Gli¢ Dagilimi')

%$legend('Pala Koniklik Acisi - \beta 0','Pala Yanlamasina Cirpinma Ac¢isi - \beta 1s', 'Pala

Boylamasina Cirpinma Aglsl - \beta_lc','Location','northwest');
title('Pal Gl¢ Dagilimi');
hold off

print (gcf, 'Pal Gig¢ Dagilimi.png','-dpng','-r300");

figure (3)

hold on

plot (r,induced inflow ratio)

grid on

xlabel ('Pal boyotsuz uzunluk (r)")
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ylabel ('Ice Akis Orani Dagilimi')
%legend ('Pala Koniklik Agisi - \beta_O','Pala Yanlamasina Cirpinma Ag¢lisl - \beta_ls','Pala

Boylamasina Cirpinma Ag¢lsl - \beta_lc','Location','northwest');
title('Pal Ice Akis Orani Dagilimi');
hold off

print (gcf, 'Pal Ice Akis Orani Dagilimi.png','-dpng','-r300');
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