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1. Giriş 

 

Şekil 1- Beecopter İzometrik Görünümü 

Yapılan çalışmada, Asya-Pasifik bölgesinde pazar araştırması ve ardından rekabet analizi 

yapılarak tasarlanacak helikopter için bölgedeki açıklar belirlenip, bu açıkları karşılayacak helikopterin 

gereksinimleri belirlenmiştir. Bu gereksinimler ve kısıtlar doğrultusunda görev profilleri oluşturulmuş 

ve kavramsal tasarım yapılmıştır. Kullanılacak alt sistemler ve yerleşimleri belirlenmiştir. İlk 

boyutlandırmanın ardından performans hesapları yapılmıştır. Bu sırada kurulan optimizasyon ile tasarım 

son haline ulaştırılmıştır. Yangın, arama kurtarma, deniz aşırı işçi taşıma ve askeri nakliye görevlerini 

yapacak şekilde orta üst sınıf (super-medium) bir genel maksat helikopter tasarımına karar verilmiştir. 

Tam mafsallı, üç palli bir rotor sistemi kullanan ve iki palli bir kuyruk rotoruna sahip olan konvansiyonel 

tip bir helikopter tasarlanmıştır. Helikopter 18+2 yolcu kapasitesine sahiptir. Tasarlanan helikopterin 

izometrik görünümü Şekil 1’de verilmektedir. 

 

2. Pazar Araştırması 

2.1 Pazar Büyüklüğü Analizi 

Tasarlayacağımız helikopterin piyasaya sunulacağı bölgedeki hedef pazarın büyüklüğü, 

büyüme eğilimi ve bölgenin jeopolitik özellikleri, tasarımımıza şekil verecek ana unsurlardan biri olan 

müşteri ihtiyaçlarını belirlememizi sağlayacak etmenlerdir. Hedeflenen Asya-Pasifik helikopter 

pazarının büyüklüğü 2020 yılında 2,43 milyar dolarken sivil ve ticari segmentte piyasa değeri 1,31 

milyar dolar olmakla birlikte 2040 yılına kadar 2,89 milyar dolar olacağı tahmin edilmektedir [1]. Hedef 

pazardaki helikopterlerin %81,84‘ü askeri, %18,16’sı sivil & ticaridir [2]. Veriler 2019 yılını baz 

almakla birlikte kaynakta 2025 yılına kadar yapılan tahminler sonucunda askeri pazarda %9.55, sivil & 

ticari pazarda ise %17,75’lik büyüme beklenmektedir [2]. 

2.2 Platform Açısından Jeopolitik Özellikler 

Bölgede, Çin Komünist Partisi idaresindeki Çin Halk Cumhuriyeti’nin aldığı kalkınma ve askeri 

modernizasyon faaliyetleri; Asya-Pasifik jeopolitiğinde etkisini artırmak ve korumak niyetindeki çok 

sayıda devleti yeni stratejik iş birlikleri arayışına sevk etmiş durumdadır. Bunlardan biri de ABD, 

Avustralya, Hindistan ve Japonya arasında 2007 yılında başlatılan “Dörtlü Güvenlik Diyaloğu 

(QUAD)” son yıllarda yeniden gündeme gelmesidir. Bunlara ek olarak ABD, Avustralya ve Birleşik 

Krallık arasında güvenlik anlaşmaları imzalanmıştır. Böylece bölge devletleri yükselen Çin tehdidine 

karşı kendilerini koruma yönelimindedirler. Bunlara karşın Pekin Yönetimi, bölgedeki yükselen gerilimi 
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dizginlemekten uzak bir diplomasi yürütmeye devam etmektedir. Kuzey Kore bölgedeki yükselen 

tehditler arasında baş göstermektedir. Bu yüzden bölgede savunma sanayine olan yatırımlar artış 

eğilimindedir. 

Dünya’nın en büyük ekonomisine sahip olan ABD’nin dış ticaretinde Doğu Asya, Avrupa’nın önünde 

gelmektedir. Dolayısıyla, Japonya ve Güney Kore’nin jeo-stratejisi ve dış politikası ABD merkezli 

dünya düzeninin bugün yaşadığı dönüşüm ve belirsizlik açısından da dominant bir rol oynamaktadır. Bu 

iki Doğu Asya ülkesi, ABD’nin yurt dışındaki en büyük askeri gücünü bulundurduğu bölgeler olmaları 

bakımından da ABD merkezli savunma sisteminde kritik noktalarda durmaktadır.  

Endonezya dünyanın en büyük Müslüman nüfusuna sahip ülkesidir. Endonezya, Singapur, Malezya ve 

Filipinler’de hücre yapısıyla organize olan İslam Cemaati örgütünün hedefi, Güneydoğu Asya’da bir 

İslam devleti kurmaktır. Bu örgüt önemli ölçüde vurucu gücünü yitirmiş olsa da hala örgütlü yapısını 

korumakta ve faaliyetlerini göze batmadan sürdürmeye devam etmektedir. Dolayısıyla Endonezya’ya 

önemli iç tehditlerden biri de Filipinler’deki gibi, İslami karakterli ve silahlı bir ayaklanmadır. Bölge 

ülkelerinin aksine, Güney Çin Denizi (GÇD) üzerinde hak iddia etmeyerek Endonezya bu sorundan 

kendisini büyük ölçüde soyutlamıştır. Fakat bölgede yaşanacak bir sıcak çatışmada, tarafların ABD ve 

Çin olacağı düşünüldüğünde, Endonezya’nın tarafsız dahi kalsa askeri ve ekonomik açıdan ciddi şekilde 

etkilenmesi beklenmektedir. Bu nedenle Endonezya özellikle deniz ve hava kuvvetlerini güçlendirmeye 

yönelik adımlar atmaktadır. Bu kapsamda Fransa’dan 42 Rafale ve ABD’den 36 F-15 savaş uçağı alarak 

hava kuvvetlerini modernize etme planını hayata geçirmeye başlamıştır. Öte yandan 2010-2020 yılları 

arasında askeri harcamalarını iki kattan fazla artırarak 4,5 milyar dolardan 9,3 milyar dolara yükselten 

ülkede askeri harcamaların GSMH’ ya oranındaki artış aynı ölçüde büyük olmamıştır. 2010 yılında 

GSMH ’sının %0,6’dan 2020’de %0,9’a yükseltmiştir. 

Güneydoğu Asya ülkelerinin tamamı için en önemli ulusal güvenlik meseleleri arasında doğal afetler 

önde gelmektedir. Bölge ülkelerinin sıkça yaşadığı deprem, tusunami, volkanik patlama ve tropik 

fırtınaların yol açtığı insani krizler bölgede kurulan uluslararası örgütlerin ve iş birliklerinin temelinde 

yer almaktadır. Özellikle Endonezya her sene çeşitli doğal afetlerin etkileriyle mücadele etmektedir. 

Ülkenin çok sayıda ada üzerinde kurulmuş olması bir doğal afet sırasında deniz yoluyla ulaşımın önünde 

engel olabilmektedir. Bu nedenler özellikle arama-kurtarma ve tedarik sağlamanın hava yoluyla 

yapılması zorunlu olmaktadır. Çok geniş bir alana yayılmış irili ufaklı binlerce adadan oluşması, 

hükümetin kıyılarda ve adalar arasındaki bölgelerde efektif kontrol ve gözlem yapmasının da önüne 

geçmektedir. Bir diğer deyişle, kıyı ve deniz alanlarında efektif kontrolün sağlanmasının maliyetli 

olması, ülkenin belirli kesimlerini, bölgesel bağlantıları olan suç örgütlerinin için uygun hale 

getirmektedir. Endonezya ve Malezya arasında yer alan Malakka Boğazı, korsanlar tarafından defalarca 

kez hedef alınmıştır. Hatta bölgedeki ülkelerin iş birliği, korsanlık faaliyetlerine karşı bir araya 

gelmeleriyle başlamıştır.  
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2.3 Ülkelere Göre Pazarın Büyüme Eğilimi 

 

Şekil 2- Asya-Pasifik bölgesi helikopter pazarının ülkelere göre dağılımı 

Asya-Pasifik bölgesinde yer alan ülkelerin pazar dağılımı Şekil 2’ de gösterildiği gibidir. En 

yüksek paya sahip olan ülke Çin, devamında gelen ülke Hindistan ve daha sonrasında Japonya’dır. 

Diğerleri olarak sınıflandırılan ülkelerin içerisinde Endonezya, Avustralya ve Yeni Zelanda gibi ülkeler 

yer almaktadır. Tablo 1’ de belirtilen büyüme rakamları Asya-Pasifik pazarında yer alan ülkelerin 2019 

yılı baz alınarak 2025 yılına kadar büyüme tahminleri yapılarak hazırlanmıştır [2]. Bu tabloda 

Endonezya için pazarda %16,62 ile en büyük büyüme oranı öngörülmektedir. Devamında Japonya, Çin 

ve Vietnam’ da yüksek büyüme oranları beklenmektedir.  

Tablo 1- Ülkelere Göre Pazar Büyüklüğü 

 

Hedef Kitle 

Avustralya: Ülkede, açık deniz, acil sağlık hizmeti, yangınla mücadele ve arama kurtarma 

operasyonlarında helikopterler sıkça kullanılmakla birlikte bu alanlarda talebin artacağı ve modern 

helikopterlerle yenileme yapılacağı öngörülmektedir. Bu amaçların yanında Project Land 4503 

kapsamında 29 silahlı keşif helikopteri aramaktadır. Askeri gücü için, 270 milyar ABD doları harcama 

taahhüdünü açıklamıştır. 

Yeni Zelanda: En çok helikoptere sahip 4. ülke olan Yeni Zelanda’da, güvenlik amaçlı veya gezi 

faaliyetleri için genelde helikopterler kullanılmaktadır. Ancak ülkedeki helikopterlerin ortalama 

kullanım süreleri 20 yılın üzerinde olduğu için yenileme yapılacağı öngörülmektedir. Deniz aşırı 

22.41%

22.80%

8.67%
7.74%

0.11%

4.44%

6.67%

2.78%

24.38%

Asya-Pasifik Helikopter Pazarı Çin

Hindistan

Japonya

Güney
Kore
Vietnam

Filipinler

Endonezya

Tayland
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helikopterlerin değiştirilme seçenekleri araştırılmaktadır. Bunun için var olan sekiz genel maksat 

helikopteri Kaman SH2G Seasprite’ı, dokuz yeni helikopter ile değiştirmeyi planlamaktadır. 

Vietnam: Savunma bütçesinin %32’si ile yeni askeri teçhizat alımı yapılacaktır. Bunun için, modern 

helikopterlerle yenileme yapılacaktır. Bunun yanında, askeri helikopter sayısı da Çin ile mücadele için 

oldukça artacaktır. Deniz aşırı kullanılacak helikopter alımı fazla olacağı öngörülmektedir. 

Endonezya: Daha önceki kısımlarda da anlatılan, ülkedeki helikopter kullanım süreleriyle ilgili olan 

kısıtlamalardan dolayı yenileme yapılacağı, ayrıca Çin tehdidinden dolayı sayının da artacağı 

öngörülmektedir. Endonezya’nın büyüme oranının fazla olacağı beklentisi, Tablo 1’de verilmiştir. 

Ayrıca ordunun askeri nakliye helikopteri ihtiyacı için helikopter tedarik etme planı duyurulmuştur.  

Özetle, bölgede devam etmekte olan sıcak çatışmalar, filoları güçlendirme ihtiyacı doğurmaktadır. 

Asker ve ekipman taşınması ihtiyacı, orta-ağır sınıf helikopter ile verimli şekilde karşılanabilir. Aynı 

zamanda bölgede çoklu amaçlar için kullanılabilen helikopterlere ihtiyaç vardır. Bölge iklimi koşulları 

zorlu olduğu için performansı yüksek araçlara ihtiyaç duyulmaktadır. Bu da, bu alanda Ar-ge 

çalışmalarının önünü açarak pazarın büyümesine yol açmaktadır.  

3. Rekabet Analizi 

3.1 Üreticiler 

Tablo 2- Bölgede Kullanılan Farklı Üreticilere Ait Helikopterler 

 

Üreticiler bakımından bölgede baskın olan Airbus, Bell, Leonardo, Textron ve Sikorsky gibi 

firmaların benzer üretim yaptığı görülmektedir. Avustralya, Endonezya, Vietnam ve Yeni Zelanda, 
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analiz yöntemleriyle satışın yapılacağı hedef ülkeler olarak belirlenmişti. En büyük market payına sahip 

olan Airbus’ın her geçen yıl Çin’de daha çok büyümesi ve kaynaklarını bu yönde kullanması hedeflenen 

pazarlardaki rekabet direncini düşürebilir. Ayrıca bir diğer büyük şirket olan Boeing hedeflenen 

pazarlarda yoğunlukla taarruz görevi icra eden helikopterler satmaktadır. Bu sebeple farklı görevleri 

yerine getirebilen sivil helikopter tasarımıyla Boeing şirketiyle olan rekabetin azalması sağlanmıştır. 

Asya Pasifik’te Çin, Hindistan, Japonya ve Güney Kore ülkelerinde Airbus açısından daha yüksek 

rekabet söz konusudur. Bu ülkelerde satış zor olacaktır. Bell Textron Inc., Sumitomo Firması ve Japan 

Airlines Şirketi ile bir mutabakat imzalanmıştır. Bu da Japonya’da satışın zor olacağını göstermektedir. 

Asya-Pasifik bölgesinin ihtiyaçları ve hedef pazara dair bilgiler göz önüne alınınca tasarlanacak 

helikopterin orta sınıf çok amaçlı bir helikopter olacağı sonucuna varılmıştır. Hedef tasarımla benzer 

görevlerde kullanılan helikopterler araştırıldığında genel konfigürasyonun orta sınıf, çift motorlu, geri 

çekilebilir iniş takımı ve konvansiyonel tipte olduğu görülmüştür. 

3.2 Pazardaki Açıklar 

Bölgenin zorlu ve çeşitlilik gösteren coğrafi yapısı göz önüne alındığında tüm bölgede verimli 

şekilde kullanılacak tek tip helikopter tasarımının mümkün olmadığı görülmüştür. Bu sebeple tasarımın 

kullanım alanı daha spesifik hale getirilmeli ancak aynı zamanda pazardaki hedef kitleyi çok 

daraltmayacak şekilde seçilmelidir. Birçok ülkenin filosunun eskidiği ve filonun yenilenmek istediği 

görülmektedir. Bölgedeki ülkeler arası sıcak çatışma ihtimali filolarını güçlendirme ihtiyacı 

doğurmaktadır. Bu sıcak çatışmalar askerlerin ve ekipmanların taşınması gibi nedenlerle orta-ağır sınıf 

helikopterlere olan ihtiyacı artırmaktadır. Ayrıca bölgenin deprem, tsunami, sel, yangın, toprak kayması 

gibi afetlere yatkınlığı düşünüldüğünde arama kurtarma ve yangın söndürme helikopterleri bölgenin 

coğrafi yapısı gereği kullanımı en uygun hava araçları olacaklardır. Enerji sektöründeki artan arz-talep 

dengesiyle gelişmekte olan ülkelerde yenilenemez enerji kaynaklara talebin artacağını söyleyebiliriz. 

Bu kapsamda bölgenin coğrafi yapısı ele alındığında deniz aşırı petrol platformlarında işçi ve kargo 

taşımacılığı için yine en uygun araçlar helikopterler olacaktır. Asya-Pasifik bölgesinin ihtiyaçları ve 

hedef pazara dair bilgiler göz önüne alınınca tasarlanacak helikopterin orta sınıf çok amaçlı bir 

helikopter olacağı sonucuna varılmıştır. Bu sebeple, zorlu iklim koşullarında (hot and high conditions) 

gerekli performansı gösterebilecek bir tasarım hedeflenmiştir. Hedef tasarımla benzer görevlerde 

kullanılan helikopterler araştırıldığında genel konfigürasyonun orta sınıf, çift motorlu, katlanabilir iniş 

takımlı ve konvansiyonel tipte olduğu görülmüştür. Orta- ağır sınıf, bölgede sayıca fazla kullanılan orta 

sınıf helikopterlerden daha fazla taşıma yapabilecektir. Rekabet analizi ve büyüme eğilimi 

analizlerinden, bölgedeki rakip firmaların yüksek satış ve anlaşma yaptığı ülkeler elenmiş ve eksik olan 

ülkeler hedef kitle olarak belirlenmiştir. 

3.3 PEST Analizi 

3.3.1 Politik 

● Hindistan-Çin anlaşmazlığı, Güney Çin denizi anlaşmazlığı, Kore ihtilafı gibi bölgede devam 

eden jeopolitik anlaşmazlıklar vardır. Bunlar gerektiğinde birliklerin kuvvetlendirilmesi ve askeri 

ekipman taşınması gibi ihtiyaçlarla yeni taarruz helikopterlerinin satın alınmasına yol açacaktır.  

● Çin'in Güney Çin Denizi'ndeki topraklarını genişletme hırsları arttığından dolayı Endonezya 

2020 ve 2021'de askeri teçhizat ve silahları geliştirmek için askeri harcamaları artıracağını açıklamıştır. 

Bu yüzden potansiyel ülkeler arasında görülmüştür.  

● Bölgedeki en geniş askeri helikopter filosu ise Çin’dedir. Çin, bölgedeki diğer ülkeler için tehdit 

oluşturmaktadır. Çevresindeki Hindistan, Vietnam gibi ülkeler Çin tehdidi için önlemler almaktadır. 

Hindistan, bölgedeki en büyük ikinci askeri helikopter filosuna sahiptir.  

● Bölgesel barışı korumak amacıyla kurulan Güneydoğu Asya Ülkeleri Birliği (ASEAN)’nin 

toplantılarına 2013’ten beri dönem başkanı ülkeler tarafından davet edilmekte olup 50. yıl kongresinde 
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Türkiye Sektörel Diyalog Ortağı (SDO) ilan edilmiştir. Bu karardan sonra ASEAN-Türkiye Ortak 

Sektörel İş birliği Komitesi (AT-JSCC) Toplantıları 2018’den bu yana düzenlenmektedir. Bu sebeple 

bu ülkeler arası gelişen ilişkilerimiz satış pazarımız için olumlu gözükmektedir. 

● Myanmar’da gerçekleşen askeri darbe sonrası BM tarafından ambargo uygulanmaktadır. 

● Çin, sınırlarında artan gerilim nedeniyle filosunu genişletmekte ve en çok yeni sipariş veren ülke 

konumundadır. Çin bu kapsamda Rusya’ dan çoğunluğu askeri taşıma helikopteri olmak üzere 121 adet 

genel maksat helikopteri teslim alacağını açıklamıştır.  

 

3.3.2 Ekonomik 

● Asya Pasifiğin üçüncü büyük helikopter filosuna sahip Japonya’da yerli üreticiler, toplam 

helikopterlerin %10’undan daha az bir paya sahiptir bu da pazarın dışa açık olduğunu göstermektedir.  

● 2020 yılı ile Avustralya, bölgedeki en büyük sivil ve ticari helikopter filosuna sahiptir. 

Arkasından Çin takip eder.  

● Bölgede en çok kiralama yapan ülke de Avustralya'dır. En çok, orta sınıf ve deniz aşırı petrol 

taşımacılığı için kiralama yapılmıştır.  

● Bölge koşulları dikkate alınarak 2020-2025 yılları arası için yapılan tahminlerde, yıllık bileşik 

büyüme oranına bakıldığında sivil ve ticari marketin büyümesinin askeri alana göre daha fazla olacağı 

görülmektedir. 

● Şu an Asya Pasifikteki helikopter market payında ilk 2 sırada olan Hindistan ve Çin önümüzdeki 

yıllarda da market payını artıracak ve toplam pazarın %60’ına sahip olacaktır.  

● 2020 yılında Endonezya, Tayvan ve Kuala Lumpur’da meydana gelen ölümlü helikopter 

kazaları helikopter talebinde düşüşe neden olmuş ve piyasayı olumsuz yönde etkilemiştir.  

● Denizaşırı insan taşımacılığı son yıllarda artıştadır. Hindistan, Vietnam, Tayland ve Malezya’da 

deniz aşırı operasyonlar tüm filoda önemli bir yer kaplamaktadır. 

 

3.3.3 Sosyal 

● Küresel ısınma etkileri ile arama kurtarma ve yangın söndürme helikopteri ihtiyaçlarının artması 

öngörülmektedir. 

● Artan trafik sorunları, hızlı hava araçlarına ihtiyaç olacağını göstermektedir. 

● Gelişmekte olan ülkelerde ambulans helikopter hizmeti ihtiyacının artışı öngörülmektedir.  

● Kolluk kuvvetleri helikopterleri için beklenen talepte artış söz konusudur. 

● Yenilenebilir enerjinin ve elektriğin talep edilen enerji çeşidi olması sebebiyle Petrol ve Doğal 

Gaz sektöründe helikopter talebinin düşmesi beklenmektedir. 

 

3.3.4 Teknolojik 

● Tek motorlu helikopterler, bölgedeki sivil helikopter çoğunluğunu oluşturur. Arkasından orta 

ve süper-orta sınıf takip eder. 

● Modern helikopterlerin görüntüleme sistemlerine sahip olması, olası bir arızanın önceden 

tahmin edilebilmesine ve dolayısıyla onarım maliyetinin düşmesine olanak sağlamıştır. 

● Drone’ların bazı helikopterlerin ikamesi olarak yer almaya başlaması beklenmektedir. 

● Ekstrem hava koşullarında drone’lar, helikopterlerden daha iyi sonuçlar çıkarmaktadır. 

● Yeni nesil teknolojik uygulamaların 6 ton üzeri ağırlık sınıfında yapılması beklenilmektedir. 

● 2020'de Hindistan, Çin ile devam eden askeri çatışmanın ortasında, yerli olarak geliştirdiği iki 

HAL hafif sınıf taarruz helikopterini Ladakh'ta konuşlandırdı. Bu helikopterler henüz 

silahlandırılmamış olsa da bu gibi yüksek bir bölgede konuşlandırılmış olması Hindistan’ın teknik 

yeterliliğini göstermektedir.   

● Hindistan’da sivil helikopterlerle alakalı regülasyonlar çok kısıtlayıcıdır bu da tasarımcıları zora 

sokabilir. 
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● Çin’de hizmet vermek isteyen helikopter üreticilerinin modellerini Çin Havacılık Dairesi 

(CAAC)’ne onaylatması gerekmektedir.   

● Bölgedeki yeni sivil helikopter siparişlerinin %66’lık kısmını genel maksat helikopterleri 

oluşturur. 

 

3.4 SWOT Analizi 

SWOT Analizi için, super-medium sınıfı benzer helikopterler karşılaştırılmıştır. 

Tablo 3- Rakip Karşılaştırılması 

 

3.4.1 Güçlü Yönler 

●Beecopter, rakip helikopterlere göre ortalamanın altında boş ağırlık ve maksimum kalkış ağırlığına 

sahiptir. 

●Azami hız, rakiplerinden en yüksek seviyededir. 

●Menzil, rekiplerin tamamından fazladır. 

●Servis tavanı, rakiplerin tamamından yüksektir. 

●Beecopter, farklı görevlere adapte olabilmektedir. 

● Motor özgül yakıt tüketimi rakip helikopterlerin birçoğundan daha düşüktür. 

● Farklı hava koşullarında operasyon gerçekleştirebilmektedir. 

 

3.4.2 Zayıf Yönler 

● Faydalı yük, rakip helikopterlerin ortalamasının altında kalmaktadır. 

● Helikopter birden çok görevi yerine getirmek amacıyla tasarlandığı için spesifik bir görev profili 

için en iyi performansı göstermemektedir. 

● Havada kalma süresi rakip helikopterlerin ortalamasının altındadır. 

● Motor ağırlığı rakip helikopterlerin motor ağırlığına göre ortalama üstüdür. 

● Tasarımda konfor parametresi arka planda tutulmuştur. 

 

3.4.3 Fırsatlar 

● Tasarımda ve sonrasında sunulabilecek inovatif çözümler pazardaki payın artmasında katkıda 

bulunacaktır. 

● Bölgenin durumu dikkate alındığında orta ve ağır sınıf helikopterlerin odak noktası haline geleceği 

öngörülmektedir. 

● Gelişmekte olan ülkelerde seyahat, turizm ve enerji sektörlerindeki helikopter talebi artmaktadır. 

Yağ & petrol sektöründe helikopter talebi artmaktadır. 

● Büyük bir şirket olan Lockheed’in askeri alanda faaliyetlerinin yoğun olması diğer alanlarda boşluğa 

neden olmaktadır. 

● Yeniden satış, FAA’in aldığı kararla, Automatic Dependent Surveillance-Broadcast (ADSB), teşvik 

edilmemektedir. 

● Endonezya’da faaliyet gösteren helikopterlerin kullanım süreleriyle ilgili katı düzenlemelere göre, 

Boyut

Maksimum 

Kalkış            

Ağırlığı (kg)

Boş 

Ağırlık 

(kg)

Yakıt         

(kg)

Faydalı 

Yük(kg)

Paralı 

Yük(kg)

Azami       

Hız (kts)

Menzil 

(km)

Servis 

Tavanı(ft)

Yolcu ve 

Mürettebat 

Kapasitesi

Çap 

(m)

Pal 

Sayısı

Disk 

Yüklemesi 

(N/m^2)

Çap (m)
Pal 

Sayısı

Taban Fiyatı 

($)

Direkt 

Operasyon 

Maliyeti ($)

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

S-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

Ağırlık Performans

Helikopter Adı

Ana Rotor Kuyruk Rotoru Maliyet
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30 yılı aşan gövde ömrüne sahip helikopterlerin Endonezya hava sahasında çalışmasına izin 

verilmemesi, ayrıca gövde ömrü 10 yıldan fazla olan helikopterlerin ithalatına da izin verilmemesi. 

● Yeni Zelanda dünyanın en çok helikopterine sahip 4. ülkesidir. Ülkedeki helikopterlerin ortalama 

kullanım süresi 20 yılın üzerindedir. Dolayısıyla, güvenlik amaçlı helikopterlere olan yüksek talep 

nedeniyle yeni helikopterlerin satın alınacağı düşünülmektedir. Aynı şekilde Vietnam Çin ile olan 

politik sorunları nedeniyle uzun zamandır kullanımda olan helikopterlerini yeni nesil helikopterlerle 

değiştirmeyi düşünmektedir. 

 

3.4.4 Tehditler 

● Airbus’ın servis ve bakım hizmeti sunması talebi artırmaktadır. Airbus, Avustralya, Çin, Endonezya, 

Japonya, Malezya, Yeni Zelanda, Filipinler, Singapur, Güney Kore ve Tayland ülkelerinde güçlü 

müşteri merkez ağına sahiptir 

● Bölgenin ekstrem koşulları helikopterler için risk oluşturmaktadır. 

● Çin ve Hindistan askeri helikopter segmentinde yerli firmalarından satın almaktadır. Yerli üretim 

istekleri bu bölgedeki firmaların varlığına karşı bir tehdit unsuru oluşturmaktadır. 

● Orta sınıf helikopterlerinin satın almalarının iptal edilmesi veya ertelenmesi yüzünden diğer sınıf 

helikopterlerin satın alması etkilenmiştir. 

● Sektördeki rekabetten dolayı, yeni üreticilerin piyasaya girmesi zordur. 

● 2019 verilerinden hareketle Textron’un %39,67’lik payla sivil ve ticari piyasanın öncüsü olduğu 

görülmektedir. Bunu %28,93’lük oranla Airbus ve %23,97’lik payla Leonardo takip etmektedir. Geri 

kalan pay ise sırasıyla Robinson ve Russian Helicopters’e aittir. 

 

4. Fiyatlandırma 

4.1 Üretim Maliyeti Kestirimi 

Tarihsel verilere dayanan ampirik denklemin kullanımıyla tasarımımız için satın alma fiyatı 

hesaplanmıştır [3]. Bu miktar faydalı yük, maksimum kalkış ağırlığı, pal sayısı, disk yüklemesi, rotor 

verimliliği, motor tipi ve sayısı, üretimin yapıldığı ülke, ana rotor sayısı ve iniş takımı konfigürasyonu 

gibi faktörlere bağlıdır. Satın alma fiyatı helikopterin uçuşa hazır hazır şekilde teslim edildiği ve 

vergilerin dâhil edilmediği miktardır. Bu hesaplama için kullanılan denklemlerin mevcut helikopterlerin 

satın alma fiyatını ±%20‘lik bir hata payı ile tahmin etmektedir. Tasarladığımız helikopterin üretimini 

15 yıl sonra olacağını varsayarak ileriye dönük enflasyon tahminiyle tasarımımızın ve rakip 

helikopterlerin satın alma maliyetleri bulunmuştur. Tasarımımız için elde edilen sonucun daha doğru 

olmasını sağlamak amacıyla rakip helikopterlerin güncel satın alma fiyatları yine 15 yıl sonrası için 

enflasyon tahmini kullanılarak tasarımımızın piyasaya çıkış tarihindeki muhtemel fiyatları elde 

edilmiştir. Rakip helikopterler için denklemle bulunmuş mevcut fiyatlarla gelecekteki satış fiyatları 

karşılaştırılarak bir düzeltme katsayısı bulunmuştur. Böylece helikopterimiz için satın alma fiyatının kâr 

miktarı ve üretim maliyetinden oluştuğu düşünüldüğünde %50’lik kâr marjı varsayımıyla ve enflasyonu 

da ele aldığımızda üretim maliyeti bulunmuştur. 

4.2 Operasyonel Maliyet Kestirimi 

Toplam operasyonel maliyet kullanıma bağlı olarak değişen ve bundan bağımsız olan sabit ve 

değişken operasyonel maliyet olarak ikiye ayırılabilir. Bu iki gider kalemini oluşturan alt başlıklar Tablo 

4’ de verilmiştir. Sabit ve değişken operasyonel maliyet [4] numaralı kaynağın 2000-2011 yılları 

arasında üretilmiş türbinli helikopterlerin verilerine dayanarak elde ettiği iki ampirik denklemin 

kullanımı ve 500 saatlik uçuş süresi varsayımıyla düzeltilmiş olan satın alma fiyatına bağlı olarak elde 

edilmiştir. Bu kısımda da yine satın alma fiyatında olduğu gibi düzeltme faktörü aynı yolla elde edilerek 

kullanılmış ve tüm sonuçlara Tablo 5’ te yer verilmiştir. 
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Tablo 4- Operasyonel Maliyet Gider Kalemleri 

Sabit Operasyonel Maliyet Değişken Operasyonel Maliyet 

Uçuş Ekibi Yakıt ve Yağlar 

Sigorta Planlı Bakım 

Navigasyon Servisi Plansız Bakım 

Eğitimler Gövde Revizyonu 

Hava Durumu Servisi Motor Revizyonu 

Amortisman İniş ve Park Etme 

Genel Giderler  

 

Tablo 5- Tasarımın Maliyet Değerleri 

 

5. Tasarım Gereksinim Setleri 

5.1 Tasarım Gereksinim Setlerinin Oluşturulması 

Bölgede yapılan pazar analizi ve rekabet analizi sonucunda, Avustralya, Yeni Zelanda, Vietnam 

ve Endonezya hedef ülkeler olarak belirlenmiştir. Bu ülkelerde, bölgede özellikle Endonezya ve 

Vietnam için devam eden çatışmalar için askeri taşıma helikopterine ihtiyaç olduğu görülmüştür. 

Avustralya ve Yeni Zelanda için ise deniz aşırı faaliyet göstermek önemli bir ihtiyaç olarak 

belirlenmiştir. Bu ülkelerde yangın söndürme ve özellikle afetler sonrası arama kurtarma çalışmalarında 

kullanılmak için hep helikopter ihtiyacı olacaktır. Bölgede genelde orta sınıf helikopterlerin 

kullanılmakta olduğu görülmüştür. Bu görevleri, orta sınıftan daha fazla kişi veya ekipman taşıyarak 

gerçekleştirebilmesi için, bölgede az sayıda olan orta-ağır sınıf (super-medium) helikoptere ihtiyaç 

olduğuna karar verilmiştir. Bunun için çift motorlu helikoptere karar verilmiştir. Önceki bölümlerde 

belirtildiği gibi, bölgedeki coğrafi koşullardan dolayı, yüksek sıcaklık ve yüksek irtifa gereksinim olarak 

belirlenmiştir. 

5.2 Tasarım Kısıtlarının Belirlenmesi 

Belirlenen görevler doğrultusunda benzer helikopterler incelenmiş ve gereken performans 

gereksinimlerine göre kısıtlar belirlenmiştir.  

18 yolcu, 2 pilot taşıması gerekmektedir. Maksimum kalkış ağırlığı 15000 kg’ı geçmeyecek 

şekilde olması gerekmektedir. Çift turbo şaft motorlar kullanılacaktır.  

5.3 Öz Görev Profilleri ve Nokta Performans Hedeflerinin Belirlenmesi 

Kısım 5.1’de belirtilen bölgedeki açık ve gereksinimlere göre askeri nakliye, arama kurtarma, 

açık deniz taşımacılığı ve yangın görevleri olmak üzere dört adet görev profili oluşturulmuştur. Bu 

görevler için örnek profiller incelenmiş, bölgenin ihtiyaçlarına göre oluşturulmuştur. 

Satın Alma 

Fiyatı($)

Birim Üretim 

Maliyeti($)

Sabit 

Operasyonel 

Maliyet($/FH)

Değişken 

Operasyonel 

Maliyet($/FH)

Toplam 

Operasyonel 

Maliyet($/FH)

19720000 9860200 1021,5 1676,2 2697,7
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Askeri Nakliye Görev Profili 
Tablo 6- Askeri Nakliye Örnek Görev Profili 

 

* ISA: International Standard Atmosphere  

** TAS: True Air Speed (Gerçek hava hızı) 

*** VBE: Velocity for best endurance (En iyi havada kalma süresi için gerekli hız) 

 

Şekil 3- Askeri Nakliye Görev Profili 2 Boyutlu Gösterimi 

Yangın Görev Profili 

500 metre irtifaya sahip A noktasından kalkan helikopter 2 dk kalkıştan sonra 10 km yakınlarda bulunan 

bir göle gitmek üzere 1.5 dk tırmanmaktadır. Yükselmenin hemen ardından göle doğru 1.5 dk boyunca 

alçalma gerçekleşmektedir. Helikopterin başlangıç konumunun göle yakın olması mühimdir. Çünkü 

orman yangınlarının büyümemesi için gerekli ilk müdahale süresi yaklaşık 20 dakikadır [5]. 4453 Bambi  

Kova modeli ile helikopter göle 7 metre kadar yaklaşıp 1650 kg su almaktadır. 4453 Bambi Kova 

modelinin su kapasitesi 2004 kg iken iple beraber toplam uzunluğu 7.21 metredir [6]. Su alma işleminin 

hemen ardından helikopter tekrar tırmanmaya geçerek 2.5 dk içerisinde 1000 metre irtifaya 

ulaşmaktadır. Tırmanın ardından helikopter 10 dk içerisinde 50 km menzildeki bir yangını söndürmeye 

gidebilmektedir. Helikopter 50 km düz uçuşu tamamladıktan sonra 2.5 dk içerisinde yangına 100 m 

kadar yaklaşmaktadır. Avustralya’da yangınlarda alev yükseklikleri 70 m’yi bulabilmektedir. Bu 

sebeple güvenli bir mesafe payı eklenerek suyu bırakma yüksekliğinin 100 metre olmasına karar 

verilmiştir.  Yangının üzerinde 80 km/h ile uçarak suyu bırakmakta ve sonrasında tekrar yükselerek 4 

kere daha göle gidip gelebilmektedir. Yangına 4 kere müdahalenin ardından başlangıç noktasına geri 

dönülmektedir. Tabloda, 2 kere su alış için profil gösterilmiştir. 
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Şekil 4- Yangın Görev Profili 2 Boyutlu Gösterimi 

Tablo 7- Yangın Görev Profili (2 kere su alış) 

 

Arama Kurtarma Görev Profili 

Bölgedeki denizlerde ve dağlık alanlarda arama kurtarma operasyonları yapılmaktadır. Dağlık 

bölgelerdeki arama kurtarma operasyonlarında, 20 dakika içerisinde hastaya ulaşılması gerekir [7]. 

Ayrıca helikopterin bulunduğu merkezden 50 km çaplı bölgede operasyonu yapılır [7]. İki pilot, iki acil 

yardım görevlisi, geniş bir operasyon için uygundur. Arama yapıldıktan sonra hastaya ilk yardım ve 

ardından helikoptere alınması, hızlı olduğu ve iniş gerektirmediği için yaklaşık 70 m uzunluğundaki 

‘hoist’ kullanılır. ‘Hoist’, yük taşıma kapasitesine göre tek seferde 2 kişiyi çekmesi uygundur. İki 

görevlinin hastaya ulaşması 10 dakika, bir hastanın çekilmesi ise yaklaşık 3 dakika sürmektedir [8]. 

Helikopter yaralıları aldıktan sonra hastaneye ve ardından merkezine döner [9]. Buna göre, iki pilot, iki 

acil yardım görevlisi, iki ‘hoist’ ve gerekli ekipmanı içeren bir helikopterin; üç farklı noktadaki altı 

yaralının yerinin tespit edip, 20 dakika içinde ulaşarak helikoptere alıp, belirlenen hastaneye 

götürmesini; ardından tekrar bölgeye dönüp önceden belirlenen farklı üç noktadaki altı yaralıyı alıp 

hastaneye götürdükten sonra, helikopterin bulunduğu merkeze dönmesini içeren bir görev profili 

oluşturulmuştur. Tabloda, ilk bölgeye gittiği durum için görev profili gösterilmiştir. Ama görev profili, 

arka arkaya iki bölgeye gidiş için hesaplanmıştır. 

Bölgedeki dağlık alanlar incelenip, Alpine NSW bölgesine 25 km mesafeden yakında olan, helipad 

bulunan hastaneler incelenmiştir. Şekilde C-F ve K-L arası Alpine NSW bölgesindeki sağlık alanı; I ve 

N noktaları ise Bowral Hastanesi’ni göstermektedir.  

Kalkış Tırmanma Alçalma Tırmanma Düz Uçuş Alçalma Düz Uçuş Tırmanma Düz Uçuş Alçalma Tırmanma Düz Uçuş Alçalma Düz Uçuş Tırmanma Düz uçuş Alçalma İniş

İrtifa [m] 500 800 500 1000 1000 600 600 1000 1000 500 1000 1000 600 600 1000 1000 500 500

Sıcaklık [°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

Süre [dk] 2 1,5 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 - -

Tırmanma Hızı [m / dk] - 200 -200 200 - -200 - 200 - -200 200 - -200 - 200 - -200 -

İleri Hız [km/sa] TAS - VBE VBE VBE ≥300 VBE 80 VBE ≥300 VBE VBE ≥300 VBE 80 VBE ≥300 VBE -

Paralı Yük [kg] 200 200 200 1870 1870 1870 1870 200 200 200 1870 1870 1870 1870 200 200 200 200
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Şekil 5- Arama Kurtarma Görev Profili 2 Boyutlu Gösterimi  

Tablo 8-  Arama Kurtarma Görev Profili (Tek bölge için) 

 

 

Açık Deniz Görev Profili 

Asya-Pasifik bölgesindeki petrol ve doğalgaz platformlarının %75’ inden fazlası kıyıya 150 km 

ve yakınında yer almaktadır [10]. Bu bilgiye dayanarak kıyıdan 200 km uzaklıktaki bir petrol 

platformuna 18 kişilik yolcu ve 2 kişilik mürettebat kapasitesiyle bir görev profili tanımlanmıştır. Deniz 

seviyesinden 1000 m yukarıdaki bir pistten ISA+15 ͦC koşullarında tam kapasite yolcuyla uçuşa 

başlayan helikopter 200 km uzaklıktaki petrol platformuna vardığında yolcularını indirmiş ve vardiyası 

biten 18 işçiyle birlikte kalkış yaptığı yere yine aynı yolu kullanarak 30 dakikalık rezerv yakıt 

barındırarak dönmüştür.  
Tablo 9- Açık Deniz Örnek Görev Profili 

 

Kalkış Tırmanma Düz Uçuş Dolanma Alçalma Askı Düz Uçuş Askı Düz Uçuş Askı Tırmanma Düz Uçuş Alçalma İniş Kalkış Tırmanma Düz Uçuş Alçalma İniş

İrtifa [m] 700 1500 1500 1500 1000 1000 1000 1000 1000 1000 1500 1500 700 700 700 1500 1500 700 700

Sıcaklık [°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

Süre [dk] 2 4 15 2,5 16 5 16 5 16 2,5 4 2 2 4 4 2

Mesafe [km] 25 15 20

Tırmanma Hızı [m / dk] 200 -200 200 -200 -200

İleri Hız [km/sa] TAS 300 300 300 300 300

Paralı Yük [kg] 600 600 600 600 600 800 800 1000 1000 1200 1200 1200 1200 1200 600 600 600 600 600
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Şekil 6- Açık Deniz Görev Profili 2 Boyutlu Gösterimi 

Nokta Performans Hedefleri 

Nokta performans hedefleri olarak, askı tavanı, ileri azami uçuş hızı ve menzil belirlenmiştir. 

Belirlenen hedefler, görev profilleri incelendiğinde askı tavanı için minimum 2000 m, ileri azami uçuş 

hızı için 300 km/saat ve menzil için ise minimum 1085 km olarak belirlenmiştir. Bu kısımla ilgili 

hedeflerin sağlandığı, performans özeti ve genel tasarım özellikleri tablosunda görülmektedir.  

 

6. Kavramsal Tasarım 

6.1 Alt Sistemler 

6.1.1 Tasarım Fikri ve Tercihleri 

Bölüm 5.3’te belirtilenlere görev isterlerine göre konfigürasyon ve gereken alt sistemler 

belirlenmiş ve boyutlandırmaları yapılmıştır. Bunun için, önce benzer helikopter araştırması yapılmış 

ve seçenekler belirlenmiştir.  

Yapılacak seçimler için, gereksinimlerin karşılaştırılarak öncelikler belirlenmiştir. Bunun için, 

tasarım matrisi oluşturulmuştur. Tasarım matrisinde bulunan satırdaki parametre sütundakinden önemli 

ise 1, değil ise 0 yazılır. Bu şekilde getiri-götürü kıyaslaması yapılırken karşılaştırılacak isterlerin bu 

katsayılara göre önemi belirlenecek ve tüm alt sistem seçimleri aynı önem sırası ile yapılabilecektir. 

Oluşturulan tasarım matrisi tabloda verilmiştir. 
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Tablo 10- Tasarım Matrisi 

 

Maliyetler birlikte düşünüldüğünde oldukça önemlidir. Çünkü pazarda hâkim olamayacak ve 

satamayacak bir tasarım, yerinde olmaz. Tasarım seçimlerinde ağırlık, her şeyden önde tutulmuştur. 

Ardından güvenlik ve performans gelmektedir. Tasarımın en önemli gereklilikleri bunlardır. Daha sonra 

görev profilleri doğrultusunda iyi ve rekabet edebilir bir tasarım için seyir hızı ve ardından menzil 

gelmektedir. Konfor, ikinci planda tutulmuştur. Bunun yerine, belirlenen görev profillerini maliyeti 

fazla olmadan, en iyi performans ile yapabilecek tasarım öne çıkarılmıştır. Bu doğrultuda seçimler 

yapıldığında konvansiyonel ana ve kuyruk rotoru konfigürasyonu, tam mafsallı ana rotor göbeği, çift 

Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 motoru, katlanabilir tekerlekli iniş takımı olan bir helikopter 

tasarlanacaktır. Bu seçimler detaylı verilmiştir.  

 

6.1.2 Alt Sistem Seçimleri 

6.1.2.1 Ana Rotor ve Kuyruk Rotor Konfigürasyonu 

Ana rotor konfigürasyonu olarak tek ana rotor, eş eksenli ve tandem kıyaslanmış; tilt rotor ve 

bileşik rotorlu sistemler karmaşık ve üretimi zor olduğundan dolayı seçeneklere girmemiştir. 

Tablo 11- Rotor Sistemi Seçimi 

 

Eş eksenli sistemde sürükleme çok fazla olacağı için yüksek hızlara çıkılamaması, performansı 

etkilemiştir. Tandem, iyi performans gösterse de ağır sınıf için uygundur. Tek ana rotor, daha basit ve 

uygulanabilir olmasıyla öne çıkmıştır. 

Tek ana rotorlu konfigürasyon seçildiği için, antitork sistemi seçimi yapılmıştır. 
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Toplam Ağırlık N/A 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 11 0,16923 16,92

Üretilebilirlik 0 N/A 0 0 1 0 0 0 0 0 1 1 3 0,04615 4,615

Üretim Maliyeti 0 1 N/A 0 1 0,5 1 0,5 0 0 1 1 6 0,09231 9,231

Bakım ve Operasyon Maliyeti 0 1 1 N/A 1 0,5 1 0,5 0 0 1 1 7 0,10769 10,77

Gürültü Emisyonu 0 0 0 0 N/A 0 0 0 0 0 1 0 1 0,01538 1,538

Performans 0 1 0,5 0,5 1 N/A 1 1 1 0 1 1 8 0,12308 12,31

Otorotasyon 0 1 0 0 1 0 N/A 0 0 0 1 0,5 2,5 0,03846 3,846

Menzil 0 1 0,5 0,5 1 0 1 N/A 0 0 1 1 6 0,09231 9,231

Seyir Hızı 0 1 1 1 1 0 1 1 N/A 0 1 1 8 0,12308 12,31

Güvenlik 0 1 1 1 1 1 1 1 1 N/A 1 1 9 0,13846 13,85

Konfor 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 N/A 0 1 0,01538 1,538

Özgünlük 0 0 0 0 1 0 0,5 0 0 0 1 N/A 2,5 0,03846 3,846

Toplam 65 1 100

Tasarıma Yön Veren Parametreler Etki Katsayısı (K) Tek Ana Rotor Eş Eksenli Tandem

Ağırlık 16,92 10 6 4

Üretilebilirlik 4,62 10 5 4

Performans 12,31 6 6 10

Toplam 289,23 198,46 209,23
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Antitork Sistemi 

Antitork sistemi için yapılan getiri-götürü kıyaslaması sonucu konvansiyonel kuyruk rotoru 

seçilmiştir. 

Tablo 12- Antitork Sistemi Seçimi 

 

Notar, yaygın kullanılmaması sebebi ile büyük maliyet gerektirir. Fenestronda, rotordaki daha 

az güç ihtiyacından dolayı performansı yüksek olsa da fazladan kanal ve parçalar olduğu için ağırlığı 

yüksek ve üretimi zordur. Konvansiyonel kuyruk rotorunun üretim kolaylığı en büyük avantajıdır. 

Dışarıda olması, güvenliğinin ve gürültü emisyonunun daha kötü olmasının sebebidir. Bu sebeple 

konvansiyonel kuyruk rotoru seçilmiştir. 

 

6.1.2.2 Ana Rotor Göbeği Konfigürasyonu 

Hub konfigürasyonu seçiminde getiri-götürü kıyaslaması yapılmıştır. Tam menteşeli rotorda 

flap, başka kuvvetleri (lag) indüklediği için rezonansa sebep olabilir. Bu sorunu çözmek için ek yapılar 

gerekir. Bu yüzden yapı ve kontrol sistemi karmaşıktır. Ayrıca aerodinamik olarak iyi değildir. Ancak 

en önemli iyi özelliği çok yönlü olmasıdır. Farklı ağırlık ve boyutlara uygulanması kolaydır. Menteşesiz 

tasarımda, flap ve lag menteşeleri yoktur; ancak ‘feathering’ menteşeleri vardır. Bu sayede yapı daha 

basittir, ve moment palden direkt hub ve masta geçtiği için kontrol cevabı hızlıdır. Ancak titreşimi 

oldukça fazla, üretimi zordur. Ayrıca tasarlanan helikopter farklı görevlerde kullanılabilmelidir. 

Menteşesiz yapıda ani değişimler ve tasarım değerlerinin dışında kullanılması, yüksek moment ve 

gerilim yaratır [11]. Yataksız yapıda ise menteşesizden ek olarak ‘feathering’ menteşesi de yoktur. Yapı 

basit olsa da üretim oldukça karmaşıktır [12]. Bu sebeplerle tam menteşeli konfigürasyon seçilmiştir. 

Tablodaki güvenlik, farklı görevlerdeki performansı; performans, aerodinamik olarak; konfor ise kabin 

içindeki titreşim için kullanılmıştır. 

Tablo 13- Hub Seçimi 

 

 

6.1.2.3 İtki Sistemi  

Daha ileriki kısımlarda bahsedilecek olan görev profillerinin performans analizleri sonucunda 

en kritik görev profilinin askeri taşıma olduğu belirlenmiştir. Buna göre, 2000 m irtifada tam yükle askı 

uçuşu yapabilecek ve 1000 m’de 300 km seyir hızının üzerinde kalacak şekilde seçim yapılmıştır. 

Kullanılabilecek turboşaft motorların ağırlık ve özgül yakıt tüketimi (sfc) değerleri karşılaştırılmış ve 

Tasarıma Yön Veren Parametreler Etki Katsayısı (K) Konvansiyonel Fenestron Notar

Ağırlık 16,92 10 8 6

Üretilebilirlik 4,62 10 8 4

Üretim Maliyeti 9,23 10 7 3

Gürültü Emisyonu 1,54 6 8 10

Güvenlik 13,85 6 8 9

Performans 12,31 8 10 4

Toplam 435,23 394,15 336,92

Tasarıma Yön Veren Parametreler Etki Katsayısı (K) Tam Menteşeli Menteşesiz Yataksız

Ağırlık 17 2 3 4

Üretilebilirlik 4,615384615 5 2 1

Üretim Maliyeti 9,230769231 5 2 1

Konfor 1,538461538 4 2 1

Güvenlik 13,84615385 5 3 1

Performans 12,30769231 2 3 4

Toplam 152,6923077 135,30769 146,15
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Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 ve General Electric CT7-6 motorları ağırlık ve sfc olarak 

diğerlerinden iyi görülmüştür. Çift motor kullanılacaktır. Gereken güç ve motorların sağladıkları güç 

tabloda verilmiştir. 

Tablo 14- Motor Gücü Kıyaslaması 

 

Seçilen iki motorun özellikleri tabloda verilmiştir. 

Tablo 15- Motorların Özellikleri 

 

Bu iki motor için de optimizasyon döngüsü içerisinde hesaplamalar yapılmıştır. Optimizasyon 

sonucunda Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 motoru seçilmiştir. 

6.1.2.4 Yakıt Sistemi ve Tipi 

Helikopterdeki yakıt tankları tasarlanırken CS-29 Kriterleri göz önünde bulundurularak bir 

konsept oluşturulmuştur. Bu kriterlerde belirtildiği üzere; yakıt tankı ve alt sistemleri helikopterin 

herhangi bir operasyon anında, sabit hız ve basınçta yakıt akışını sağlayacak bir pompa düzeneği 

eklenmiştir (European Union Aviation Safety Agency, 2021). 

Bu konseptte yakıt tanklarının drop testlerine, tanka etkiyen yük faktörlerine karşı dayanıklı 

olarak karbon-fiberden imal edilmesi planlanmıştır. Yakıt tankı yerleşiminde sürtünmeyi engelleyici 

pedler kullanılmıştır ve genleşme için %2 lik bir pay bırakılmıştır(CS 29.969). Bunların dışında da, yakıt 

tanklarının yerleşiminde herhangi bir kaza anında mürettebat ve yolcuların bulunduğu bölgelere 

geçmesini engelleyecek bir astar seçilmiştir.  

Yakıt tankında, acil durum veya yangın durumunda motora yakıt akışını tamamen durdurmak 

için bir kapatma valfi bulunmaktadır. Ayrıca; ihtiyaç anında fazla yakıtın boşaltılması için yakıt boşaltım 

sistemi, soğuk havalarda yakıt içerisindeki donmuş suyu çözmek için karbüratör, yakıt içerisindeki tortu 

ve birikintileri tutan bir yakıt filtresi bulunmaktadır. 

Yakıt tankları yerleşimi sırasında, tanklar CG çevresinde tutularak yakıt değişiminin 

helikopterin kontrol karakteristiğinin etkilememesi amaçlanmıştır. Böylece helikopter daha stabil ve 

konforlu bir uçuş sağlaması öncelik olarak alınmıştır. 

Daha uzun süreli veya mesafeli görevleri yerine getirebilmek için helikopterde ek yakıt tankları 

seçenekleri bulunmaktadır. Eğer kabindeki alanı azaltmak istenmezse helikopterin dış yüzeyine, 

aerodinamiğe çok zarar vermeyecek şekilde ek yakıt tankları eklenebildiği gibi, kabin içi de 

eklenebilmektedir. Böylece helikopterin arama-kurtarma görevlerinin daha da genişletilmesi 

amaçlanmıştır. 

Yakıt tipleri arasında bazı farklar bulunur ve yakıt tipi operasyon şartlarına göre seçilebilir. 

Orduda kullanılan yakıtlara baktığımızda JP-5 ve JP-8’in öne çıktığını görürüz. İkisi 

arasındaki temel fark ise JP-5’in JP-8’e kıyasla daha yüksek parlama noktasına sahip 

olmasıdır. Bu sayede yangından kaçınmayı sağlar. Tasarlanacak olan helikopterin ana 

pazarının Asya olduğu göz önüne alınmış ve parlama sıcaklığı yüksek olan JP-5 seçilmiştir. 

 

 

kw hp

Gerekli Toplam Motor Gücü 2460 3302

Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 1555 2087

General Electric CT7-6 1230 1650

Özgül Yakıt Tüketimi (sfc) (kg/kWh) Kütle (kg)

Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 0,258 254

General Electric CT7-6 0,276 224
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6.1.2.5 Transmisyon Sistemi 

Tasarım aşamasına geçmeden detaylı bir literatür taraması yapıldı ve en uygun ana dişli kutusu 

ve kuyruk dişli kutusu tasarlanması planlandı. Transmisyon sistemlerinin giriş ve çıkış değerleri, motor 

ve pallerin hız değerlerine bağlıdır. Bu sebeple redüksiyon oranımız en baştan belirlidir. Bu yüzden 

tasarım çalışmaları bu oranın transmisyon bileşenleri arasında bölüştürülerek en hafif konfigürasyonun 

yapılması şeklinde olmuştur [13].  

 

Şekil 7- Transmisyon Sistemi Taslak Görünümü 

Ana Rotor Dişli Kutusu ve Kuyruk Rotoru Dişli Kutusu 

Ana dişli kutusunun özgül ağırlığı literatürde 0,30-0,50 lb/hp değerleri değişiklik göstermektedir. 

Toplam transmisyon sisteminin özgül ağırlığı ise 0,40-0,60 lb/hp arasındadır. Tasarlanan helikopterde 

dişliler arası redüksiyon oranı düşük tutulmuş, en büyük redüksiyon planet dişliyle gerçekleştirilmiştir.  

 

Şekil 8- Ana Rotor Dişli Kutusu 

Bu bilgiler göz önüne alınarak motorlardan 20900 dev/dk olarak alınan devir, ana rotor dişli 

kutusu yardımıyla ana rotor pallerine 245 dev/dk ve kuyruk rotor pallerine de 1356 dev/dk olarak 

indirgenmiştir. Bu hesaplamalar yapılırken diş dibi kırılması ve pitting aşınması kriterleri göz önünde 

bulundurulmuştur. Gerçekçi değerlere daha yakın sonuçlar elde etmek amacıyla KissSoft ve KissSys 

programlarından faydalanılmıştır. Ayrıca ana rotor dişli kutusunda; daha düşük yoğunluğa sahip, 

sıcaklık dayanımı yüksek, korozyon rezistansı bulunan paslanmaz çelik kaplama kullanıldı. Çünkü dişli 

kutusu kaplamaları, toplam transmisyon ağırlığının büyük bir bölümünü (%20 ila %60) kapsamaktadır 

[13]. Bu seçimler baz alınarak yapılan ağırlık kestiriminde helikopterin dişli kutularının ağırlığı 796 lb 

transmisyonun total ağırlığı ise 910 lb olarak hesaplanmıştır. 

6.1.2.6 İniş Takımı 

Helikopterler için iniş takımlarını kızak ve tekerlek tipi olarak iki ana başlığa ayırabiliriz. 

Tasarımımız için tekerlek tipi geri çekilebilir önden tekerlekli (nose gesar) iniş takımı seçilmiştir. Kızak 

tipine göre ağırlık ve maliyet açısından daha dezavantajlı durumda olsa da ileri uçuş sırasında daha az 

parazit sürükleme yaratması sebebiyle yakıt ağırlığı, maliyet ve ileri uçuş performansını 

iyileştirmektedir. Ek olarak yerde işletim kolaylığı da sağlamaktadır. Tipi seçilen iniş takımının 

konumu, taşıdığı yükler, tekerlek ve payanda (strut) boyutları raporun 6.2.1.6 kısmında hesaplanmıştır. 
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6.1.2.7 Kuyruk Dengeleyiciler 

Kuyruk takımı, düşey ve yatay dengeleyicilerden oluşmaktadır. Yatay dengeleyiciler, öne monte 

edilmiş, arkaya monte edilmiş ve T kuyruk konfigürasyonları olmak üzere 3 başlıkta incelenmiştir. 

Arkaya monte edilmiş yatay dengeleyiciler moment kolunu arttırdığı için alternatiflerine göre daha 

düşük yüzey alanında ve ağırlıkta üretilebilir. Ayrıca arkaya monte edilen dengeleyiciler direkt olarak 

kuyruk konisine bağlandığı için yapısal açıdan avantajlıdır. Konumu sebebiyle askı uçuşunda ana rotor 

akış izinde kalmamaktadır. Dolayısıyla sürekli olarak aşağı yönlü bir kuvvete maruz kalmamaktadır. 

Ancak askı uçuşu ve ileri uçuş arasında geçiş yapıldığında ana rotor akış izine girilip çıkılmaktadır. Bu 

durum yunuslama ekseninde ani tepkilere neden olmaktadır. Ayrıca yatay dengeleyicinin verimini 

düşürmektedir. Performans ve kontrol açısından dezavantajları olsa da ağırlık, üretilebilirlik ve üretim 

maliyetinde alternatiflerine göre daha avantajlı olduğu için yatay dengeleyici olarak “arkaya monte” 

konfigürasyonunda karar kılınmıştır. Bu seçim aşamasında, sıklıkla askı uçuşu içeren görev profilleri de 

göz önünde bulundurulmuştur. Karar için oluşturulan seçim matrisi aşağıdaki gibidir. 

Tablo 16- Kuyruk Dengeleyiciler Seçim Matrisi 

 

Düşey dengeleyici kuyruk rotorunun verimini düşürse de hem kuyruk konisine direkt bağlandığı 

hem de moment kolunu arttırdığı için en arkada konumlandırılmıştır. 

6.1.2.8 Hava Alığı-Egzoz 

Hava alığı seçimi yapılırken flush,statik ve pitot tipi olmak üzere 3 tip temel hava alığı 

konfigürasyonu göz önünde bulundurulmuştur.  

Tasarlanan helikopterin orta sınıfa göre görece ağır olması ve yüksek performans isteyen görev 

profillerini gerçekleştirmesi motora giden havanın düzgün olmasını mühim kılmaktadır. Ayrıca 

tasarlanan helikopter çeşitli görev profillerini gerçekleştirdiği için kabin hacmi oldukça önemlidir. Her 

ne kadar ağırlık ve bakım maliyeti dezavantajı olsa da güvenliği artırılmış havayı direk karşıdan alan 

pitot tipi hava alığının kullanımı hem performans hem de kabin hacmi açısından tasarlanan helikopter 

tipi ve belirlenen görev profillerinde en iyi seçenek olarak kalmaktadır. İki motor için de ayrı ayrı pitot 

tipi hava alığı seçimi yapılmıştır. Hava alıkları motor kaplamasının sağ ve sol taraflarında hemen 

motorun önünde olacak şekilde, kaplama ile bütünleşik bir şekilde tasarlanmıştır. Böylece hem motora 

gelen akış düzgün olacak hem de hava alığı sebebiyle helikopter kesit alanı çok artmayacaktır  

Egzoz tasarımında egzoz borusunun çıkış yönü güvenlik ve performans açısından önemlidir. 

Egzozdan çıkan sıcak gazların gövdeye yakın olarak havaya salınması gövde malzemesine zarar 

verebilir. Bu sebeple egzoz borusu konfigürasyonun gövdeden uzaklaşacak şekilde yanlara açılması 

uygun görülmüştür. Motorlar gövdenin sağ ve sol üst yanında bulunduğu için egzozun yanlara açılı 

olarak yerleştirmek kesit alanını artıracaktır. Bu sebeple egzoz borularının yanlara doğru olan açısının 

düşük tutulmasına karar verilmiştir. 

6.1.2.9 Aviyonik 

Helikopterde kritik sistemlerin ve bileşenlerin durumunu kaydederek arıza ve bozulmayı 

operasyonel güvenlik anlamında bir tehlike yaratmadan tespit etmeye yardımcı olan ve bileşenlerin 

kullanım süresini takip eden Sağlık ve Kullanım Sistemi (HUMS: Health and Usage Monitoring) 

kullanımı düşünülmüştür. EASA sertifikasyon kurallarına göre 2016’dan sonra üretilen ve 3175 kg’dan 
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daha fazla kalkış ağırlığına sahip ticari hava taşımacılığı için kullanılacak helikopterlerde Uçuş Veri 

Kaydedici (FDR: Flight Data Recorder) ve Kokpit Ses Kaydedici (CVR: Cockpit Voice Recorder) 

kullanımı zorunlu olduğundan seçilmiştir. Özellikle ambulans helikopter kullanımında önem arz eden 

Helikopter Arazi Farkındalık Ve Uyarı Sistemi (HTAWS: Helicopter Terrains Avoidance Warning 

System) kullanılması düşünülmüştür. Bu sistem, veritabanında kayıtlı olan arazi yükseklikleri ve tehlike 

arz edebilecek nesnelerin yükseklikleri ve lokasyonları ile helikopterin gerçek zamanlı olarak 

hesaplanan 3 boyutlu hızını ve konumunu karşılaştırarak tehlike durumunda uyarmaktadır. Trafik Arazi 

Çarpışma Önleme Sistemi II (TCAS: Traffic and Collision Avoidance System) hava taşıtlarında 

transponder adı verilen bir çeşit radarı kullanarak pilotlara, diğer hava araçları ile çarpışmayı önlemek 

için "yüksel" veya "alçal" gibi ikazlar veren bir sistemdir. Yangın söndürme durumlarında çok sayıda 

helikopter kullanıldığı için bu sistemin kullanılmasının faydalı olacağı düşünülmüştür. Suya batma veya 

dumanlı ortam tespit edildiğinde mürettebat ve yolcu acil çıkışlarını net bir şekilde aydınlatan Helikopter 

Acil Çıkış Aydınlatma Sistemi (HEEL: Helicopter Emergency Exit Light System) kullanımına yer 

verilmiştir. Uydu Haberleşme Sistemi (SatCom: Satellite Communication) bir hava aracının, yer radarı 

ve Çok Yüksek Frekans (VHF) istasyonlarının kapsama alanı dışındayken, hava trafik kontrolü ve 

havayolu operasyon merkezi ile uydu aracılığıyla iletişim kurmasını sağlayan ses ve veri hizmetini ifade 

eder. Helikopterlerde sıklıkla kullanılan HF telsiz sistemleri HF'nin kısa menzilli yapısı ve dünyanın 

coğrafi konumu nedeniyle sürekli iletişim sağlayamamasından dolayı bu sisteme ihtiyaç duyulmaktadır. 

Özellikle offshore operasyonlarında önem arz etmektedir ve Asya Pasifik bölgesindeki helikopterlerde 

mevcut olduğu bilinmektedir. Helikopterin düşmesi durumunda arama kurtarmaya yardımcı olmak için 

Otomatik Olarak Açılabilen Acil Durum Konum Belirleme Vericisi (ADELT: Automatically 

Deployable Emergency Locator Transmitter for Helicopters) kullanımına karar verilmiştir. Hava 

aracının kendi konumunu uydu navigasyonu veya diğer sensörler aracılığıyla belirleyip bunları 

periyodik olarak yayınlayarak izlenmesini sağlayan bir gözetim teknolojisi olan Otomatik Bağımlı 

Gözetim Yayını (ADS-B OUT: Automatic Dependent Surveillance-Broadcast) sistemi kullanılması 

düşünülmüştür. Füze İkaz Sistemi (Missile Warning System) helikoptere gelen füzeyi haber vererek 

helikopterin uygun manevrayla kaçınmasını sağlamaktadır. Radar İkaz Alıcı Sistemi (Radar Warning 

Receiver) ise helikopterin düşman radarına yakalanıp yakalanmadığını haber vermektedir. Bu iki sistem 

askeri taşımada önem arz ettiğinden kullanımları gerekli görülmüştür. Gece görüşünü sağlayan İleri 

Görüşlü Kızılötesi Radar (Forward Looking Infrared Radar) helikopterin her durumdaki kullanımı için 

gerekli görülmüştür. Hafif Havadan Kurtarma Sistemi (LARS: Lightweight Airborne Recovery System) 

sayesinde yerdeki birliklerin GPS ile nerede olduklarının takibi yapılarak kurtarılması sağlanmaktadır. 

Hava Radarı (Color Weather Radar) ile fırtınaları tespit ederek uçuşu tehlikeye sokabilecek havada 

uçulmasını engellediğinden kullanılması düşünülmüştür. 

6.1.2.10  Kontrol Sistemi 

Helikopterin kontrol sistemi olarak fly-by-wire (FBW) sisteminden daha hafif, boyutları daha 

küçük ve daha geniş bant genişliği bulunan fly-by-light (FBL) sistemi tercih edilmiştir [13]. Bu son 

teknolojik sistem, kendiliğinden elektromanyetiğe karşı dirençlidir. Bu özelliğinden ötürü, 

elektromanyetik girişim (EMI) ve yüksek etkili elektromanyetik alan (HIRF) etkilerinden korumak için 

kaplama yapılmasına gerek yoktur. Böylece ek olarak yine ağırlıktan kazanım yapılmasını sağlar. Ayrıca 

farklı sistemlerin sinyallerini tek bir kablo içerisinde gönderdiği için tasarımın karmaşıklığını da 

düşürmüştür [15]. 

6.1.2.11  Gövde Yapısı 

Gövde yapısı için kafes, monokok ve yarı-monokok seçenekleri incelenmiş; fail-safe tasarım 

olması için, yük geçen birden çok yol olan (multiple load path) yarı-monokok yapı seçilmiştir. 

Kaplamalar, bulkhead ve frame’lere ek olarak boyuna güçlendirme elemanı stringer da içerir.   
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6.1.2.12  Malzeme 

Farklı bölümlerde farklı gereksinimler olduğu için metal-kompozit hibrit tasarım seçilmiştir. 

Getiri- götürü kıyaslaması ile karar verilmiştir. 

Taşıyıcı Elemanlar 

Gövdede taşıyıcı elemanlar bulkhead, frame ve stringer’lardır.  

Tablo 17- Taşıyıcı Malzeme Seçimi 

 

 Taşıyıcı elemanların malzeme seçiminde mukavim olması önemlidir. Kompozit malzemeler 

her yönde aynı dayanımı göstermezler; delaminasyona uğrayabilirler. Çelik ise ağır ve şekil vermek 

zordur. Alüminyumun Elastisite modülü çelikten düşük olsa da, yoğunluğu daha düşük olması ve akma 

mukavemeti yüksek olması sebebi ile seçilmiştir. Kuyruk devamlı eğilme momenti altında olduğu için 

buradaki taşıyıcılar da alüminyumdur. 

Gövde Yüzeyi 

Farklı görevlerde kullanılmak üzere tasarım yapılmıştır. Bölgede değişken hava koşulları görülür. Deniz 

üstünde gövdenin alt yüzeyinde su çarpabilir, korozyona karşı dirençli olmalıdır. Ayrıca sağlam 

olmalıdır. Metaller korozyona karşı ek bir kompozit kaplama gerektirir. Bu sebeple gövde yüzeyi için 

fiberlerin yerleşim doğrultusunda yeterli sağlamlığı gösteren, aynı zamanda hafif olan kompozit 

malzeme seçilmiştir [16]. 

Kompozit honeycomb yapı, yükün tek noktada toplanmasını engeller, titreşim azaltımı ve bu 

sayede gürültünün kabin içine geçişini engeller. Bu, arama kurtarma operasyonunda hasta taşınması için 

önemlidir. Honeycomb yapının kaplamasında akımı ileterek şimşekten koruma sağlayan karbon fiber 

seçilmiştir. Bu yapı, aerodinamik basınca dayanacak kadar sağlamdır [17]. Kontrol yüzeylerinde de 

honycomb kompozit malzeme seçilmiştir. 

Kokpit ve kabin camı için akrilik seçilmiştir. Akrilik, farklı görev profillerinde önemli olan yüksek görüş 

performansı sağlar.  

Kuyruk yüzeyinde ise üretim kolaylığı sağlayan karbon epoksi kompozit malzeme seçilmiştir [18]. 

Pal 

Paller için, içi nomex honeycomb; skin ise carbon fiber olan kompozit malzeme seçilmiştir. Kompozit 

malzemelerin fiberlerin yerleşim doğrultuları sayesinde iyi olan dinamik özellikleri bu seçimde etkili 

olmuştur; çünkü pallerde titreşim azaltımına dikkat edilmelidir. Ayrıca pallerin mukavemeti için spar 

webi alüminyum seçilmiştir. Rotor göbeği ise titanyum ve kompozit hibrit seçilmiştir. 

İniş Takımı 

İniş sırasında iniş takımları dinamik ve statik yüklere maruz kalır. Bu yüklere dayanabilecek 

mukavemette olması için alüminyum seçilir. Ayrıca katlanabilir iniş takımı seçildiği için, taş 

çarpmasından korunma için karbon fiber kapılara ek olarak kevlar katman seçilmiştir.  

6.1.3 Görev Profillerine Özel Alt Sistemler ve Sertifikasyon 

Tasarımı yapılan helikopter çok görevli olduğu için farklı görevlere göre özelleştirilmeli ve 

göreve hazır hale getirilmelidir. Arama kurtarma, yangın söndürme, askeri taşımacılık ve deniş aşırı 

görevler için kullanılacak ek alt sistemler belirlenmiştir. 

Tasarıma Yön Veren Parametreler Etki Katsayısı (K) Kompozit Alüminyum Çelik

Ağırlık 17 5 3 1

Üretim Maliyeti 9,230769231 2 4 5

Bakım ve Operasyon Maliyeti 10,76923077 4 3 2

Üretilebilirlik 4,615384615 2 5 4

Güvenlik 13,84615385 2 4 5

Toplam 183,0769 198,46154 172
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Deniz aşırı görevler 

Deniz aşırı görevler, operasyon süresinin çoğunluğunun su üstünde geçmesi sebebiyle yolcuların ve 

mürettebatın olası denize iniş durumlarında hayatta kalmalarını sağlamak için ek ekipmanlar gerektirir. 

Bu ekipmanlardan cankurtaran salı dıştan helikoptere gömülüdür. Ayrıca içerisinde yer belirlemeyi 

sağlayan acil durum vericisi, kurtarma gerçekleşene kadar yolcu ve mürettebatın ihtiyacı olacak içme 

suyu ve erzak barındırmaktadır. Cankurtaran Salı 3 adet kullanılacaktır ve toplam ağırlığı 55 kg’dır.  

CAA regülasyonlarına göre deniz sıcaklığı +10℃ altına düştüğünde ve/veya tahmini kurtarma süresinin 

hayatta kalma süresini geçtiği durumlarda acil durum kıyafeti kullanımı zorunludur. Deniz aşırı 

görevlerde ise can yeleklerinin kullanımı ise herdaim gereklidir.Kullanılacak olan acil durum kıyafeti 

helikopterde 20 adet bulunacaktır ve toplam ağırlığı 11 kg’dır. Bir diğer CAA regülasyonuna göre eğer 

helikopterde acil durum şamandırası veya solumum ekipmanı yoksa yolcular yalnızca kaçış 

pencerelerinin yanında olmalılardır. Bu durum ve kullanıcıların güvenliği göz önüne alınarak 

tasarımımızda acil durum şamandırası kullanılmış ve bu sayede solunum ekipmanı ihtiyacı kalmamıştır. 

4 adet şamandıra kullanılacaktır, toplam ağırlık 52 kg’dır. Bu tür ekipmanların dışında yolcu ve 

mürettebatın güvenliğini arttırmak amacıyla gece uçuşlarında çıkışı işaret etmek için gerekli 

aydınlatmalar eklenmeli ve suya batma durumunda çıkışa ulaşmayı kolaylaştırmak için kabin içinde 

tutunma yerleri yapılmalıdır. Ayrıca yine CAA’ ya göre bir kaçış penceresinin en fazla iki yolcu 

tarafından kullanılabilir olduğu göz önüne alınmıştır. 

Arama Kurtarma 

Helikopter görevleri nedeni ile 24 saat operasyon yapabilmelidir. Gece görevleri için ihtiyaç duyulan 

eşyalar ise kızılötesi kamera, güçlü harici aydınlatma ve arama ışığıdır. Ayrıca kokpitteki göstergeler ve 

düğmeler pilotun taktığı gece görüş gözlüğü ile uyumlu olmalıdır. Kıızlötesi kamera için Leonardo’nun 

FLIR 111 modeli seçilmiştir. Bu sistem ile, ormanlık alanda ve suda yapılan arama kurtarma çalışmaları, 

hedef tespiti ve takibi ve yangınla mücadele sırasında ateşleme kaynağını belirlenmesi çok daha 

kolaylaşır. Kullanılacak modelin takribi ağırlığı 20 kg’dır.  

Suçlu takibi, kayıp arama ve gece operasyonlarında hareket edebilir ışık kaynağı kullanmak önemlidir. 

Helikopterde Trakka Systems markasının TrakkaBeam A800 modeli kullanılacaktır. Askeri 

sertifikasyonlardan da geçen bu ışık sistemi, arama kurtarma faaliyetlerinin yanı sıra askeri 

operasyonlarda da kullanılabilmektedir. Parasit sürüklemeyi en aza indirecek şekilde tasarlanmış olması 

rakiplerine göre avantajı olan bu modelin ağırlığı 24 kg’dır.  

Arama kurtarma faaaliyetleri esnasında helikopter farklı çeşitlerde ekipmanlarla donatılmalıdır. Bu 

amaçla kullanılan bir çok türde ekipman vardır. Görev profili ve hastanın durumuna göre ekipman 

seçimi yapılır. Kurtarma ekipmanları 4 çeşit olabilir.  Bunlar: kurtarma sapanı, kurtarma sedyesi, 

kurtarma koşum takımı ve kurtarma sepetidir. Kurtarma kayışları, kazazedenin kurtalılacağı yere 

fırlatılır, kazazede sapanı beline geçirerek yukarı çekilir.  

Helikopterimizde LITEFLITE marka P/N 600873xx s serisi kurtarma sapanı kullanılacaktır. 

Kurtarılacak kişinin boyutlarına göre farklı büyüklükte sapan kullanılabilir.  Sapanın rengi görünürlüğü 

arttırmak amacıyla turuncudur. Korozyon önleyici işlem görmüş paslanmaz çelik kullanılmıştır. 

Kurtarma sapanının ağırlığı taşınacak kişinin ağırlığına bağlı olarak 0,8 ila 2,1 kg arasında 

değişmektedir Hastaya yarı oturma pozisyonu sağlanır ancak hastada tıbbi müdahele gerektirecek bir 

yara söz konusu ise bu pek avantajlı değildir. Diğer kurtarma ekipmanları kullanılır.  

Kurtarma sedyesi yaralının yatar durumda taşınmasına olanak sağlar. Hastayı güvenli bir şekilde 

taşımak için üzerinde emniyet kemeri ile birlikte gelir. Rode EA-7A/7B modeli seçilmiştir. Bu sedye 

yanmaz, aşınma ve korozyon dirençli malzemeden yapılmıştır. Sedye birbrine geçen iki parçadan 

oluşmuştur. Bu da sedyenin kullanılmadığı durumda helikopterde az hacim kaplamasını sağlar.   

Sedyeler hasta taşınmasında kullanışlıdır ancak dış etkenlere açıktır ve hasta yabancı madde ile zarar 

görebilir. Bundan dolayı sedye çantası kullanılacakıtr. Bu sayede hasta tamamen kapalı ve korumalı bir 

şekilde taşınır.  Rüzgar ve su gibi maddelerden hasta etkilenmez. Ayrıca rotor akımının sedyeyi 

döndürmesini engellemek amacıyla özel olarak üretilmiştir. Life Support International StableFlight 

modeli kullanılacaktır. Bu modelin ağırlığı 6,6 kg dır.  
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Bir diğer ekipman da kurtarma koşum takımıdır. Personelin arama kurtarma yapacağı bölgeye hızlı ve 

güvenli bir şekilde intikal etmesine olanak sağlar. Ayrıca kurtarma sapanına göre tahliye edilecek kişi 

için de daha güvenlidir. ARS 338 modeli kullanılacaktır. 140 kg’a kadar taşıma kapasitesine sahiptir. 

Tek parça şeklinde tasarlanmıştır. Görünürlük amacıyla önüne ve arkasına yansıtıcı bant dikilmiştir.  Bu 

ekipmanın ağırlığı ise 1,5 kg dır.  

Yine kurtarma operasyonlarında kullanılan bir diğer ekipman da kurtarma sepetidir. Yanında eşyası olan 

kazazedenin veya bir çok kişiden oluşan bir grubun kurtarılmasında kullanılabilir. Seçilen modelin 

katlanabilir olması kullanılmadığı zaman helikopter içinde yer kaplamadan saklanmasını sağlar. Ayrıca 

paslanmaz çelikten imal edilmesi ve bakım ve kullanım ömrü açısından avantaj sağlar. Lifesaving 

systems’ın 495-L modeli seçilmiştir. Taşıma kapasitesi yaklaşık 272 kg’dır. Sepetin ağırlığı ise 18 

kg’dır.    

Askeri Nakliye 

Helikopter kargo ağları engebeli ortamlarda asılı kargo teslimatı için tasarlanmıştır. Kullanılan model 

hem sivil hem askeri kargolar için kullanılabilir ağırlığı yaklaşık 31 kg’dır. Taşınan yükün bağlandığı 

ip 45 metre kullanılacaktır ağırlığı 19 kg’dır. Ayrıca ipin ucunda kanca kullanılacaktır bunun da ağırlığı 

12 kg’dır. Taşınan yük ile kargo kancası arasında da kemer ve halat kullanılacaktır bunun ağırlığı taşıdığı 

yüke göre değişmektedir. Kullanılan halatın ağırlığı takribi 14 kg’dır. Helikopterin taşıma sınırı 

olduğundan dolayı, taşınan yükün ağırlığının bilinmesi gerekmektedir. Helikopter gücenliği açısından 

taşınan yükün ağırlığını ölçme sistemi de kullanılmaktadır. Bu sistemin de yaklaşık ağırlığı 2kg’dır.  

Yangın 

Yangın söndürme görevlerinde kullanılan helikopterler dışarıda taşınan Bambi kovası veya dahili su 

deposunun gövde içine takıldığı konfigürasyonlarda kullanılırlar. Bambi kovası dahili su tankına kıyasla 

su ikmali için belirli derinlik gereksinimi duyması, dış yükle uçuş konusunda tecrübeli pilot ihtiyacı, ek 

parazit sürükleme oluşturması ve yerden belirli bir yükseklikte uçmayı gerektirmesi sebebiyle 

dezavantajlı denebilir. Ancak isterlerimiz çerçevesinde tasarımımızda Bambi kovası kullanımı montajın 

hızlı olması, daha hızlı şekilde suyla doldurulabilmesi, görece uygun fiyatlı olması, daha az boş ağırlık 

ve ek sistem gerektirmesi sebepleriyle tercih edilmiştir. Helikopterimize uygun dış yük miktarı ile 

BB4453 kodlu boş ağırlığı 77 kg, tam dolu ağırlığı 2081 kg olan Bambi kovası seçilmiştir. Kovanın 

daha hızlı dolmasını sağlamak ve düşük su seviyesinde dahi su ikmali yapabilmek için elektrik 

motoruyla çalışan, mevcut kovayı 28 saniye içinde doldurabilen 42 kg ağırlığında JP 1150 model su 

pompası kullanılmıştır. Ayrıca bu konfigürasyon ekipman olarak kargo kancası, 17.7 kg ağırlığında 

kurtarma sepeti barındırmaktadır. 

Sertifikasyon 

Sertifikasyon kuralları için, ağırlığı 3175 kg’dan fazla olan döner kanatlı hava araçları için olan EASA 

CS-29 incelendi. Beecopter için, bu dökümanın içerisinde maksimum ağırlığı 9072 kg’dan az olan ve 

10 taneden fazla yolcu koltuğu olan B Kategorisi incelendi. Sertifikasyon koşulları için özel olarak 

eklenenler; güç hesabı yaparken montaj ve bleed havası kaynaklı güç kayıpları hesaba katıldı, acil 

durumda suya iniş sistemi ve yangın söndürücü göz önünde bulunduruldu. Görevler sırasında insan 

indirip çekmek, bucket taşımak gibi dışarıda kargo taşımayı gerektiren durumlar olduğu için, bunu 

pilotun hızlıca yapmasını sağlayan ‘quick-release system (QRS)’ koyuldu. Deniz aşırı görevler 

bulunduğu için, acil durumda kullanılacak yüzdürme sistemi yerleştirildi. 

Acil Çıkış 

Ana koridor, kabin içerisinde kolay erişimi ve acil çıkışı sağlayabilecek boyutlarda CS-29 

standartlarında verilen şekilde tasarlanmıştır. Koridor genişliği, yerden 64 cm yüksekliğe kadar 30 cm, 

64 cm yukarısında da 51 cm genişliğinde olacaktır. Yine bu standartlarda verilen ve 11-19 yolcu arası 

helikopterler için verilmiş olan acil çıkış kapı boyutları 1 adet 0.51 m genişlikten ve 0.91 m yükseklikten 

büyük olacak ve yer seviyesinden başlayacak şekilde Tip III olarak belirlenmiştir. Kabin içi malzemeleri 
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standartlarda verilen şekilde yangın durumunda alev yüksekliği belirli bölmeler için verilen boyu ve 

yanma süresini aşmayacak şekilde seçilmiştir. 

6.1.3.1 Kargo Yükleme ve Bırakma Sistemi 

Her bir görev profili için kargo yükleme ve bırakma sistemleri aşağıda açıklanmıştır. 

Yangın Söndürme: 

Bambi kovanın altında helikopter tarafından kontrol edilen tahliye vanası vardır. Kovanın 

kendisi, kovanın ve suyun ağırlığını hidrolik enerjiye dönüştüren küçük bir hidrolik aktüatör sisteminden 

asılır. Kova dolduğunda, suyun ağırlığı bir silindiri tamamen basınçlandırır. Pilot düşürme anahtarına 

bastığında, bir solenoid açılır ve basınçlı sıvı daha sonra ikinci bir silindire hareket ederek pistonunu 

yukarı doğru iter ve kanat valfini açar. Anahtar bırakıldığında basınç kalkar ve kalan suyun ağırlığı 

altında vana kapanır. Kapıyı çalıştırmak için suyun ağırlığını kullanmak, pilotun Bambi kova boşalana 

kadar birden fazla drop yapmasına olanak tanır. Aktüatörün yayları, boş kova yeniden doldurmak için 

suya her çarptığında silindiri sıfırlar. Helikopter ilgili alanın üzerine geldiğinde, ekip aşağıdaki yangını 

söndürmek veya bastırmak için suyu serbest bırakır. Suyun her salınımına bir damla denir. 

Arama Kurtarma: 

Halat, kurtarma vinçleriyle donatılmış helikoptere iki ayrı kanca ile uçağın göbeğine bağlanır. 

Daha sonra bir kurtarma görevlisi halata bağlanır ve kazazedeye ulaşır. Kazazede de halata bağlanır ve 

ambulans helikoptere yüklenir. Sedye (litter) ve kurtarma sedyesi (rescue basket), vinç kancasından 

sarkan sedye görevi görür. Benzer şekilde, kaldırma sırasında helikopterin aşağı akıntısında sedyenin 

dönmesini kontrol etmek için yelken benzeri bir kanatçık kullanılabilir. Ayrıca, sedye doğrudan 

kancadan değil, şekilli bir uçuş çubuğu üzerindeki ayrı bağlantı noktalarından asılarak kurulumu 

kolaylaştırır ve kullanımda daha stabildir. Yan sürgülü kapılar (sliding doors) veya arka kapaklı kapılar 

aracılığıyla sedyelerin verimli yüklenmesi, hasta konforunu ve güvenliğini kolaylaştırır. 

Askeri Nakliye: 

Çalışma şekli nispeten basittir. Birlikler, karabina takılı emniyet kemerlerini helikoptere bağlı 

bir halata bağlarlar, bu da onları güvenli bir yüksekliğe kaldırır (potansiyel olarak tehlikeli engellerin 

üzerinde) ve daha sonra aşağıda sallanarak uçarlar. Çıkarma bölgesinde, birlikler bir sonraki kişinin 

yolunu açmak ve temizlemek için ısıya dayanıklı eldiven kullanarak hızlı halattan inişle birer birer 

indirilir. 

Açık Deniz Görev Profili: 

Açık deniz görevlerinde; açık deniz rüzgar türbini jeneratörlerini kaldırma, deniz/liman pilot 

transferi, petrol ve gaz platformlarına taşıma veya elektrik hattı bakımı yapılır. Helikopterin kabinini 

tuzlu deniz suyundan korumak için kabin deniz tepsisi (cabin sea tray) kullanılır. Helikopterin her iki 

tarafında da harici vinç bulunmaktadır ve personel bu harici vinç yardımıyla havada asılı kalır. 

 

6.1.4 Ağırlık Merkezi Hesabı 

Alt sistemler yerleştirilirken ağırlık merkezinin istenen yerde olmasına dikkat gösterilmelidir. 

Ana rotor pallerinin ürettiği taşıma kuvveti, ağırlık merkezinin yanlış yerde olması durumunda 

helikopterin kontrol edilebilirlik veya stabil özelliğini kaybetmesine neden olabilir.  Bu neden yakıt 

deposu, merkezi ağırlık merkezi ile çakışacak şekilde koltukların altına ve koltukların arka tarafına 

yerleştirilmiştir. Ayrıca yakıt pompası yardımıyla uçuş boyunca yakıtın ağırlık merkezinin değişmemesi 

sağlanmıştır. Yatay ve dikey stabilizatör gövdenin en arkasına konmuş, kuyruk rotoru da dikey 

stabilizatöre takılmıştır. Ana rotor ve rotor başlığı gövdenin üzerinde burundan yaklaşık 5,5 metre ileriye 

yerleştirilmiştir. Motor ve motor beşiği gövdenin üst kısmında konumlandırılmıştır. Motor ve hem ana 

hem kuyruk rotor arasında transmisyon sistemi vardır. Helikopterin çok görevli olması dolayısıyla kabin 
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içerisindeki ekipmanlar kolay takılıp çıkarılabilir ekipmanlardır. Görev profiline uygun ekipmanlar bu 

şekilde kabin içerisinde konumlandırılacaktır. 

Tablo 18- Ağırlık Dağılımı 

 

6.1.5 İnsan Faktörü Analizi 

Sistem ve makinaların kullanıcısı olan insanlarla olan bağlantısı insan faktörü olarak 

adlandırılır. İnsanın antropometrik, ergonomik, fizyolojik, psikolojik yapısının yanı sıra çevresel 

etmenler ve tasarım kabiliyetleri dahilinde ele alınması gereken kapsamlı bir konudur. Helikopter 

pilotlarının görev yükü ve sorumlulukları düşünüldüğünde uçuşların güvenli bir şekilde sürmesi pilotlar 

üzerindeki iş yükünün azaltılmasıyla gerçekleşir. Bu da ancak insan faktörünün ele alınmasıyla kullanım 

sırasındaki hataların azalmasını ve daha güvenli bir uçuş ortamının sağlanmasıyla gerçekleşir. 

Kokpitteki karmaşık işleyiş ve uzun uçuş süreleri düşünüldüğünde fly-by-light sisteminin kullanımı, 

çeşitli kontrolcülerin varlığı, yardımcı aviyonik sistemlerin varlığı, antropometrik verilere dayanan 

koltuk tasarımı pilotların işini kolaylaştıran unsurlardır. Tasarımımız insanın kapasitesi, ihtiyaçları ve 

limitleri düşünülerek; mühendislik kabiliyetleri, isterler ve yönetmelikler de göz önünde bulundurularak 

şekillenmiştir.   

6.2 Performans Analizleri ve Tasarım Optimizasyonu 

Helikopter ağırlık hesabı, genel boyutları, ana rotor özellikleri, kuyruk rotor özellikleri, nokta 

performans analizleri ve tasarım optimizasyonu bu bölümde incelenmektedir.  

Hesaplara başlayabilmek için tarihsel verilerden ve Prouty’den yararlanarak bir ön ağırlık 

kestirimi yapılmıştır [19]. Ardın bu değer kullanılarak ana ve kuyruk rotoru boyutlandırılmış, motor 

seçimi yapılmıştır. Ana rotor, kuyruk rotoru ve motor seçiminin ardından transmisyon sistemi 

tasarlanmış ve sistemin güç kayıpları elde edilmiştir. Tüm bu hesaplardan sonra helikopterin çalışacağı 

manevra zarfları için performans ve yakıt hesapları yapılmıştır. Ağırlık kırılım değerleri de önceki 

hesaplardan elde edilen veriler ile Prouty’nin sunduğu yaklaşık denklemler kullanılarak elde edilmiştir. 

Ardından elde edilen toplam ağırlık değeri tekrar döngünün başına dönüp başlangıç ağırlığı olarak 

alınmış ve işlemler iteratif olarak, elde edilen ağırlık değeri yakınsayana kadar, yapılmıştır.  

Parçalar Ağırlık (kg) X uzaklığı(cm) Z uzaklığı (cm)

Ana Rotor 176.84 647 420

Rotor Başlığı 185.94 647 420

Yatay Stabilizatör 36.06 1707 218

Dikey Stabilizatör 7.98 1707 248

Kuyruk Rotoru 114.65 1707 248

Gövde 1527.94 848 219

İniş Takımı 200.20 876 15

İtki Sistemleri 98.63 747 273

Motor 508.00 637 301

Motor Beşiği 83.28 637 301

Yakıt 737.00 648 69

Yakıt Sistemi 17.00 718 40

Pilot 180.00 187 117

Paralı Yük 2080.00 578 117

Sürüş Sistemi 451.60 53 132

Kokpit 15.35 53 132

Enstrümanlar 52.97 193 99

Elektrik ve Hidrolik 68.42 1016 56

Aviyonikler 23.81 917 136

Döşeme 90.81 455 45

Üretim Farklılığı 26.95 N/A N/A

Klima 53.89 467 209

6736.80 645 169
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Daha sonra optimizasyon parametreleri ve amaç fonksiyonu belirlenmiştir. Amaç fonksiyonu 

nokta performans değerleri, azami kalkış ağırlığı ve maliyet parametrelerini bir arada optimize edecek 

şekilde kurgulanmıştır. Amaç fonksiyonu MINITAB adlı uygulama kullanılarak oluşturulmuş ve 

optimum değer elde edilecek şekilde çözülmüştür. Bu çözüm sonucu elde edilen optimizasyon 

parametreleri bizim tasarım parametrelerimizi oluşturmaktadır. Yukarıda anlatılan hesaplamalar Şekil 

9’daki flowchart üzerinde detaylı bir şekilde gösterilmiştir.  

 

Şekil 9- Flowchart 

6.2.1 İlk Boyutlandırma 

6.2.1.1 Ön Ağrılık Kestirimi 

Yaklaşık ağırlık kestirimi yapmak için tasarım seçimleri yapılmıştır. Ağırlık seçimi için tasarım 

yapmayı hedeflediğimiz orta büyük sınıf helikopterler bulunmuş ve ortalama ağırlık değerleri alınmıştır. 

Ardından öz yakıt tüketimi, motor gücü ve ağırlık kesri değerleri için Prouty’nin kitabındaki 

yaklaşımlardan yararlanılmıştır [19]. Son olarak da pilot ve faydalı yük ağırlıkları, helikopter 

konfigürasyonu ve görev profili belirleme aşamalarında seçilmiştir. Şekildeki akış şeması kullanılarak 

ise yaklaşık ön ağırlık kestirimi yapılmıştır. 

 

Şekil 10- Ön Ağırlık Kestirimi Flowchart 
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Yapılan hesaplar sonucunda ilk yaklaşık ağırlık Tablodaki gibi elde edilmiştir. 

Tablo 19- İlk Ağırlık Döngüsü Yaklaşımı ve Sonucu 

 

 

6.2.1.2 Ana Rotor Boyutlandırılması 

Helikopterin ön ağırlık kestiriminin ardından, ana rotor boyutlandırması için öncelikle disk 

yüklemesi değeri tarihsel veriler yardımı ile toplam ağırlığa bağlı olarak elde edilmiştir. Ardından disk 

yüklemesi ve toplam ağırlık kullanılarak pervane yarıçapı değeri askı uçuşu durumu için momentum 

teorisi yardımı ile hesaplanmıştır. Maksimum pal ucu Mach sayısı değeri belirlenirken ise tekrar tarihsel 

verilerden yararlanılmıştır. İleri uçuş hızı çok yüksek olmadığı için bu noktada akustik problemleri de 

göz önünde bulundurduğumuzda 0.8 M değerinin yeterli olduğu düşünülmektedir. Ardından bu değer 

kullanılarak askı uçuşu durumundaki pal ucu hızı değeri hesaplanmıştır. Pal sayısı ise tam mafsallı rotor 

kafası kullanılacağından ve rakip helikopterlerin genellikle 4 pal kullanmasından ötürü 4 olarak 

belirlenmiştir. Ayrıca tarihsel verilerden elde edilen yaklaşık formüller yardımı ile de veter uzunluğu 

belirlenmiştir. Veter uzunluğu katılık oranı değerinin bulunmasında kullanılmıştır. Pal ucu hızı ve rotor 

yarıçapı değerleri kullanılarak RPM değeri bulunmuştur. Verilen hesaplamalar Şekildeki akış şeması 

kullanılarak yapılmıştır. 

 

Şekil 11- Ana Rotor Boyutlandırılması Flowchart 

Yukarıda belirlenen döngü ve tarihsel verilerden elde edilen yaklaşımlar kullanılarak, ana rotor 

boyutları elde edilmiştir. Bu veriler yapılan optimizasyon döngüsü içerisine tasarım parametreleri için 

sınırları ve başlangıç değerlerini vermek için kullanılmıştır. Ayrıca, pal sivrilme oranı, pal burulma oranı 

ve kanat profili seçimi de optimizasyon döngüsü içerisinde yapılmıştır. Yapılan hesaplar sonucunda elde 

edilen ana rotor özellikleri tabloda verilmiştir. 

Tablo 20- Optimizasyon Sonucu Ana Rotor Özellikleri 

 

 

 

Pal yarıçapı 

(m)

Kök Kesim 

Mesafesinin Pal 

Yarıçapına oranı

Disk 

Yüklemesi 

(N/m^2)

Pal Ucu 

Mach Sayısı 

(Askı 

Uçuşunda)

Pal Ucu 

Mach Sayısı 

(İleri Uçuşta)

Rpm 

(1/dk)
Pal sayısı

Burulma 

açısı 

Sivrilme 

oranı
Veter (m)

Airfoil   

(%0-0,9)
Airfoil  (%0,9-1)

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

Kuyruk yarıçap değeri belirlenirken Prouty’nin kitabından yararlanılmıştır. Bunun için 

Prouty’nin kitabındaki grafikteki yaklaşık formül kullanılır. Bu formül ana rotor disk yüklemesi ve ana 

rotor yarıçap değerlerini kullanılarak kuyruk rotor yarıçapının elde edilmesinde kullanılır. Maksimum 

pal ucu hızları ise ana rotor ile aynı şekilde maksimum mach sayısı 0.8 M seçilerek hesaplanmıştır. 

Veter uzunluğu ise istatistiki veriler kullanılarak hesaplanmıştır. Pal sayısı da benzer helikopterlerden 

yola çıkarak 3 olarak seçilmiştir. Verilen hesaplamalar Şekildeki akış şeması kullanılarak yapılmıştır. 

 

Şekil 12- Kuyruk Rotoru Boyutlandırılması Flowchart 

Yukarıda belirlenen döngü ve tarihsel verilerden elde edilen yaklaşımlar kullanılarak, kuyruk 

rotor boyutları elde edilmiştir. Bu veriler yapılan optimizasyon döngüsü içerisine tasarım parametreleri 

için sınırları ve başlangıç değerlerini vermek için kullanılmıştır. Yapılan optimizasyon hesapları 

sonucunda elde edilen kuyruk rotor özellikleri tabloda verilmiştir. 

Tablo 21- Optimizasyon Sonucu Kuyruk Rotoru Özellikleri 

 

 

6.2.1.4 Gövde Boyutlandırılması 

Tasarlanan gövdenin genel boyutlandırılması için ilk etapta literatürden, ana rotor ve kuyruk 

rotor boyutlarından faydalanılmıştır. Ardından helikopter isterlerine göre yapılan kabin içi tasarımlar ve 

alt sistem yerleşimleri kullanılarak gövde boyutları son haline getirilmiştir.   

Tablo 22- Gövde Boyutları 

 

 

6.2.1.5 İniş Takımı Boyutlandırılması 

Tasarımımız için tekerlek tipi geri çekilebilir önden tekerlekli olarak seçilen iniş takımının 

konumu, taşıdığı yükler, tekerlek ve payanda (strut) boyutları hesaplanmıştır. Referans [20]’ de 

söylendiği gibi devrilme (overturn) açısı 60˚’yi geçmeyecek, önden görünüşte ağırlık merkezinin burun 

Pal 

yarıçapı(m)

Kök Kesim 

Mesafesinin Pal 

Yarıçapına oranı

Disk 

Yüklemesi 

(N/m^2)

Pal Ucu 

Mach Sayısı 

(Askı 

Uçuşunda)

Pal Ucu 

Mach Sayısı 

(İleri Uçuşta)

Rpm 

(1/dk)
Pal sayısı

Burulma 

açısı  

Sivrilme 

oranı
Veter (m) Airfoil 

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

Gövde Uzunluğu 

(m)

Yerden Ana 

Rotora Kadar 

Yükseklik (m)

Gövde Yüksekliği 

(m)

İniş Takımı 

Yerden Yüksekliği 

(m)

Genişlik 

(m)

Ana Rotor Pal Ucundan 

Kuyruk Rotor Ucuna 

Mesafe (m)

Ana Rotor Kuyruk 

Rotoru Merkezleri 

Arası Mesafe (m)

17,4 4,2 2 0,4 3,2 21,4 10,9
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ve ana tekerlek arasındaki açı 30˚’ den az olmayacak şekilde iniş takımı konumlandırılmıştır. 

Konumlandırmanın sonucunda ana tekerlerin toplam ağırlığın %89’ i burun tekerinin ise %11’ ini 

karşıladığı görülmüştür. Fazla yükleme durumları da düşünülerek maksimum kalkış ağırlığının %25 

fazlasıyla ana tekerler toplam 7542,92 kg statik yük taşıyabilmektedirler. Ana ve burun tekerleğine gelen 

yükler ve EASA tarafından yayınlanan ETSO hava aracı teker standartlarındaki helikopterler için 

yazılanlar göz önüne alındığında teker boyutları belirlenmiştir. Oleo-pnömatik payanda seçiminin 

ardından 10 m/s maksimum düşey iniş hızı için payanda vuruş (stroke) miktarı Referans [21]’ den elde 

edilmiş ve statik durumdayken Referans [20]’ de tavsiye edildiği %83 olarak alınmıştır. Tam açık 

durumda amortisörün boyu piston çapı, vuruş (stroke) uzunluğu ve uçlardaki pay miktarları göz önüne 

alınarak yine Referans [20]’ e göre bulunmuştur.  

Tablo 23- İniş Takımı Boyutları 

 
Maksimum 

Statik Yük (kg) 
Boyutlar 
(inç×inç) 

Vuruş miktarı 
(inç) 

Payanda 
Boyutu (inç) 

Payanda Çapı 
(inç) 

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

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

 

 

Şekil 13- İniş Takımları Konumları 

 

6.2.1.6 Kokpit Boyutlandırılması 

Kokpit boyutları içerisine 2 pilotun ve aviyonik sistemlerin sığabileceği, gerekli standartlara 

uyum sağlayacak şekilde, antropometrik veriler göz önünde bulundurularak ve gövde boyutları ile 

arasında uyumluluk olacak şekilde tasarlanmıştır. 

Yapılan araştırmalar sonucunda pilotların antropometrik verilerine ulaşılmış ve tasarım 

gerçekleştirilmiştir. Bu veriler arasında göz yüksekliği, otururken dirsek yüksekliği, sırt yüksekliği, 

omuz genişliği, kalça genişliği gibi veriler; kokpit ve pilot koltuğu boyutlarının belirlenmesinde etkili 

olmuştur. Helikopter kontrolü büyük ölçüde pilot yeteneğine bağlı olduğu için tasarımda pilotun 

kullanım sırasındaki konforuna önem verilmiştir. Kontrol panellerine, konsola, ayak pedallarına erişim 

ve optimum görüş açıları düşünülerek ergonomik bir tasarım elde edilmiştir. Bu tasarımın boyutları 

şekilde gösterilmiştir. Kokpit camları Amerikan askeri standartlarınca belirlenen minimum gerekli pilot 

görüş açıları baz alınarak dizayn edilmiştir. Bu ölçüler tabloda listelenmiştir. Azimut açısı pilot direkt 

olarak karşıya baktığı durumda 0°dir. 
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Tablo 24- Azimut Açısına Göre Gerekli Minimum Pilot Görüş Alanı 

 

 

Şekil 14- Kokpit Boyutları 

Kokpit kontrolleri, CS-29 standartlarında verilen şekilde, 1.57 m ila 1.8 m boyları arasındaki pilotlar 

için her bir kontrolün tam ve kısıtlanmadan hareketini sağlayacak şekilde yerleştirilmiştir. 

6.2.1.7 Dengeleyicilerin Boyutlandırılması 

Aşağıdaki formüller SI birim sisteminden olup Khromov ve Rand’in “Helicopter Sizing by 

Statistics” makalesinden alınmıştır. 

𝑎𝐻𝑇 = 0.4247 ∗𝑊0
0.327 

𝑐𝑉𝑇 = 0.1605 ∗ 𝐷𝑇𝑅
1.745 

Kuyruk rotoru çapı 3.4  metre iken toplam ağırlık 6736 kg’dır. Yukarıdaki istatistiki 

formüllerden yararlanarak   yatay dengeleyicinin moment kolu ve düşey dengeleyicinin veter uzunluğu 

hesaplanmıştır.  

𝑎𝐻𝑇 = 7.59 m      &&       𝑐𝑉𝑇 = 1.358 m 

Dikey kuyruğun yüzey alanı için Ek-1’de olan alınan kuyruk rotoru katılık oranı ile düşey 

dengeleyici yüzey alanı arasında ilişki kuran grafik kullanılmıştır. Her ne kadar toplam ağırlık 

optimizasyon sonucunda azaltılsa da güvenli tarafta kalma isteği ve kuyruk rotor çapının artması 

sebebiyle ilk tasarımda elde edilen düşey dengeleyici alanı 1.5 güvenlik faktörü ile çarpılarak 2.7872 

𝑚2 olarak elde edilmiştir. Düşey dengeleyici ortalama veter uzunluğu 1.358 m olduğu için düşey 

dengeleyici kanat açıklığı 2.0524 m olarak hesaplanmıştır. Referans [22]’de bulunan düşey 

dengeleyicilerin uç ve kök veter uzunluğu oranlarının ortalaması alınmış ve ilk yaklaşım olarak bu 

ortalama ile düşey dengeleyici tasarımı gerçekleştirilmiştir. Düşey dengeleyici uç ve kök veter oranı 

ortalaması 1.7750 hesaplandığı için düşey dengeleyicinin uç veter uzunluğu 0.9787 m, kök veter 

uzunluğu ise 1.7373 m olarak belirlenmiştir. Yatay dengeleyicinin açıklık oranı benzer 

helikopterdekilerine yakın olarak 4 kabul edilmiştir. Ağırlık azalsa da güvenli kısımda kalmak için yatay 

dengeleyicinin alanı ilk tasarıma göre değiştirilmeyip 1.8035 𝑚2 olarak tutulmuştur. Açıklık oranı 

kabulünden kanat açıklığı 2.6859 m, veter uzunluğu ise 0.6715 m olarak hesaplanmıştır. Tüm bu 

hesaplamaların ardından dengeleyicilerin boyutlandırılması aşağıdaki tabloda özetlenmiştir. 
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Tablo 25- Dengeleyicilerin Boyutları 

 

 

6.2.2 Performans Analizleri 

Performans hesaplarına başlamadan önce helikopterin, optimizasyon sonrasındaki genel 

performans özeti tabloda verilmiştir. Bu değerler, nihai değerlerdir. 

Tablo 26- Performans Özeti 

Helikopter Performans Özeti 

Azami Hız VH [KIAS] 180 

En iyi menzil hızı VBR [KIAS] 131 

En iyi havada kalış hızı VBE [KIAS] 100 

Azami Tırmanma Hızı @ VBE [ft/min] 5852 

Askı Tavanı (HOGE) [ft] 18362 

Servis Tavanı [ft] 30367 

Azami Menzil [km] 1315 

Azami Havada Kalış Süresi [h] 6s 15dk 

 

Tablo 27- Helikopter Genel Özellikleri 

 

Ana Hub Ekseninden 

Uzaklık(m)

Alan 

(metrekare)
Kanat Açıklığı(m) Kök veter(m) Uç Veter(m)

Yatay Dengeleyici 7.59 1.8035 2.6859 0.6715 0.6715

Düşey Dengeleyici 7.59 2.7872 2.0524 1.7373 0.9787

Azami kalkış ağırlığı (kg) 6736

Boş Ağırlık (kg) 3740

Yakıt Kapasitesi (kg) 737

Faydalı Yük Kapasitesi (kg) (10-18 Yolcu) 2080

Helikopter Genel Boyutları (m) (genişlik/uzunluk/yükseklik) 3,2/17,4/4,2

Ana Rotor Yarıçapı (m) 9

Ana Rotor Disk Yüklemesi (kg/m^2) 259.85

Ana Rotor Pal Ucu Hızı (m/s) (@Askı Uçuşu) 185.76

Ana Rotor Burulma Oranı (derece) -11

Ana Rotor Sivrilme Oranı 1

Ana Rotor Kanat Profili (%0-85 / %85-100) Sc2110/NACAR5-10 (%0-90 / %90-100)

Kuyruk Rotor Yarıçapı (m) 1.7

Kuyruk Rotor Disk Yüklemesi (kg/m^2) 893

Kuyruk Rotor Pal Ucu Hızı (m/s) (@Askı Uçuşu) 180

Kuyruk Rotor Burulma Oranı 0

Kuyruk Rotor Sivrilme Oranı 1

Kuyruk Rotor Kanat Profili NACA0012

Lock Sayısı 3.9

Motor Modeli Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 

Motor Gücü (shp/kW) 2087/1555

Motor Ağırlığı (kg) 254

Motor Yakıt Tüketimi (kg/kW*h) 0.258

Yakıt Tipi JP-5
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6.2.2.1 Güç Kayıpları 

Güç kayıpları, motorun sağladığı gücü etkileyen veya gerekli gücü etkileyen olabilir. 

Helikoptere yerleştirilmiş motorda bazı kayıplar olur. Bunlar, hava alığı kanal sürtünmesine bağlı basınç 

kaybından, hava alığında parçacık ayırıcı nedeniyle oluşan basınç kaybından, egzoz çıkışında 

sürtünmeyle alakalı basınç artışından, egzoz yutulmasıyla hava alığında sıcaklık yükselmesi ve ‘bleed’ 

kaynaklı (buzlanma önleyici gibi) olabilir. Diğer yandan transmisyon sistemi ve dişli kutularından 

kaynaklanan güç kayıpları vardır [19].  

Zorlu koşullarda operasyon yapacak olan parçacık ayırıcı önemlidir ve bundan kaynaklı kayıp 

fazladır. Sürtünmeden kaynaklı kayıp, ileri hız ile orantılıdır ve ileri hız yüksektir [11]. Helikoptere 

takılmış motor testinde, kurulumdan kaynaklı kayıpların %1 olduğu görülmüştür [23]. Egzozda basınç 

kaybı hava alığı ile aynı olsa da güç kaybı daha düşüktür. ‘Bleed air’ sisteminde %1 akış, %2-4 güç 

kaybına sebep olur. Seçilen motor için maksimum izin verilen akış, %3’tür [24]. Transmisyon sisteminin 

güç kaybı ise aşağıdaki denklem ile hesaplanmıştır. 

 [19] 

Bunlara göre güç kaybı yaklaşımları, Tabloda verilmiştir. 

Tablo 28- Güç Kayıpları 

 

6.2.2.2 Görev Profillerinin Analizi 

Helikopterimiz 4 farklı görevi icra edebilecek şekilde tasarlanmıştır. Bu görevler yangın arama 

kurtarma, deniz aşırı petrol işçisi taşıma ve askeri nakliye olmak üzere 4 tanedir. Ara tasarım raporunda 

yapılan hesaba göre en yüksek yakıt isteri olan ve ağırlığı en yüksek helikopter ağırlığına ihtiyaç duyan 

görev askeri taşıma görevi idi. Bu nedenle optimizasyon yapılırken bu görev üzerinden gidilerek 

işlemler yapılmıştır. Ardından elde edilen tasarım parametreleri kullanılarak 4 farklı görev profili için 

tekrar ağırlık ve yakıt hesabı yapılmıştır. Bu hesabın amacı ilk etapta yapılan kabulü doğrulamaktır. 

Tahmin ettiğimiz gibi eniyileme sonrasında da askeri nakliye görevi en yüksek ağırlık isterlerine 

sahiptir. Bu nedenle helikopter bu hesaba göre tasarlanmıştır.  

Tablo 29- Görev Profillerinin Analizi 

 

Askeri nakliye görevine göre tasarlanmış olan helikopterin diğer görevleri yaparken isterleri ve 

göstereceği performans değerleri tabloda verilmiştir. Buna göre helikopter toplam ağırlığı 6736 kg 

olmaktadır.  

Sebep Kayıp

Hava Alığında ve Egzozda Sürtünme 3%

Hava Alığında Parçacık Ayırıcı 4%

‘Installation’ 1%

Bleed Air 6%

Transmisyon Sistemi 16 hp

Yangın
Arama 

Kurtarma 

Deniz Aşırı İşçi 

Taşıma
Askeri Nakliye

Toplam Ağırlık 6615 6570 6598 6736

Toplam Yakıt 650 618 638 737

Görev Yakıtı 505 493 491 625

Toplam Menzil 1174 1121 1154 1317

Toplam Havada Kalma Süresi 338 323 332 375
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Tablo 30- Askeri Taşımaya Göre Optimize Edilmiş Durumda Görev Profillerinin Analizi 

 

 

6.2.2.3 CFD Analizi 

Alt sistemlerin belirlenmesi sonrasında her sistemin kaplayacağı alan, kokpit boyutu, taşınacak 

yolcu sayısı ve buna göre kabin boyutları belirlendikten sonra tüm bu sistemleri kapsayacak olan bir dış 

gövde, tarihsel verilerden yola çıkılarak elde edilen ampirik denklemleri ve benzer helikopter boyutlarını 

da kullanarak tasarlanmıştır. Çizim tamamlandıktan sonra Pointwise programı aracılığıyla ağ yapısı 

oluşturulmuştur. Literatürden edinilen bilgiler neticesinde Spalart Allmaras metodunun helikopter 

gövde analizinde yeterli ve iyi sonuç veren bir metot olduğu öğrenilmiş ve analizde kullanılmıştır. Bu 

metot sınır tabaka etrafındaki meshlerin boyutuna duyarlı olduğu için bu bölgede ve gövde yakınlarında 

oldukça küçük elemanlar kullanılmıştır. Helikopterin sınır koşullarına göre hesaplanan gövde 

etrafındaki ilk tabaka kalınlığı y+ değeri 1 alınarak 0,007382 mm olarak bulunmuştur. Reynolds sayısı 

63,91 ∙ 106 olarak bulunmuştur. Aşağıda verilen türbülanslı akışta düz plaka üzerindeki sınır tabaka 

kalınlığı denkleminden faydalanarak sınır tabaka kalınlığı 15.55 cm olarak hesaplanmış ve inflation 

katman kalınlığı bunu karşılayacak şekilde ayarlanmıştır. 

𝛿

𝑥
≅

0.38

(𝑅𝑒𝑥)
1/5

 

2000 metrede, ISA+20 koşulunda ve 83.3333 m/s hızda ana rotor, kuyruk rotoru, yatay ve dikey 

stabilizatörler katılmadan yapılan gövde analizi sonucunda sürükleme katsayısı 0,0886 , sürükleme 

kuvveti ise 2015,36 N olarak bulunmuştur. Analiz sonucunda elde edilen basınç, hız konturları ve akım 

çizgileri aşağıda verilmiştir. Buradan, gövde arkasındaki akım ayrılması, motor bölmesi arkasındaki 

akım ayrılması ve önündeki girdap bölgesi kolaylıkla görülebilir. Detaylı HAD sonuçları Ek-2’de 

verilmiştir. 

 

Şekil 15- Gövde Üzeri ve Etrafı Basınç Dağılımı 

Yangın
Arama 

Kurtarma 

Deniz Aşırı İşçi 

Taşıma
Askeri Nakliye

Toplam Ağırlık 6736 6736 6736 6736

Toplam Yakıt 657 635 648 737

Görev Yakıtı 511 507 499 625

Toplam Menzil 1175 1135 1159 1317

Toplam Havada Kalma Süresi 335 323 330 375
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Şekil 16- Gövde Etrafındaki Akım Çizgileri 

Yapılan hesaplamalara kuyruk rotoru, dengeleyiciler ve ana rotor göbeği sürüklemelerini de dahil etmek 

için HAD sonucu elde edilen sürükleme verisi ise 1.5 ile çarpılmıştır. %35 ana rotor göbeği, %10 kuyruk 

rotor göbeği, %5 ise dengeleyiciler için eklenmiştir. 

 

 

6.2.2.4 Nokta Performans Değerlerinin Hesaplanması 

Helikopterin askı tavanı, azami ileri uçuş hızı, servis tavanı, azami menzili ve azami havada 

kalma süreleri bu kısımda verilmektedir. 

İlk yapılan hesaplarda ve ara raporda askı tavanı 3500 m çıkmış olmasına karşın, yapılan 

eniyileme sonrasında bu değer 5000 metrenin üzerinde olmaktadır. Helikopterin artan irtifa ile birlikte 

değişen güç isteri ve motor güç çıktısı Şekil 17’de verilmiştir. Grafiğin kesişim noktası olan 5597 m 

değeri, askı tavanı değeridir. 

 

Şekil 17- Askı Tavanı 
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Bir diğer nokta performans değeri olan azami ileri uçuş hızı için ise 2 kısıtımız vardır. Bunlardan 

ilki motor güç sınırı ve ikincisi ise gerileyen akış bölgesinin palin %50’sini aşmamasıdır. Yapılan 

hesaplarda, ikinci koşuldan gelen hız değeri daha düşük olmaktadır. Bu nedenle azami hız, motor 

gücümüz yetmesine rağmen aerodinamik kısıtlardan ötürü 334 km/saat olarak alınmıştır. 

 

Şekil 18- Azami Uçuş Hızı 

Tablo 31- Azami, En iyi menzil ve En iyi havada kalış Hızları 

 

 

6.2.2.5 Rotor Geometrik ve Aerodinamik Özelliklerinin Belirlenmesi 

Ana rotor yapılan optimizasyon çalışması sonrası 3 ana rotorlu bir yapıya sahiptir. Rotor 

boyutları ve tasarım seçimleri ana rotor boyutlandırması kısmında verilmiştir.  

Bu kısımda ana rotor pali üzerinde askı durumundaki itki, güç ve iç akış oranı dağılımları 

aşağıdaki şekillerde verilmektedir. Şekillerde 0.9r’den sonra ani değişimler görülmektedir. Bu 

değişimlerin iki nedeni vardır. Birincisi, uç kayıplarının bu bölgeden başlaması; ikincisi ise bu bölgede 

yüksek taşıma üreten kanat profilinden (Sc2110), yüksek hızlara daha uygun olan ince kanat profiline 

(NACAR5-10) geçilmesidir.   

 

Azami Hız VH [km/saat] 334

En iyi menzil hızı VBR [km/saat] 242

En iyi havada kalış hızı VBE [km/saat] 185
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Şekil 19- Hover Durumunda İtki Dağılımı 

 

Şekil 20- Hover Durumunda Güç Dağılımı 

 

Şekil 21- Hover Durumunda İç Akış Oranı Dağılımı 
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Airfoil Seçimi 

Kanat profili seçimi için ilk olarak XFLR5 programında analizler yapılarak ön eleme 

gerçekleştirilmiştir. XFLR5 programında helikopter pallerin orta ve uç noktalarında sıklıkla kullanılan 

kanat profilleri kendi içlerinde karşılaştırılmıştır. Karşılaştırma analizleri için 2000 metredeki askı 

uçuşunda palin %75’indeki Reynolds sayısı kullanılmıştır. XFLR5 programında, palin orta kısmında 

bulunan yüksek taşıma üreten Vr-12, Vr-7, FX 69-H-098, NACA 23012, NACA 2412, NASA RC(4)-

10, ONERA OA209, ONERA OA212, ONERA OA212, SC1094r8, SC2110, SC1095, v23010 kanat 

profilleri analiz edilmiştir. Bu analizler sonucunda, 𝑐𝑙 − 𝛼 , 𝑐𝑑 − 𝛼, 𝑐𝑙/𝑐𝑑 − 𝛼 grafikleri incelenmiştir. 

Maksimum 𝑐𝑙 katsayısının yüksek olması ve 𝑐𝑙/𝑐𝑑 oranının yüksek olması kriterleri göz önünde 

bulundurulduğunda SC1094r8, NACA23012, SC2110 ve Vr7 kanat profilleri analizin yapıldığı 

Reynolds koşulunda öne çıkmaktadır. Uç kanat profili için ise “Drag Divergence Mach” sayısı yüksek 

ince kanat profilleri araştırılmıştır. FX 69-H-083, VR8, VR-14, VR-15, NACA 0006, NASA RC(5)-10, 

ONERA OA206 kanat profilleri XFLR5 programında 2000 metre askı uçuşunda pal ucu hızı 

koşulundaki Reynolds değerinde analiz edilmiştir. 𝑐𝑑  ve 𝑐𝑚 katsayılarının çalışma aralığında düşük 

olması kriteri göz önünde bulundurulduğunda NASA RC(5) – 10, VR-15 ve VR-14 kanat profilleri 

analizin gerçekleştirildiği Reynolds koşulunda öne çıkmaktadır.  

Palin uç ve orta kısımları için seçilen kanat profillerinin bilgileri ve burulma oranı Pala Elemanı 

Momentum Teorisi için yazılan kodun girdisi olmuştur. Yazılan pala elamanı momentum teorisi kodu, 

palin oturma açısını ayarlayarak istenilen itki değerini elde etmektedir. İstenilen itki değeri ise 

performans ve ağırlık döngüsü kodundan gelmektedir. Performans ve ağırlık döngüsü kodu, 6.2.3’te 

anlatılan optimizasyon tasarım parametrelerinin kombinasyonları için çalıştırılmaktadır. Parametrelerin 

her kombinasyonu, Pala Elemanı Momentum Teorisi koduna farklı ağırlık, ana rotor yarıçapı ve ana 

rotor veteri değeri vermektedir. Dolayısıyla her bir kombinasyon için Pala Elemanı Momentum Teorisi 

kodu farklı kanat profilleri ve burulma oranları için hesaplama yapıp en iyi “figure of merit” değerini 

sağlayan koşulu bulmaktadır. Ayrıca orta ve uç kanat profilinin pal üzerindeki yerleşimlerinde orta 

kısımda kullanılan kanat profillerinin “Drag Divergence Mach” sayısından yararlanılmıştır. Her bir 

kanat profilinin kendi “Drag Divergence Mach” sayısı kullanılarak kanat profiline özel konumlandırma 

gerçekleştirilmiştir. Orta kısımda bulunan kanat profilleri palde “Drag Divergence Mach” sayısına 

gelene kadar devam etmektedir. Böylece orta kısımda bulunan ve yüksek taşıma üreten kanat 

profillerinden maksimum seviyede yararlanılmıştır. 

Genel tasarım optimizasyonu tamamlandığında, palin orta kısmı için Sc2110 kanat profili, uç 

kısmı için ise NACA RC(5)-10 kanat profili birlikte kullanıldığında en yüksek “figure of merit” değerini 

sağlandığı gözlemlenmiştir. Sc2110 kanat profili, palin kökünden yarıçapın %90’ına kadar devam 

etmektedir. Kalan uç kısmı ise NACA RC(5)-10 kanat profili oluşturmaktadır. 

6.2.2.6 Otorotasyon İndeksi 

Helikopterlerin otorotasyon kapasitesinin diğer helikopterler ile karşılaştırılması için Sikorsky 

tarafından kullanılan, otorotasyon indeksi kullanılabilir. 

𝐴𝐼 =
𝐼𝑅Ω

2

2𝑊∗𝐷𝐿
 (Leishman Eq.5.93) 

Rotorun kinetik enerjisinin sağlanacak güce oranı olan otorotasyon indeksi bu formül ile 9.3 

𝑠𝑙𝑢𝑔/𝑓𝑡2olarak hesaplanır. İki motorlu tasarım yapıldığı için bir motorun arızasında da güvenli iniş 

yapılabileceği için düşük otorotasyon indeksleri kabul edilebilir. Şekle göre otorotasyon kabiliyeti, 

yeterli seviyededir. 
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Şekil 22- Otorotasyon İndeksi Karşılaştırılması 

6.2.2.7 Ağırlık Kırılımı 

Helikopter ağırlık kırılımı Prouty’nin kitabındaki yaklaşık formüller kullanılarak 

hesaplanmıştır.  
Tablo 32- Ağırlık Kırılımı 

 

 

6.2.2.8 Trim Hesabı 

Helikopterin farklı ileri uçuş hızlarındaki müşterek, çırpınma, yalpa ve öne eğilme açıları bu 

kısımda belirlenmiştir. Hesaplar yapılırken Inderjit Chopra’nın ders notlarından yararlanılmıştır. 

Yapılan analizde kuyruk rotor etkisi dahil edilmiştir. Elde edilen müşterek açısı, çırpınma açısı, yalpa 

açısı ve öne eğilme açısı değerlerinin değişimi şekillerde verilmektedir.  

 

Şekil 23- Kontrol Açıları Değişimleri 

Ana 

Rotor Pal

Ana 

Rotor 

Hub

Yatay 

Stabilizör

Dikey 

Stabilizör

Kuyruk 

Rotoru
Gövde

İniş 

takımı

İtki 

Sistemleri
Motor 

Motor 

Beşiği

Yakıt 

Sistemi

Sürüş  

Sistemi
Kokpit

176,84 185,94 36,06 7,98 114,65 1527,94 200,20 98,63 508,00 83,28 17,00 451,60 15,35

Enstruma

nlar

Elektrik 

ve 

Hidrolik

Aviyonikl

er
Döşeme Klima

Üretim 

Farklılığı

Sistem 

Kontrol

 Boş 

Ağırlık

Yakıt 

Ağırlığı

Müretteb

at
Paralı Yük

Toplam 

Ağırlık

Ağırlık 

kesri

52,97 68,42 22,68 90,81 53,89 26,95 1,13 3740,31 737,20 180,00 2080,00 6736,80 0,44
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Şekil 24- Çırpınma Açıları Değişimleri 

 

Şekil 25- Eğilme Açıları Değişimleri 

 

6.2.3 Optimizasyon 

6.2.3.1 Optimizasyon Kurgusu 

Ara raporda Beecopter Genel Maksat Helikopteri’nin ilk tasarımı ağırlık döngüsü, performans 

hesabı, pala elemanı momentum teorisi ve literatür yaklaşım denklemlerinden faydalanılarak 

gerçekleştirilmiştir. Literatürden yaklaşım yapılarak bulunan birçok tasarım parametresi aslında fiziğe 

aykırı olmadığı sürece bir aralıkta değiştirilebilmektedir. Bu parametreler helikopterin geliştirilmek 

istenen özellikleri doğrultusunda optimize edilmiştir. İlk olarak amaç fonksiyonu aşağıdaki denklemde 

olduğu gibi kurgulanmıştır. Optimizasyon sonucu hedef amaç fonksiyonun maksimize edilmesidir. 
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𝑦1 (𝑛1   
𝑝1
𝑝1𝑟𝑒𝑓

+ 𝑛2   
𝑝2
𝑝2𝑟𝑒𝑓

+ 𝑛3   
𝑝3
𝑝3𝑟𝑒𝑓

+ 𝑛4   
𝑝4
𝑝4𝑟𝑒𝑓

+ 𝑛5   
𝑝5
𝑝5𝑟𝑒𝑓

) + 𝑦2 (  
𝑀𝐾𝐴𝑟𝑒𝑓

𝑀𝐾𝐴
) + 𝑦3 (  

𝑀𝑎𝑙𝑖𝑦𝑒𝑡𝑟𝑒𝑓

𝑀𝑎𝑙𝑖𝑦𝑒𝑡
)  

Amaç fonksiyonu temelde 3 ana parametre dikkate alınarak oluşturulmuştur. Bu parametreler 

performans, maksimum kalkış ağırlığı ve maliyettir. 3 parametre için de ana tasarım matrisinden 

yararlanılarak önem yüzdesi belirlenmiştir. Belirlenen önem yüzdeleri y_i katsayıları ile ifade edilmiştir. 

Ayrıca performans parametresi kendi içerisinde 5 farklı nokta performans değeri ile değerlendirilmiştir. 

Her bir nokta performans değeri p_i sembolü ile ifade edilmektedir.  n_i katsayıları ise ilgili nokta 

performans değerlerinin önem katsayısıdır. Nokta performans değerleri genel tasarım matrisinde ayrı 

ayrı bulunmamaktadır. Bu sebeple nokta performans değerleri için Tablo 32’de olduğu gibi ayrı bir 

değerlendirme matrisi oluşturulmuştur. Bu tasarım matrisinin sonucunda n_i  katsayıları elde edilmiştir. 

Tüm önem yüzdeleri ve anlamları Tablo 33’de özetlenmiştir. Tasarım matrislerinde verilen karar 

aşamasında yangın, arama kurtarma, açık deniz ve asker taşıma görev profilleri göz önünde 

bulundurulmuştur. Bu sebeple yapılan optimizasyon bu görev profillerine daha uygun bir helikopter 

tasarımının gerçekleştirilmesini sağladı. 

Tablo 33- Performans Değerlerinin Önem Yüzdelerinin Hesabı 

 

Tablo 34- Amaç Fonksiyonunda Kullanılan Önem Yüzdeleri ve Anlamları 

 

Amaç denklemindeki referans değerler için H175 helikopteri kullanılmıştır. H175 helikopterinin 

kullanılmasının sebebi helikopterin görev profillerinin Beecopter görev profillerine benzer olması, 

benzer sayıda insan taşıması ve benzer ağırlıkta olmasıdır. H175 helikopterinin optimizasyon 

aşamasında kullanılan özellikleri aşağıdaki gibi özetlenebilir. 

Tablo 35- Referans Helikopter Değerleri 

 

Optimizasyon amaç fonksiyonu ve amaç fonksiyonunda bulanan önem yüzdeleri belirlendikten 

sonra optimizasyon için gerekli sonuçların nasıl alınacağı kurgulanmıştır. Bu kurgu, şekilde 

özetlenmiştir. İlk olarak tasarım parametreleri, performans ve ağırlık koduna girmektedir. Performans 

ve ağırlık kodunda, girilen tasarım parametrelerine bağlı olarak çeşitli alt sistemlerin boyutlandırılmaları 

ve ağırlık hesapları yapılmaktadır. Bunlara ek olarak her manevra zarfı için tasarım parametrelerine de 

bağlı olarak bir performans hesabı gerçekleştirilmekte ve yakıt miktarı hesaplanmaktadır. Tüm ağırlık 

hesabı yakınsayana kadar performans ve ağırlık kodu bir döngü halinde çalışmaktadır. Döngü soncunda, 

toplam ağırlık, nokta performans değerleri ve boyutlar elde edilmektedir. Ayrıca, “Performans ve 

Ağırlık Kodu” sonucunda elde edilen toplam ağırlık ve boyutlar kullanılarak maliyet hesabı 
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yapılmaktadır. Yapılan maliyet hesabı sonucunda bir taban fiyatı belirlenmektedir. Bu hesaplamaların 

ardından elde edilen ve “**” sembolü ile şekilde işaretlenen değerler amaç fonksiyonun girdilerini 

oluşturmaktadır. Optimizasyon probleminde, amaç fonksiyonunu belirlemenin yanında tasarım 

kısıtlarına da dikkat edilmiştir. Performans ve ağırlık kodundan elde edilen toplam ağırlık, “pala elamanı 

ve momentum teorisi” koduna girdi olarak gelmiştir.  Askı uçuşu için yazılan “Pala elemanı ve 

momentum teorisi kodu” farklı burulma oranları,  palin uç ve orta kısımlarındaki farklı kanat profilleri 

için performans ve ağırlık kodundan elde edilen toplam ağırlığı taşıyabilecek itkiyi üretebilmek üzere 

çalıştırılmıştır. En iyi “figure of merit” koşulunu sağlayan durum için burulma oranı ve kanat profili 

elde edilmiştir. Kesinleşen rotor geometrisinde, pala elemanı momentum teorisi analizi sonucunda 

efektif hücum açısı değerleri elde edilmiştir. Efektif hücum açısının maksimum değerinin stall açısını 

geçmemesi optimizasyon probleminin kısıtıdır.  

 

Şekil 26- Amaç Fonksiyonu Girdileri İçin Yapılan Kurgu 

 

6.2.3.2 Amaç Fonksiyonu Maksimizasyonu 

En iyileme yaklaşımı için MiniTab uygulaması kullanılmıştır. MiniTab ile belirlenen optimize 

edilecek değişkenlere göre quadratic bir yüzey uydurulmuştur. Aşağıda değer aralıkları verilen 

değişkenlerin 8213 tane kombinasyonu oluşturulmuş ve bu veriler kullanılarak Stat > DOE > Response 

Surface > Analyze Response Surface Design adımları izlenerek amaç fonksiyonu elde edilmiştir. 

Değişkenler sürekli (continuous) olarak girilmiştir. En iyileme işlemi ise Stat > DOE > Response 

Surface > Response Optimizer adımları izlenerek amaç fonksiyonu maksimize edilerek yapılmıştır. 

Kısıtlar olarak değişkenlerin alt ve üst sınır değerleri girilmiştir. 

Aşağıdaki tabloda en iyilenen değişkenler, onların değer aralıkları ve optimum değerleri yer 

almaktadır. 
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Tablo 36- Değişkenlerin Aralıkları ve Optimum Sonuçları 

Değişken Değer Aralığı Optimum Değer 

Ana rotor yarıçapı 7 - 9 9 

Kuyruk rotoru yarıçapı 1.3 – 1.7 1.7 

Ana rotor uç hızı (m/s) 160 - 190 185.758 

Kuyruk rotor uç hızı (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 sayısı 3 - 5 3 

Kuyruk rotoru pala sayısı 2 - 4 2 

Motor çeşidi 2 1 

 

Değişkenlerin optimum değerlerinde amaç fonksiyonunun değeri = 1.34669 

MiniTab kullanılarak elde edilen amaç fonksiyonu aşağıda mevcuttur. 

Amaç 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 

Amaç fonksiyonundaki her bir terimin amaç fonksiyonuna katkısını gösteren Pareto grafiği aşağıdadır. 
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Şekil 27- Terimlerin Amaç Fonksiyonuna Etkisi 

Pareto grafiğine göre, amaç fonksiyonu üzerinde en düşük etkiye kuyruk rotor uç hızı ve kuyruk 

rotor yarıçapı değişkenleri sahiptir. 

MiniTab kullanılarak uydurulan yüzeyin ikili değişkenlere bağlı değişimi aşağıda 3 boyutlu 

grafikler halinde verilmiştir. 

 

 

Şekil 28- Uydurulan Yüzeyin İkili Değişkenlere Bağlı Değişimi 
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Aşağıdaki grafiklerde her bir değişkenin amaç fonksiyonunu ile doğrusal veya doğrusal 

olmayan şekilde ilişkisini gösterilmektedir. Burada ana rotor uç hızı ve ana rotor yarıçapının amaç 

fonksiyonu ile doğrusal olmayan bir ilişkisi olduğu gözlenmiştir. Amaç fonksiyonunun diğer 

değişkenlerle arasında lineer bir ilişki olduğu görülmektedir. 

   

   

Şekil 29- Değişkenler ve Amaç Fonksiyonu Arası İlişki 

MiniTab ile elde edilen amaç fonksiyonuna göre tahmin edilen değerlerle gerçek değerler 

arasında farklı hata payları hesaplanmıştır. Görüldüğü üzere hata değerleri oldukça düşük çıkmıştır. Bu 

da uydurulan yüzeyin gayet uygun olduğunu göstermektedir. 

Tablo 37- Hata 

Hata Hesaplama Metodu Hata Değeri 

Kök Ortalama Kare Hata 0.0098 

Ortalama Kare Hata 9.5221x10-5 

Yüzdesel Hata (%) 0.8365 
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6.2.3.3 Optimizasyon Sonucu 

Optimizasyon yapılmadan önceki genel tasarım özellikleri, performans sonuçları ve maliye 

sonuçları; optimizasyon yapıldıktan sonraki nihai tasarım ile karşılaştırılarak verilmiştir. 

Tablo 38- Genel Tasarım Özellikleri Karşılaştırılması 

 

 

Tablo 39- Maliyet Karşılaştırması 

 

 

Tablo 40- Optimizasyon Öncesi ve Sonrası Ağırlık Karşılaştırılması 

 

Optimizasyon Öncesi Optimizasyon Sonrası

Azami kalkış ağırlığı (kg) 7423 6736

Boş Ağırlık (kg) 3931 3740

Yakıt Kapasitesi (kg) 1232 737

Faydalı Yük Kapasitesi (kg) (10-18 Yolcu) 2080 2080

Helikopter Genel Boyutları (m) (genişlik/uzunluk/yükseklik) 3/14,9/4 3,2/17,4/4,2

Ana Rotor Yarıçapı (m) 7.77 9

Ana Rotor Disk Yüklemesi (kg/m^2) 39.14 259.85

Ana Rotor Pal Ucu Hızı (m/s) (@Askı Uçuşu) 198 185.76

Ana Rotor Burulma Oranı (derece) -8 -11

Ana Rotor Sivrilme Oranı 1 1

Ana Rotor Kanat Profili (%0-85 / %85-100) VR12/VR08 Sc2110/NACAR5-10 (%0-90 / %90-100)

Kuyruk Rotor Yarıçapı (m) 1.56 1.7

Kuyruk Rotor Disk Yüklemesi (kg/m^2) 79.6 893

Kuyruk Rotor Pal Ucu Hızı (m/s) (@Askı Uçuşu) 221 180

Kuyruk Rotor Burulma Oranı 0 0

Kuyruk Rotor Sivrilme Oranı 1 1

Kuyruk Rotor Kanat Profili NACA0012 NACA0012

Lock Sayısı 2.83 3.9

Motor Modeli Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 Rolls & Royce Turbomeca RTM 322–04/08 

Motor Gücü (shp/kW) 2087/1555 2087/1555

Motor Ağırlığı (kg) 254 254

Motor Yakıt Tüketimi (kg/kW*h) 0.258 0.258

Yakıt Tipi JP-5 JP-5

Optimizasyon Öncesi Optimizasyon Sonrası İyileşme Oranı (%)

Satın Alma Fiyatı ($) 29025063 19720000 32,06

Birim Üretim Maliyeti ($) 14512531 9860200 32,06

Sabit Operasyonel Maliyet ($/FH 1392,9 1021,5 26,66

Değişken Operasyonel Maliyet ($/FH) 2089,4 1676,2 19,78

Toplam Operasyonel Maliyet ($/FH) 3482,2 2697,7 22,53

Optimizasyondan  Öncesi Sonrası

İyileşme 

Oranı (%)  Öncesi  Sonrası

İyileşme 

Oranı (%)  Öncesi  Sonrası

İyileşme 

Oranı (%)  Öncesi  Sonrası

İyileşme 

Oranı (%)

Toplam Ağırlık 7423 6736 9,26 7423 6736 9,26 7423 6736 9,26 7423 6736 9,26

Toplam Yakıt 1110,64 657 40,84 992,69 635 36,03 1049,47 648 38,25 1232,01 737 40,18

Görev Yakıtı 1032,65 511 50,52 922,44 507 45,04 977,16 499 48,93 1137,62 625 45,06

Yangın Arama Kurtarma Deniz Aşırı Taşımacılık Askeri Taşıma
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Tablo 41- Performans Özeti Karşılaştırılması 

 

 

7. Resimler 

 

 

Helikopter Performans Özeti Optimizasyon Öncesi Optimizasyon Sonrası İyileşme Oranı (%)

Azami Hız VH [KIAS] 235 180 -23,40

En iyi menzil hızı VBR [KIAS] 131 131

En iyi havada kalış hızı VBE [KIAS] 99 100 1,01

Azami Tırmanma Hızı @ VBE [ft/min] 5019 5852 16,60

Askı Tavanı (HOGE) [ft] 11483 18362 59,91

Servis Tavanı [ft] 30000 30367 1,22

Azami Menzil [km] 1085 1315 21,20

Azami Havada Kalış Süresi [h] 4 6s 15dk 6,25
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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 == 1  % ROLLS ROYCE TURBOMECA RTM 322 - 04/08 

     

  

sfc = 0.258*(10^(-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 güç 

  

  

  

elseif Engine == 2 %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 güç 

  

end 

     

  

  

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

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

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

deltaT=20;  %ISA deviation tempereature    [Celcius] %ortalama bişey aldım 

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)=T0+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)=sqrt(k*Rr*Te(i)); %speed of sound (m/s) 

end 

  

  

%% Performans-Ağırlık Döngüsüne Hazırlık 

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-AĞIRLIK DÖNGÜSÜ 

  

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

%%Bu döngüden sonra ana rotor hesabı ve performans hesapları yapılıyor, 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; 

  

%% variables 

V_cruise=300/3.6; %m/s cinsinden 

  

%% 1)Main rotor design  

  

M_tip=V_tip/a(1); 

advance_ratio = V_cruise/V_tip; %ilerleme hızının pal ucu hızına oranı         

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 yapılmadan seçilen değişkenler 

%c0=0.0108*W_gross^(0.539)/(Nb^(0.714)) %Estimation makalesinden(AR=12 cibarı oluyor yani 

makul bir değer. 

  

  

%% Inputs 

T=W_gross*9.81; %[N] 

  

%% Common Variables 
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Cd0=0.0141; 

k=1.25; 

AR=R/c; %seçildi 

Sd=Nb*c/(pi*R); 

  

  

%% Tail rotor design 

  

Pi_h=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(1)*A)); 

P0_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 sistemkayıpları 

  Ploss=1.13; %Şu an için alınan yaklaşık değer 

   

   

        %%% Hover ceiling(2000m)(Altitude değişimine göre de yap) 

altitude=2000; %altitude 

alt=altitude/100; 

Pi_h=Ploss*(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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 (İleri uçuş hızı değişimine göre de yap) 

  

K=4.65; %Bu oran grafikten alınmış ancak 0.5 ten küçük adv ratio lar için.  

%Bizim değerlere yakınsatmak istersek K yı yüzde 25 daha büyük almak daha mantıklı 

altitude=2000; %altitude 

alt=altitude/100; 

  

%%Tuğrul f code(yaklaşık olarak veriyor, idealde cdf veya rüzgar tüneli 

%%çalışması yapılmalı) 

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

  

% f = 2.5*(W_gross*2.2/1000)^(2/3); %ft^2 

% f = f*0.0929;%ft^2 to m^2 

% f = 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 

P0_f=0.125*Sd*Cd0*(1+K*advance_ratio^2)*(rho(alt)*A*V_tip^3); 

P_fmain=(Pi_f+P0_f+Pp_f);  % öndeki profil ve indüklenmiş sürükleme değerileri her 

  

  

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

Pi_ftail=(k*Ttailf^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ftail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail=Pi_ftail+P0_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 gücü hesabı ve motor seçimi 

  %Burada motor gücü seçilirken Pmsl olarak bulunan değerler 

  %karşılaştırılacak ve en büyüğü seçilecek ardından ise bu değer diğer 

  %sistemlerin kayıpları da üzerine eklenerek(%10(Bu değerden emin değilim Muhammed söyledi)) 

motor seçimi yapılacak. 

   

  if Pmsl_hover>=Pmsl_f  %Büyük olan motor gücü olarak seçiliyor. 

      Pmsl=Pmsl_hover; 

  else 

      Pmsl=Pmsl_f; 

  end 

   

  Pmsl=Pmsl/1000; 

  Ihp=Pmsl/0.7457; 

   

  

  

  

  

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

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

%civil transp 

  

%% Military transport 

%Kalkış 

Wh=W_gross; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh*9.81;  

tk=5/60; 

alt=1; 

Pi_hover=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

  

%Tırmanma 

W_climb=Wh-Wf_h; 

T=W_climb*9.81; 

tc1=10/60; 

alt=20; 

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

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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*tc1; 

  

Menzclimb1=tc1*Vbec*3.6;  %km 

  

%Düz uçuş 

W_cruise=W_climb-Wf_climb; 

T=W_cruise*9.81; 

alt=20; 

tcru1=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); 

P0_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+P0_forward+Pp_forward; 

  

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

Pi_ftail=Ploss*(k*Ttailf^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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*tcru1; 

  

%İniş & %kalkış & yerde çalıştırma 

Wh2=W_cruise-Wf_cruise; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı 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)); 

P0_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)); 

P0_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; 

  

%Düz uçuş 

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); 

P0_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)); 

P0_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_f2; 

  

Wf_cruise2=sfc*P_f2*tcru2; 

  

%Alçalma 

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_land1=rho(alt)*0.5*(Vbec^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_land1 =k*T^2/(2*rho(alt)*A*Vbec); 

P0_land1 =rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0*(1+K*(Vbec/V_tip)^2)*0.125; 

Pp_land1=Drag_land1*Vbec; 

P_land1  =Pi_land1+P0_land1+Pp_land1; 

  

TtailL2=P_forward2/(omega*(R+Rt+0.15)); 

Pi_Ltail=(k*TtailL2^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_Ltail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_Ltai2=Pi_Ltail+P0_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_fLand2*tland2; 

menzilland1=Vbec*tland2*3.6; 

%İniş 

Wh3 = W_land2-Wf_land2; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T = Wh3*9.81;  

tk3 = 5/60; 

alt = 1; 

Pi_hover3 = (k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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 Yakıt(+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); 

P0_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; 

  

Ttailres5=P_resm/(omega*(R+Rt+0.15)); 

Pi_tailres=Ploss*(k*Ttailres5^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

  

Wf=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_lb = (W_gross)*2.2046 ;%Design Gross Weight Ib ye Ã§evrildi 

g = 32.174;%YerÃ§ekimi ft/s^2 

  

%Main Rotor 
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Rm = (R)*3.28 ;%Radius ft'e Ã§evrildi 

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 // aÄŸÄ±rlÄ±k merkezinden uzaklÄ±k 

  

% Tail Rotor 

  

RT = (Rt)*3.28;% Radius tail rotor  

  

bt = 2 ;%Number of blades 

  

%Horizontal Stabilizer ** alihan yapÄ±yor  

Ah = 0.0021*(W_gross_lb)^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 = Wf*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 deÄŸiÅŸÃ§ek omega*R diye 

 Wbm = 0.45359237*[0.026*((Nb)^(.66))*cm*(Rm^(1.3))*((ohmR)^(.67))]; 

 %Main rotor hub and hinge // Ana Rotor GÃ¶bek ve MenteÅŸeler (IBC sistem 

 %aÄŸÄ±rlÄ±ÄŸÄ± konabilir) // ohmR deÄŸiÅŸÃ§ek 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)*((ohmR)^(0.43))*((.67*(2.2*Wbm)+g*J/(Rm^2))^(0.55))]; 

  

 %stabilizer(horizontal) x// Yatay Dengeleyici 

 h_stabilizer = 0.45359237*[0.72*(Ah^1.2)*(ARh^0.32)]; 

  

 %stabilizer(vertical)  // DÃ¼ÅŸey Dengeleyeici 

 v_stabilizer = 0.45359237*[1.05*(Av^0.94)*(ARv^0.53)*((nogb)^0.71)]; 

  

 %Tail rotor // Kuyruk Rotoru 

 Tailrotor = 1.4*(RT^0.09)*((thp/ohmM)^0.9); 

  

 %Prop // Ä°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)^0.09)*((thp/(ohmM*3.28))^0.9)]; 

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

  

  

 %Body(Fuselage) // GÃ¶vde  

 BodyF= 0.45359237*[6.9*((W_gross_lb/1000)^0.49)*(Lf^.61)*(Swetf^0.25)]; 

  

 %Landing Gear // Ä°niÅŸ TakÄ±mÄ± 

 Gear = 0.45359237*[40*((W_gross_lb/1000)^0.67)*((nowh)^.54)] ; %Skid için ne yapalım 

  

  

 %Nacelles // Motor BeÅŸiÄŸi 

 Nacelles = 0.45359237*[0.041*((Weng*2.2)^1.1)*((noeng)^.24) + 0.33*((Swetn)^1.3)]; 

  

 % propulsion subsystem // Ä°tki Alt Sistemi   ** ihtilaf 

 Props = 0.45359237*[2*((Weng*2.2)^0.59)*((noeng)^0.79)] ; 

  

 % fuel system // YakÄ±t Sistemi 

 Fuel_System = 0.45359237*[0.43*((cigl)^.77)*((not)^0.59)]; 

  

 %drivesystem // Aktarma Sistemi // eksik bilgi var  

 Drivesystem = 

0.45359237*13.6*((thp)^.82)*((rpmeng/1000)^0.037)*((0.08)*(ohmM/ohmT))^0.068*(2^0.066)/((omega

)^0.64); % eksik bilgi ihitlaf 

  

 %cockpit_Control // Kokpit Kontrolleri 

 Cockpit = 0.45359237*[11.5 * ((W_gross_lb/1000)^.40)]; 

  

 %systemcontrol // Kontrol Sistemi // Hasan Ä°baÃ§oÄŸlu Baz AlÄ±ndÄ± // omega 

 %deÄŸiÅŸÃ§ek 

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

  

 %auxpower // YardÄ±mcÄ± GÃ¼Ã§ Ãœnitesi 

 %aux = 0.45359237*[150] %%Bu belki eklenmez 

  

 %instruments // Ekipmanlar 

 Instruments = 0.45359237*[3.5*((W_gross_lb/1000)^1.3)]; 

  

 %hydraulics // Hidrolik Sistem 

  

 %Whyd = 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_lb/1000)^0.40)]; 

  

 %avionics // Aviyonikler  

 Avionics = 0.45359237*[50]; % or 50 or 400 

  

 %furnishing // DÃ¶ÅŸeme  

 Fe=0.45359237*[6*((W_gross_lb/1000)^1.3)]; 

  

%aircond // Ä°klimlendirme ve Buzlanmaya KarÅŸÄ± Sistem // ihtilaf  

Acai = 0.45359237*[8*(W_gross_lb/1000)] ; 

  

%manufacturing_Variation // Ä°malat Varyasyonu 

mv = 0.45359237*[4*(W_gross_lb/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  ;                                                                             

% MÃ¼rettabat 

Wplt = 2*90; 

  

% TaÅŸÄ±nacak aÄŸÄ±rlÄ±k  

Wload = 16*130 ;  

  

%YakÄ±t  

Wfuel = Wf; 

  

%Total AÄŸÄ±rlÄ±k 

Wtotal = Wbos + Wplt + Wload + Wfuel; 

  

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

%} 

end 

  

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

  

% Wtotal artık 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 == 1 % NACA23012 

  

Stall_angle_orta = 18;    

Cla_orta = 0.1101; 

Cd2_orta = 1.1891e-4; 

Cd1_orta = 9.9652e-5; 

Cd0_orta = 5.0304e-4; 
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alfa0_orta = 1.205; 

Drag_divergence = 0.75; % at 2 angle 

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

elseif airfoil == 2 %Sc1094r8  

Stall_angle_orta = 19; 

Cla_orta =  0.1119; 

Cd2_orta =  7.7415e-5; 

Cd1_orta = -1.9569e-4; 

Cd0_orta = 0.0049; 

alfa0_orta = 1.63; 

Drag_divergence = 0.78; %  

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

elseif airfoil == 3 %Sc2110  

Stall_angle_orta = 18; 

Cla_orta =  0.1144; 

Cd2_orta =  2.0046e-4; 

Cd1_orta = -8.6619e-4; 

Cd0_orta = -0.0019; 

alfa0_orta = 1.1; 

Drag_divergence = 0.73 ; % Aslında daha yüksek ama burda artmaya başlıyor. 

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

elseif airfoil == 4 % vr7 

Stall_angle_orta = 17; 

Cla_orta =  0.1052; 

Cd2_orta =  1.4238e-4; 

Cd1_orta =  1.5560e-4; 

Cd0_orta =  4.9649e-4 ; 

alfa0_orta = 2.7; 

Drag_divergence = 0.74;  

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

end 

  

  

if tip_airfoil == 1 % NACARC5-10 

  

Stall_angle_tip = 18; 

Cla_tip =  0.1101; 

Cd2_tip =  8.9919e-5; 

Cd1_tip =  -1.7381e-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; 

Cd1_tip =  -2.9343e-4; 

Cd0_tip =  0.0041 ; 

alfa0_tip = 0.78; 

  

  

elseif tip_airfoil == 3 % VR 15 
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Stall_angle_tip = 18; 

Cla_tip =  0.1112; 

Cd2_tip =  7.7613e-05; 

Cd1_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=(1-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(1 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 = Cd0_orta; 

        Cd1 = Cd1_orta; 

        Cd2 = Cd2_orta; 
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    else    % naca RC(5)-10 

        Cla = rad2deg(Cla_tip); 

        alfa0 = alfa0_tip; 

        Cd0 = Cd0_tip; 

        Cd1 = Cd1_tip; 

        Cd2 = Cd2_tip; 

    end 

    alfa(i)=alfa0; 

      

    %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(Aoa is 

smaller towards the tip 

        theta(i)=theta_tip+twist_ratio*(1-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+1); 

        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 DEĞİŞMİYOR 

    end 

     

    %induced inflow calculations 

    induced_inflow_ratio(i) = 

(Sdd(i)*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) 

    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)+alfa0))*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); %Effective angle of attack 

    Cl(i) = Cla*(eff_AoA(i)+deg2rad(alfa0)); %Sectional lift coefficient  

    Cd(i)=Cd0+Cd1*rad2deg(eff_AoA(i))+Cd2*rad2deg(eff_AoA(i))^2; %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; %Thrust coefficient of a section 

    dT(i)=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; %summation 

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(i)=dCp(i)*rho(1)*A*(V_tip)^3; 
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    Ct = dCt(i)+Ct;  

    T=dT(i)+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 

  

        %%% Result 

  

Ptot = 2*P; %Total power value NEDEN 2 İLE ÇARPIYORUZ ?? 

sigma=rho(1)/1.225; %Yoğunlukların oranı 

Pmsl = Ptot/(sigma*1000); % BURADAKİ DEĞER MOTORU İFADE ETMİYOR O ZAMAN ?? 

Ihp = Pmsl/0.745; 

Cpideal=Ct^(1.5)/sqrt(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;  %Yoğunlukların oranı 

Pmsl_value = Pmsl; 

Ihp_value = Ihp; 

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 

  

%%  

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 EDİLEN DEĞERLER 

\nMaximum FM değeri = %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 Sc1094r8"); 

elseif airfoil_selection == 3 

    fprintf("\nOptimum airfoil is Sc2110"); 

elseif airfoil_selection == 4 

    fprintf("\nOptimum airfoil is vr7"); 

end 

  

if tip_airfoil_selection == 1 

    fprintf("\nOptimum airfoil is NACARC5-10"); 

elseif tip_airfoil_selection == 2 

    fprintf("\nOptimum airfoil is Vr14"); 

elseif tip_airfoil_selection == 3 

    fprintf("\nOptimum airfoil is Vr15"); 

end 

  

fprintf("\nHigh lift airfoil is ending at %d ",rd_value); 

  

% max_FM 

% twist_ratio_value 

% taper_ratio_value 

% Ct_value 

% Cp_value 

% Thrust_obtained_from_BEMT 

% Ptot_value 

% sigma_value 

% Pmsl_value 

% Ihp_value 

% theta_g_value 

% Wson_BEMT 
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%% MALİYET 

  

%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 ??? 

ro_slug=0.002378;%slug per cubic fot at sea level 

F_i=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)^0.4638*(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 marjÄ± 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).^0.57);%variable OP per flight hour 

TOC=(Fixed_OP+Variable_OP)/1.493249785;%total operating cost range [$] per flight hour 

%% 

%***********Excel e yazdÄ±rma kÄ±smÄ±**********************% 

%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','B1'); 

%xlswrite(filename,Cost,'Cost','B2'); 

  

  

  

  

%% Maximum Performans İsterleri 

Ploss_percentage = 0.87; 

% HOVER CEILING (Altitude değişimine göre de yap) 

n=0; 

%DEĞİŞKENLERDE PMAİN SEALEVEL ENGINE VAR 

Thrust = W_gross*9.81; 

Cd0_airfoil = 0.0141; 

for i=1:100 

     

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

  

%%% HELİKOPTERİN GÜÇ İSTERİ      

Pi_h(i) = (k*Thrust^1.5/sqrt(2*rho(i)*A)); 

P0_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)); 

P0_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(i)=100*(P_htail(i))/P_h(i); 

  

%%%Motorun güç GÜÇ ÇIKTISI 
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Pmotorh(i)=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 

  

% figure(1) 

% hold  on 

% grid on 

% plot(h,P_h/1000) 

% plot(h,Pmotorh/1000) 

% hold off 

  

  

% AZAMİ MENZİL  ???  

  

Vber=sqrt(Thrust/(2*rho(10)*A))*(4*k*A/f)^0.25; %best range hızı 

Drag_time=rho(10)*0.5*(Vber^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_menz=k*Thrust^2/(2*rho(10)*A*Vber); 

P0_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)); 

P0_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 

  

  

% AZAMİ HAVADA KALIŞ 

  

Vbet=sqrt(Thrust/(2*rho(10)*A))*(4*k*A/(3*f))^0.25; %best endurance hızı 

Drag_time=rho(10)*0.5*(Vbet^2)*f; 

  

  

Pi_time=k*Thrust^2/(2*rho(10)*A*Vbet); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(10)*At)); 

P0_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 

  

  

% AZAMİ İLERİ UÇUŞ HIZI 

  

Pout = Pmsl_engine*1000*Ploss_percentage; % 

  

for i=1:22 

    

    %%Tuğrul f code 

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

  

% f=2.5*(W_gross*2.2/1000)^(2/3); %ft^2 

% f=f*0.0929;%ft^2 to m^2 

% f = 0.6185; 

Drag(i)=0.5*rho(20)*(V_cruise(i)^2)*f; 

  

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 

P0_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));  % öndeki profil ve indüklenmiş sürükleme değerileri her 

  

  

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

Pi_ftail(i)=(k*Ttailf(i)^1.5/sqrt(2*rho(20)*At)); 

P0_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 güç çıktısı 

  

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_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,Pi_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,P0_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,P_ftail/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,P_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,Pmotorff/1000) 

%  

% hold off 

% legend('Pp','Pi','P0','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(1)*(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)=i*100; 

%%%helikopter güç isteri        

Pi_hs(i) = (k*Thrust^2/(2*rho(i)*A*Vbet));   

P0_hs(i) = ((rho(i)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0_airfoil)/8);  

Pp_hs(i) = (rho(i)*0.5*((sqrt(Thrust/(2*rho(i)*A))*(4*k*A/(3*f))^0.25)^2)*f) * 

sqrt(Thrust/(2*rho(i)*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(i)^1.5/sqrt(2*rho(i)*At)); 

P0_hstail(i) = ((rho(i)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);  

P_hstail(i) = Pi_hstail(i)+P0_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 

%%%Motor güç çıktısı 

  

% figure(3) 

% hold  on 

% grid on 

% plot(he,P_hs/1000) 

% plot(he,Pmotorhs/1000) 

% hold off 

  

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(1)*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 



71 
 

  

  

  

%% CALCULATING OBJECTIVE FUNCTION 

  

n1 = 0.2; % MAX MENZİL 

n2 = 0.2667; % MAX UÇUŞ SÜRESİ 

n3 = 0.3333; % MAX İLERİ UÇUŞ HIZI 

n4 = 0.1333; % ASKI TAVANI 

n5 = 0.0667; % SERVİS TAVANI 

  

  

p1 =  Amenzil/1000; 

p2 =  timefly; 

p3 =  Vmaxff; 

p4 = HoverAlt; 

p5 = ServisTavani; 

  

p1_ref = 1083 ; % Max menzil (km) 

p2_ref = 345 ; % Max uçuş süresi (dk)  

p3_ref = 305.58; % Max ileri uçuş hızı (km/h) 

p4_ref = 1656 ; % Askı Tavanı(HOGE) (m) 

p5_ref = 4572 ; % Servis Tavanı (m) 

  

MTOW = Wtotal_from_weight_iteration;  %  

MTOW_ref = 7800 ; % MTOW of H175 

  

Maliyet = base_p; 

  

Maliyet_ref = 17000000/0.676768732 ; % 17 milyon dolar  BUNUN YUKARDAKİ GİBİ OLMASI LAZIM !! 

  

y1 = 0.4783; % performans 

y2 = 0.2391; % ağırlık 

y3 = 0.2826; % maliyet 

  

Objective_function = t* (+y1*(n1*(p1/p1_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)) % Amaç 

fonksiyonun maksimum olmasını istiyoruz !!! 

  

 

TRİM KODU 

clear all 

clc 

%%% Hüseyin URAL 29/05/2022 Teknofest 2022 yarışması için yazılan genel 

%%% tasarım koduna eklenecek olan Trim ve ileri uçuş hesaplamalarını içeren 

%%% koddur. 

%%% Koda kaynaklık eden döküman Inderjit Chopra nın Helicopter Dynamics 

%%% adlı ders notlarıdır. 

%%% Hesaplar full helicopter trim konusu altındaki formülasyonlar 

%%% kullanılarak yapılmıştır. Syf.69. 

  
  

  
  

  

%General Parameter 

rho=1.225; 

W_gross=6738*9.81; 

h=1.8; 
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lt=10.85; 

f=0.9208; 

Xcg=0; 

Ycg=0; 

rho=1.225; 

Mxf=0; 

Myf=0; 

kh=1.15; 

kf=1.15; 

  

YF=0; 

theta_tw=-(deg2rad(11)); 

wb0=0; %bu hesapta önemsiz. ama anlamı 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_old=0; 

  
  

for i=1:9 

%while abs((lamda_tpp-lamda_tpp_old)/lamda_tpp)>0.01 

    i=i+1 

 lamda_tpp_old=lamda_tpp 

  

% Calculate beta_1c (1.88) 

beta_1c=-(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_1c*(((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_1s*(((vv^2-1)/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_1s/gamma)/(1-

nu^2+2.25*nu^4); 

  

% Calculate theta_1s (1.97) 

theta_1s=-beta_1c+(1/(1+1.5*nu^2))*(-8*nu*(theta_0+0.75*theta_tw-

0.75*lamda_tpp_old)/3+8*(vv^2-1)*beta_1s/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_1s+beta_1c)/6-

lamda_tpp_old/6)+... 

    +wb0^2*BetaP/(Omega^2*vv^2); 

  

% Calculate theta_1c (1.96) 

theta_1c=beta_1s+((1/(1+0.5*nu^2))*((8*(vv^2-1)*beta_1c)/gamma+(4*nu*beta_0/3))); 

  

% Update lamda_tpp (1.94 last part) 

lamda_tpp=kf*CT/(2*sqrt(nu^2+lamda_tpp_old^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/lt; 

  

% 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_1c*(-

beta_0/6-nu*beta_1s/8)+... 

    

+0.25*theta_1s*lamda_tpp+0.25*lamda_tpp*beta_1c+beta_0*beta_1s/6+0.25*nu*beta_0^2)+

... 

    -0.25*Sd*Cd0*nu; 

  

% Calculate CY_tpp (1.64) 

CY_tpp=0.5*Sd*Cla*(-0.75*theta_0*nu*beta_0-theta_tw*0.5*nu*beta_0-

theta_1c*0.25*lamda_tpp-theta_1s*beta_0/6+... 

    +0.25*lamda_tpp*beta_1s+1.5*nu*lamda_tpp*beta_0-beta_0*beta_1c/6); 

  

%Calculatin CT to chek 

%CW=W_gross/(rho*3.14*R^2*(Omega*R)^2); 

%CT=0.5*Sd*Cla*(theta_0*(1+1.5*nu^2)/3+0.25*theta_tw*(1+nu^2)-0.5*nu*theta_1s-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 açısı 

%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_1cc(j)=rad2deg(theta_1c) 

theta_1ss(j)=rad2deg(theta_1s) 

alfa_ss(j)=rad2deg(alfa_s) 

fi_ss(j)=rad2deg(fi_s) 

beta_00(j)=rad2deg(beta_0) 

beta_1cc(j)=rad2deg(beta_1c) 

beta_1ss(j)=rad2deg(beta_1s) 

nuu(j)=nu 

% theta_00(j)=theta_0 

% theta_1cc(j)=theta_1c 

% theta_1ss(j)=theta_1s 
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% alfa_ss(j)=alfa_s 

% fi_ss(j)=fi_s 

% beta_00(j)=beta_0 

% beta_1cc(j)=beta_1c 

% beta_1ss(j)=beta_1s 

end 

  

figure(1) 

hold on  

plot(nuu,theta_00) 

plot(nuu,theta_1cc) 

plot(nuu,theta_1ss) 

xlabel('İlerleme Oranı (Vseyir/Vpalucu)') 

ylabel('Kontrol Açıları') 

legend('Pala Müşterek Açısı - \theta_0','Pala Yanlamasına Müşterek Açısı - 

\theta_1s','Pala Boylamasına Müşterek Açısı - \theta_1c','Location','northwest'); 

title('Pala Müşterek Açıları (@2000 mt)'); 

hold off 

  

 %print(gcf,'Pala Müşterek Açıları (@2000 mt).png','-dpng','-r300'); 

figure(2) 

hold on 

plot(nuu,beta_00) 

plot(nuu,beta_1cc) 

plot(nuu,beta_1ss) 

xlabel('İlerleme Oranı (Vseyir/Vpalucu)') 

ylabel('Çırpınma Açıları') 

legend('Pala Koniklik Açısı - \beta_0','Pala Yanlamasına Çırpınma Açısı - 

\beta_1s','Pala Boylamasına Çırpınma Açısı - 

\beta_1c','Location','northwest','boxoff'); 

title('Pala Çırpınma Açıları (@2000 mt)'); 

hold off 

 %print(gcf,'Pala Çırpınma Açıları (@2000 mt).png','-dpng','-r300'); 

figure(3) 

hold on 

plot(nuu,alfa_ss) 

plot(nuu,fi_ss) 

xlabel('İlerleme Oranı (Vseyir/Vpalucu)') 

ylabel('Boylamasına ve Yanlamasına Eğilme Açıları') 

legend('Boylamasına Eğilme Açısı - \alpha_s','Yanlamasına Eğilme Açısı - 

\phi_s','Location','northwest'); 

title('Şaft Eğilme Açıları (@2000 mt)'); 

hold off 

 %print(gcf,'Şaft Eğilme Açıları (@2000 mt).png','-dpng','-r300'); 

 

 

PERFORMANS KODU 

clear all 

clc 

  

  

W_gross=6738 

  

Pmsl=3100   %2*1555 kW güç 

%% atmosfer parametreleri 

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

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

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

deltaT=20;  %ISA deviation tempereature    [Celcius] %ortalama bişey aldım 

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)=T0+deltaT+beta*h(i); %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)=sqrt(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 

  

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; 

% %% variables 

V_cruise=300/3.6; %m/s cinsinden 

% M_dd=0.8;%Nasıl belirlendi açıklanacak, bunun çalışmasını yapalım. Tip kısmında 

uygun airfoil ile 0.95 lere çıkar mı. 

% a4=2.28;  %helicopter sizing with statistics ^den alındı 6.denklemdeki 

katsayılar) 

% a5=2.34; 

%  

% %% 1)Main rotor design  

% %DL=a4*((W_gross^(1/3))-a5); %helicopter sizing with statistics ^den alındı 

6.denklem fig 5) 

% R=sqrt(W_gross/(pi*DL)); %Koalsiyel rotor için iki rotorun ağrılığı eşit 

bölüştüğü kabul edilerek) 

  

% V_tip=a(1)*M_dd-V_cruise;    %Pal uç hızı 

% M_tip=V_tip/a(1); 

advance_ratio=V_cruise/V_tip; %ilerleme hızının pal ucu hızına oranı         

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 yapılmadan seçilen değişkenler 

%Nb=4; %Number of Blades (Neden seçildi açıkla) 

%c0=0.0108*W_gross^(0.539)/(Nb^(0.714)) %Estimation makalesinden(AR=12 cibarı 

oluyor yani makul bir değer. 

DL=W_gross/A 

  

%% Inputs 

T=W_gross*9.81; %[N] 

  

%% Common Variables 

A = pi*R^2; 

Cd0=0.0141; 

k=1.25; 

%Nb=3; 

c=0.0108*(W_gross^0.539)/(Nb^0.714); 

AR=R/c; %seçildi 

Sd=Nb*c/(pi*R); 

advance_ratio=V_cruise/V_tip; 

  

%% Tail rotor design 

  

Pi_h=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(1)*A)); 

P0_h=((rho(1)*A*(V_tip)^3*Sd*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) Maximum power cases and max engine power selection 

  

 %Alt sistemkayıpları 

  Ploss=1.13 %Şu an için alınan yaklaşık değer 

   

   

        %%% Hover ceiling(Altitude değişimine göre de yap) 

        n=0; 

        for i=1:100 

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

 %%%helikopter güç isteri        

Pi_h(i)=Ploss*(k*T^1.5/sqrt(2*rho(i)*A)); 

P0_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)); 

P0_htail(i)=((rho(i)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_htail(i)=Pi_htail(i)+P0_htail(i); 

  

P_h(i)=(P_hmain(i)+P_htail(i))  %Adding Tail rotor 

percenth(i)=100*(P_htail(i))/P_h(i) 

  

%%%Motor güç çıktısı 

  

Pmotorh(i)=1000*Pmsl*rho(i)/1.225 

        end 

figure(1) 

hold  on 

grid on 

   plot(h,P_h/1000) 

   plot(h,Pmotorh/1000) 

   xlabel('İrtifa') 

   ylabel('Güç(kW)') 

   legend('Helikopter Güç isteri','Motor Güç Çıktısı'); 

   title('Askı Tavanı'); 

hold off 

   print(gcf,'Askı Tavanı.png','-dpng','-r300');   

  %%% Cruise flight(+300km/h), 1000m (İleri uçuş hızı değişimine göre de yap) 

  

K=4.65; %Bu oran grafikten alınmış ancak 0.5 ten küçük adv ratio lar için.  

%Bizim değerlere yakınsatmak istersek K yı yüzde 25 daha büyük almak daha mantıklı 

%Hız değişimi 

for i=1:22 

%%Tuğrul 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)=V_cruise(i)/V_tip; 

Pp_f(i)=Ploss*Drag*V_cruise(i); 

Pi_f(i)=Ploss*k*T^2/(2*rho(12)*A*V_cruise(i)); %Glauert^s high speed approach 

formula 

P0_f(i)=Ploss*0.125*Sd*Cd0*(1+K*advance_ratio(i)^2)*(rho(12)*A*V_tip^3); 

P_fmain(i)=(Pi_f(i)+P0_f(i)+Pp_f(i));  % öndeki profil ve indüklenmiş sürükleme 

değerileri her 

  

  

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

Pi_ftail(i)=(k*Ttailf(i)^1.5/sqrt(2*rho(12)*At)); 

P0_ftail(i)=((rho(12)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail(i)=Pi_ftail(i)+P0_ftail(i); 
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P_f(i)=P_fmain(i)+P_ftail(i)  %Adding Tail rotor 

percentf=100*(P_ftail(i))/P_f(i) 

  

%%%Motor güç çıktısı 

  

Pmotorff(i)=1000*Pmsl*rho(10)/1.225 

  

end 

  

figure(2) 

hold on 

grid on 

   plot(V_cruise*3.6,Pp_f/1000) 

   plot(V_cruise*3.6,Pi_f/1000) 

   plot(V_cruise*3.6,P0_f/1000) 

   plot(V_cruise*3.6,P_ftail/1000) 

   plot(V_cruise*3.6,P_f/1000) 

   plot(V_cruise*3.6,Pmotorff/1000) 

   xlabel('Uçuş Hızı (km/sa)') 

   ylabel('Güç(kW)') 

   legend('Parazit Güç','İndüklenmiş Güç','Profil Gücü','Kuyruk Rotor Gücü','Toplam 

Güç','Motor Güç Çıktısı','Location','northwest'); 

   title('Azami Uçuş Hızı (@2000 mt)'); 

   axis ([0 450 0 4000]) 

   hold off 

   print(gcf,'Azami Uçuş Hızı.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/(f))^0.25; 

    

    
  

  

alt=1; 

  

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

%Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ctail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/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; 

 Vcftdk=Vcmax*60/0.3048; 

%% Gövde Boyutlandırması 

  

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) 

 

 

OPTİMİZASYON 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 == 1  % ROLLS ROYCE TURBOMECA RTM 322 - 04/08 

     
  

sfc = 0.258*(10^(-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 güç 

  
  
  

elseif Engine == 2 %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 güç 

  
  

elseif Engine == 3 %GENERAL ELECTRIC CT7-6 

     
     

sfc =  0.288*(10^(-3)); % ENGINE SFC kg/w*h 

  

Weng = 179*2 ; % ENGINE WEIGHT  engine weight for 2 engines   

  

Pmsl_engine =   1009*2 ; % 2*1230 kW güç 

  

end 

     
  
  

%% atmosfer parametreleri 

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

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

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

deltaT=20;  %ISA deviation tempereature    [Celcius] %ortalama bişey aldım 

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)=T0+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)=sqrt(k*Rr*Te(i)); %speed of sound (m/s) 

end 

  
  

%% Performans-Ağırlık Döngüsüne Hazırlık 

W_crew = 180; 

W_payload = 2080; 

err= 10^-4; 

W_fuel_in = 1552.39;  
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W_fuel=0; 

Wf=W_fuel_in; 

W_fraction = 0.4448; 

  
  

%% PERFORMANS-AĞIRLIK DÖNGÜSÜ 

  

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

%%Bu döngüden sonra ana rotor hesabı ve performans hesapları yapılıyor, 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; 

  

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(1); 

advance_ratio = V_cruise/V_tip; %ilerleme hızının pal ucu hızına oranı         

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 yapılmadan seçilen değişkenler 

%c0=0.0108*W_gross^(0.539)/(Nb^(0.714)) %Estimation makalesinden(AR=12 cibarı oluyor yani 

makul bir değer. 

  
  

%% Inputs 

T=W_gross*9.81; %[N] 

  

%% Common Variables 

  

Cd0=0.0141; 

k=1.25; 

AR=R/c; %seçildi 

Sd=Nb*c/(pi*R); 

  
  

%% Tail rotor design 

  

Pi_h=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(1)*A)); 

P0_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 sistemkayıpları 

  Ploss=1.13; %Şu an için alınan yaklaşık değer 

   
   

        %%% Hover ceiling(2000m)(Altitude değişimine göre de yap) 

altitude=2000; %altitude 

alt=altitude/100; 

Pi_h=Ploss*(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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 (İleri uçuş hızı değişimine göre de yap) 

  

K=4.65; %Bu oran grafikten alınmış ancak 0.5 ten küçük adv ratio lar için.  

%Bizim değerlere yakınsatmak istersek K yı yüzde 25 daha büyük almak daha mantıklı 

altitude=2000; %altitude 

alt=altitude/100; 

  

%%Tuğrul f code(yaklaşık olarak veriyor, idealde cdf veya rüzgar tüneli 

%%çalışması yapılmalı) 

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

  

% f = 2.5*(W_gross*2.2/1000)^(2/3); %ft^2 

% f = f*0.0929;%ft^2 to m^2 

% f = 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 

P0_f=0.125*Sd*Cd0*(1+K*advance_ratio^2)*(rho(alt)*A*V_tip^3); 

P_fmain=(Pi_f+P0_f+Pp_f);  % öndeki profil ve indüklenmiş sürükleme değerileri her 

  
  

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

Pi_ftail=(k*Ttailf^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ftail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail=Pi_ftail+P0_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 gücü hesabı ve motor seçimi 

  %Burada motor gücü seçilirken Pmsl olarak bulunan değerler 

  %karşılaştırılacak ve en büyüğü seçilecek ardından ise bu değer diğer 

  %sistemlerin kayıpları da üzerine eklenerek(%10(Bu değerden emin değilim Muhammed söyledi)) 

motor seçimi yapılacak. 

   

  if Pmsl_hover>=Pmsl_f  %Büyük olan motor gücü olarak seçiliyor. 

      Pmsl=Pmsl_hover; 

  else 

      Pmsl=Pmsl_f; 

  end 

   

  Pmsl=Pmsl/1000; 

  Ihp=Pmsl/0.7457; 

   
  
  
  
  

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

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

%civil transp 

  
  
  

if miss==1 

%% Fire mission profile calculation 

%Kalkış(A) 

alt=5; 

Wh=W_gross-W_payload; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh*9.81;  

tk=2/60; 

Pi_hover=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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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%Tırmanma(B) 

W_climb=Wh-Wf_h; 

T=W_climb*9.81; 

alt=8; 

tc1=1.5/60; 

  

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

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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)); 

P0_ctail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ctail=Pi_ctail+P0_ctail; 

  

P_c=P_climb+P_ctail;  %Adding Tail rotor 

percentc=100*(P_ctail)/P_c; 

  

Wf_climb = sfc*P_c*Ploss*tc1; 

  

Menzclimb1=tc1*Vbec*3.6;  %km 

  
  

%Alçalma(C) 

W_land1=W_climb-Wf_climb; 

T=W_land1*9.81; 

alt=8; 

tland1=1.5/60; 

  

Vbec=sqrt(T/(2*rho(alt)*A))*(4*k*A/(3*f))^0.25; 

Drag_land1=rho(alt)*0.5*(Vbec^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_land1 =k*T^2/(2*rho(alt)*A*Vbec); 

P0_land1=rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0*(1+K*(Vbec/V_tip)^2)*0.125; 

Pp_land1=Drag_land1*Vbec; 

P_land1=Pi_land1+P0_land1+Pp_land1; 

  

TtailL1=P_land1/(omega*(R+Rt)); 

Pi_Ltail=(k*TtailL1^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_Ltail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_Ltail=Pi_Ltail+P0_Ltail; 

  

P_fLand1=P_land1+P_Ltail;  %Adding Tail rotor 

percentfL=100*(P_Ltail)/P_fLand1; 

  

Wf_land1 = sfc*Ploss*P_fLand1*tland1; 

menzilland1=Vbec*tland1*3.6; 

  

%%% 5KEZ 

%Tırmanma(D) 

for i=1:4 

if i==1 

    W_climb2(i)=W_land1-Wf_land1+W_payload; 

else 

    W_climb2(i)= W_land3(i-1)-Wf_land3(i-1)+W_payload  ; 

end 

  

T=W_climb2(i)*9.81; 

tc2(i)=2.5/60; 

  

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

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı m/dk dan m/s ye 

Drag_climb2=rho(alt)*0.5*(Vbec^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_climb2(i)=k*T^2/(2*rho(alt)*A*Vbec); 

P0_climb2(i)=rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0*(1+K*(Vbec/V_tip)^2)*0.125; 

Pc_climb2(i)=T*Vc; 

Pp_climb2(i)=Drag_climb2*Vbec; 
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P_climb2(i)=Pi_climb2(i)+P0_climb2(i)+Pc_climb2(i)+Pp_climb2(i); 

  

Ttail2(i)=P_climb2(i)/(omega*(R+Rt)); 

Pi_ctail2(i)=(k*Ttail2(i)^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ctail2(i)=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ctail2(i)=Pi_ctail2(i)+P0_ctail2(i); 

  

P_c2(i)=P_climb2(i)+P_ctail2(i);  %Adding Tail rotor 

Pmsl_f2=Ploss*P_c2(i)*(1.225/rho(alt)); 

percentc=100*(P_ctail2(i))/P_c2(i); 

  

Wf_climb2(i) = sfc*P_c2(i)*Ploss*tc2(i); 

  

Menzclimb2(i)=tc2(i)*Vbec*3.6;  %km 

  

%Düz uçuş(E) 

W_cruise1(i)=W_climb2(i)-Wf_climb2(i); 

T=W_cruise1(i)*9.81; 

alt=10; 

tcru1(i)=10/60; 

V_cruise=300/3.6; 

K=4.65; 

Drag_forward1=rho(alt)*0.5*(V_cruise^2)*f; 

Pi_forward1(i) = Ploss*k*T^2/(2*rho(alt)*A*V_cruise); 

P0_forward1(i)=Ploss*0.125*Sd*Cd0*(1+K*advance_ratio^2)*(rho(alt)*A*V_tip^3); 

Pp_forward1(i)=Ploss*Drag_forward1*V_cruise; 

P_forward1(i)=Pi_forward1(i)+P0_forward1(i)+Pp_forward1(i); 

Ttailf(i)=P_forward1(i)/(omega*(R+Rt)); 

Pi_ftail(i)=Ploss*(k*Ttailf(i)^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ftail(i)=Ploss*((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail(i)=Pi_ftail(i)+P0_ftail(i); 

  

P_f1(i)=P_forward1(i)+P_ftail(i);  %Adding Tail rotor 

percentf=100*(P_ftail(i))/P_f1(i); 

  

Wf_cruise1(i)=sfc*P_f1(i)*tcru1(i); 

menzilcruise1(i)=V_cruise*tcru1(i)*3.6; 

%Alçalma(F) 

W_land2(i)=W_cruise1(i)-Wf_cruise1(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); 

P0_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)=P_land2(i)/(omega*(R+Rt)); 

Pi_Ltai2(i)=(k*TtailL2(i)^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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_fLand2(i)*tland2(i); 

  

menzilland2(i)=Vbec*tland2(i)*3.6; 

  

%Düşük hızda seyir(G) 

  

W_cruise2(i)=W_land2(i)-Wf_land2(i); 

T=W_cruise2(i)*9.81; 

alt=6; 

tcru2(i)=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); 

P0_forward2(i)=Ploss*0.125*Sd*Cd0*(1+K*advance_ratio^2)*(rho(alt)*A*V_tip^3); 

Pp_forward2(i)=Ploss*Drag_forward1*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)); 

P0_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_f2(i); 

  

Wf_cruise2(i)=sfc*P_f2(i)*tcru2(i); 

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

%Yükselme(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 hızı 

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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(i); 

  

Wf_climb3(i) = sfc*P_c3(i)*Ploss*tc3(i); 

  

Menzclimb3(i)=tc3(i)*Vbec*3.6;  %km 

  

%Düz uçuş(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); 

P0_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=P_forward3(i)/(omega*(R+Rt)); 

Pi_ftail(i)=Ploss*(k*Ttailf^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ftail(i)=Ploss*((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail3(i)=Pi_ftail(i)+P0_ftail(i); 

  

P_f3(i)=P_forward1(i)+P_ftail3(i) ; %Adding Tail rotor 

percentf=100*(P_ftail3(i))/P_f3(i); 

  

Wf_cruise3(i)=sfc*P_f3(i)*tcru3(i); 

  

menzilcruise3(i)=V_cruise*tcru3(i)*3.6; 

%Alçalma(C) 

W_land3(i)=W_cruise3(i)-Wf_cruise3(i); 

T=W_land3(i)*9.81; 

alt=10; 

tland3(i)=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); 

P0_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/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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 

  

%Düz uçuş(H-J) 

W_cruise4=W_land3(4)-Wf_land3(4); 

T=W_cruise4*9.81; 

alt=10; 

tcru4=16/60; 

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); 

P0_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)); 

P0_ftail=Ploss*((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail4=Pi_ftail+P0_ftail; 

  

P_f4=P_forward4+P_ftail4 ; %Adding Tail rotor 

percentf=100*(P_ftail4)/P_f4; 

  

Wf_cruise4=sfc*P_f4*tcru4; 

  

menzilcruise4=V_cruise*tcru4*3.6; 

%Alçalma(J-A) 

W_land4=W_cruise4-Wf_cruise4; 

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); 

P0_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)); 

P0_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_Ltai4)/P_fLand4; 

  

Wf_land4 = sfc*Ploss*P_fLand4*tland4; 

menzilland4=Vbec*tland4*3.6; 

  

%İniş(A-O) 

Wh2=W_land4-Wf_land4; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh2*9.81;  

tk2=2/60; 

alt=5; 

Pi_hover2=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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 yakıt(+30dklık uçuş için) 

  

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); 

P0_res=Ploss*0.125*Sd*Cd0*(1+K*advance_ratio^2)*(rho(alt)*A*V_tip^3); 

Pp_res=Ploss*Drag_forward3*V_res; 

P_resm=Pi_res+P0_res+Pp_res; 

  

Ttailres=P_resm/(omega*(R+Rt)); 

Pi_tailres=Ploss*(k*Ttailres^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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 

Wf=1.1*(Wf_h+Wf_climb+Wf_land1+sum(Wf_climb2)+sum(Wf_cruise1)+sum(Wf_land2)+sum(Wf_cruise2)+su

m(Wf_climb3)+sum(Wf_cruise3)+sum(Wf_land3)+Wf_cruise4+Wf_land4+Wf_h2)+Wf_reserve 

  
  
  

elseif miss==2 

%% SAR mission profile 

%Kalkış(A) 

Wh=W_gross-((2/3)*W_payload/2); %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla, Paralı yükün yarısı 

medic malzeme sedye ve medic personeli olsun dedim 

T=Wh*9.81;  

tk=2/60; 

alt=7 

Pi_hover=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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; 

  

%Tırmanma(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 hızı 

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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)); 

P0_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; 

  

Menzclimb1=tc*Vbec*3.6;  %km 

  

%Düz uçuş 

  

W_cruise=W_climb-Wf_climb; 

T=W_cruise*9.81; 

alt=15 

tcru1=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); 

P0_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+P0_forward+Pp_forward; 

  

Ttailf=P_forward/(omega*(R+Rt)); 

Pi_ftail=Ploss*(k*Ttailf^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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*tcru1; 

  
  

%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); 

P0_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+P0_forward+Pp_forward; 

  

Ttailf=P_forward/(omega*(R+Rt)); 

Pi_ftail=Ploss*(k*Ttailf^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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_loiter=sfc*P_f*tloiter; 

menzilloit=V_cruise*tloiter*3.6; 

  

%Alçalma 

  

W_land1=W_loiter-Wf_loiter; 

T=W_land1*9.81; 

alt=15 

tland1 = 2.5/60; 

  

Vbec=sqrt(T/(2*rho(alt)*A))*(4*k*A/(3*f))^0.25; 

Drag_land1=rho(alt)*0.5*(Vbec^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_land1 =k*T^2/(2*rho(alt)*A*Vbec); 

P0_land1 =rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0*(1+K*(Vbec/V_tip)^2)*0.125; 

Pp_land1=Drag_land1*Vbec; 

P_land1  =Pi_land1+P0_land1+Pp_land1; 

  
  

TtailL1=P_land1/(omega*(R+Rt)); 

Pi_Ltail=(k*TtailL1^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_Ltail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_Ltail=Pi_Ltail+P0_Ltail; 

  

P_fLand1=P_land1+P_Ltail  %Adding Tail rotor 

percentfL=100*(P_Ltail)/P_fLand1 
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Wf_land1 = sfc*Ploss*P_fLand1*tland1; 

menzilland1=Vbec*tland1*3.6; 

%Askı Uçuşu 

  

Wh2=W_land1-Wf_land1+((2/3)*W_payload/6); %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh2*9.81;  

tk2=16/60; 

alt=10 

Pi_hover2=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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; 

  
  

%Düz uçuş 

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); 

P0_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)); 

P0_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_ftail)/P_f2 

  

Wf_cruise2=sfc*P_f2*tcru2; 

menzilcruise2=V_cruise*tcru2*3.6; 

%Askı uçuşu 

Wh3=W_cruise2-Wf_cruise2+((2/3)*W_payload/6); %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh3*9.81;  

tk3=16/60; 

alt=10 

Pi_hover3=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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; 

  

%Düz uçuş 

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); 

P0_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)); 

P0_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_f3 

  

Wf_cruise3=sfc*P_f3*tcru3; 

menzilcruise3=V_cruise*tcru3*3.6; 

  

%Askı uçuşu 

Wh4=W_cruise3-Wf_cruise3+((2/3)*W_payload/6); %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh4*9.81;  

tk4=16/60; 

alt=10 

Pi_hover4=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_hover4=((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)); 

P0_htail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_htail4=Pi_htail+P0_htail; 

  

P_h4=P_hover4+P_htail4  %Adding Tail rotor 

percenth=100*(P_htail4)/P_h3 

  

Wf_h4=sfc*Ploss*P_h4*tk4; 

  

%Tırmanma 

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 hızı 

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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_ctail2=(k*Ttail2^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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;  %km 

  

%Düz uçuş 

W_cruise4=W_climb2-Wf_climb2; 

T=W_cruise4*9.81; 

alt=15 

tcru4=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); 

P0_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_ftail4=Ploss*(k*Ttailf4^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ftail4=Ploss*((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail4=Pi_ftail4+P0_ftail4; 

  

P_f4=P_forward4+P_ftail4 %Adding Tail rotor 

percentf=100*(P_ftail4)/P_f4 
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Wf_cruise4=sfc*P_f4*tcru4; 

menzilcruise=300*tcru4; 

%Alçalma 

  

W_land2=W_cruise4-Wf_cruise4; 

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); 

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_land2/(omega*(R+Rt)); 

Pi_Ltail=(k*TtailL2^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

%İniş & %Kalkış 

Wh5=W_land2-Wf_land2; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh5*9.81;  

tk5=4/60; 

alt=7; 

Pi_hover5=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_htail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_htail5=Pi_htail+P0_htail; 

  

P_h5=P_hover5+P_htail5  %Adding Tail rotor 

percenth=100*(P_htail5)/P_h5 

  

Wf_h5=sfc*Ploss*P_h5*tk5; 

  

%Tırmanma 

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 hızı 

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı m/dk dan m/s ye 

Drag_climb=rho(alt)*0.5*(Vbec^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_climb3=k*T^2/(2*rho(alt)*A*Vbec); 

P0_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_ctail3=(k*Ttail3^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ctail3=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ctail3=Pi_ctail3+P0_ctail3; 

  

P_c3=P_climb3+P_ctail3  %Adding Tail rotor 

Pmsl_f=Ploss*P_c3*(1.225/rho(alt)) 

percentc=100*(P_ctail3)/P_c3 

  

Wf_climb3 = sfc*P_c3*Ploss*tc3; 

  

Menzclimb3=tc3*Vbec*3.6;  %km 

  

%Düz uçuş 

  

W_cruise5=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_forward5=rho(alt)*0.5*(V_cruise^2)*f 

Pi_forward5 = Ploss*k*T^2/(2*rho(alt)*A*V_cruise); 

P0_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)); 

P0_ftail5=Ploss*((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail5=Pi_ftail5+P0_ftail5; 

  

P_f5=P_forward5+P_ftail5 %Adding Tail rotor 

percentf=100*(P_ftail5)/P_f5 

  

Wf_cruise5=sfc*P_f5*tcru5; 

  

%Alçalma 

W_land3=W_cruise5-Wf_cruise5; 

T=W_land3*9.81; 

alt=7 

tland3=4/60; 

  

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

P0_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*TtailL3^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_Ltail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_Ltail3=Pi_Ltail+P0_Ltail; 

  

P_fLand3=P_forward3+P_Ltail3  %Adding Tail rotor 

percentfL=100*(P_Ltail3)/P_fLand3 

  

Wf_land3 = sfc*Ploss*P_fLand3*tland3; 

menzilland3=Vbec*tland3*3.6; 

%İniş 

W_h6=W_land3-Wf_land3; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=W_h6*9.81;  

tk6=2/60; 

alt=7 

Pi_hover6=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_hover6=((rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0)/8); 

P_hover6=Pi_hover6+P0_hover6; 

  

Ttail6=P_hover6/(omega*(R+Rt)); 

Pi_htail=(k*Ttail6^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_htail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_htail6=Pi_htail+P0_htail; 

  

P_h6=P_hover6+P_htail6  %Adding Tail rotor 

percenth=100*(P_htail6)/P_h6 

  

Wf_h6=sfc*Ploss*P_h6*tk6; 

  

%Rezerv Yakıt(+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); 

P0_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; 

  

Ttailres5=P_resm/(omega*(R+Rt)); 
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Pi_tailres=Ploss*(k*Ttailres5^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

Wf=1.1*(Wf_h+Wf_climb+Wf_cruise+Wf_loiter+Wf_land1+Wf_h2+Wf_cruise2+Wf_h3+Wf_cruise3+Wf_h4+Wf_

climb2+Wf_cruise4+Wf_land2+Wf_h5+Wf_climb3+Wf_cruise5+Wf_land3+Wf_h6)+Wf_reserve 

  
  
  

elseif miss==3 

%% Offshore oil  

%Kalkış 

Wh=W_gross; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh*9.81;  

tk=5/60; 

alt=1 

Pi_hover=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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; 

  

%Tırmanma 

W_climb=Wh-Wf_h; 

T=W_climb*9.81; 

tc1=5/60; 

alt=20 

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

Vc=400/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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)); 

P0_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*tc1; 

  

Menzclimb1=tc1*Vbec*3.6;  %km 

  

%Düz uçuş 

W_cruise=W_climb-Wf_climb; 

T=W_cruise*9.81; 

alt=20 

tcru1=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); 

P0_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+P0_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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P0_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*tcru1; 

  

%Alçalma 

W_land1=W_cruise-Wf_cruise; 

T=W_land1*9.81; 

alt=20 

tland1=5/60; 

Vbec=sqrt(T/(2*rho(alt)*A))*(4*k*A/(3*f))^0.25; 

Drag_land1=rho(alt)*0.5*(Vbec^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_land1 =k*T^2/(2*rho(alt)*A*Vbec); 

P0_land1 =rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0*(1+K*(Vbec/V_tip)^2)*0.125; 

Pp_land1=Drag_land1*Vbec; 

P_land1  =Pi_land1+P0_land1+Pp_land1; 

  

TtailL1=P_land1/(omega*(R+Rt)); 

Pi_Ltail=(k*TtailL1^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_Ltail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_Ltail=Pi_Ltail+P0_Ltail; 

  

P_fLand1=P_land1+P_Ltail  %Adding Tail rotor 

percentfL=100*(P_Ltail)/P_fLand1 

  

Wf_land1 = sfc*Ploss*P_fLand1*tland1; 

menzilland1=Vbec*tland1*3.6; 

%İniş & %kalkış & yerde çalıştırma 

Wh2=W_land1-Wf_land1; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh2*9.81;  

tk2=15/60; 

alt=1 

Pi_hover2=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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; 

  

%Tırmanma 

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 hızı 

Vc=400/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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)); 

P0_ctail=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ctail2=Pi_ctail+P0_ctail; 

  

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;  %km 
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%Düz uçuş 

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); 

P0_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*Ttailf2^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_ftail2=Ploss*((rho(alt)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0)/8);  

P_ftail2=Pi_ftail+P0_ftail2; 

  

P_f2=P_forward2+P_ftail2  %Adding Tail rotor 

percentf=100*(P_ftail2)/P_f2 

  

Wf_cruise2=sfc*P_f2*tcru2; 

  

%Alçalma 

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)); 

P0_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; 

%İniş 

Wh3=W_land2-Wf_land2; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh3*9.81;  

tk3=5/60; 

alt=5 

Pi_hover3=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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 Yakıt(+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*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); 

P0_res=Ploss*0.125*Sd*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+P0_res+Pp_res; 

  

Ttailres5=P_resm/(omega*(R+Rt)); 

Pi_tailres=Ploss*(k*Ttailres5^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

  

Wf=1.1*(Wf_h+Wf_climb+Wf_cruise+Wf_land1+Wf_h2+Wf_climb2+Wf_cruise2+Wf_land2+Wf_h3)+Wf_reserve 

  
  
  

elseif miss==4 

%% Military transport 

%Kalkış 

Wh=W_gross; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh*9.81;  

tk=5/60; 

alt=1 

Pi_hover=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_hover=((rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0)/8); 

P_hover=Pi_hover+P0_hover; 

  

Ttail=P_hover/(omega*(R+Rt)); 

Pi_htail=(k*Ttail^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

  

%Tırmanma 

W_climb=Wh-Wf_h; 

T=W_climb*9.81; 

tc1=10/60; 

alt=20 

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

Vc=200/60; %Tırmanılacak yüksekli ile tırmanış süresi oranı 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); 

P0_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)); 

Pi_ctail=(k*TtailC^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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*tc1; 

  

Menzclimb1=tc1*Vbec*3.6;  %km 

  

%Düz uçuş 

W_cruise=W_climb-Wf_climb; 

T=W_cruise*9.81; 

alt=20 

tcru1=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); 

P0_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+P0_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)); 

P0_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*tcru1; 

  

%İniş & %kalkış & yerde çalıştırma 

Wh2=W_cruise-Wf_cruise; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 

T=Wh2*9.81;  

tk2=5/60; 

alt=20 

Pi_hover2=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_htail2=((rho(alt)*At*(VtipT)^3*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; 

  

%Düz uçuş 

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); 

P0_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*Ttailf2^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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_f2 

  

Wf_cruise2=sfc*P_f2*tcru2; 

  

%Alçalma 

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_land1=rho(alt)*0.5*(Vbec^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_land1 =k*T^2/(2*rho(alt)*A*Vbec); 

P0_land1 =rho(alt)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0*(1+K*(Vbec/V_tip)^2)*0.125; 

Pp_land1=Drag_land1*Vbec; 

P_land1  =Pi_land1+P0_land1+Pp_land1; 

  

TtailL2=P_forward2/(omega*(R+Rt)); 

Pi_Ltail=(k*TtailL2^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

menzilland1=Vbec*tland2*3.6; 

%İniş 

Wh3=W_land2-Wf_land2; %Bu bölümde kullanılacak ağırlığı hesapla 



96 
 

T=Wh3*9.81;  

tk3=5/60; 

alt=1 

Pi_hover3=(k*T^1.5/sqrt(2*rho(alt)*A)); 

P0_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)); 

P0_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 Yakıt(+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); 

P0_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; 

  

Ttailres5=P_resm/(omega*(R+Rt)); 

Pi_tailres=Ploss*(k*Ttailres5^1.5/sqrt(2*rho(alt)*At)); 

P0_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; 

  

Wf=1.1*(Wf_h+Wf_climb+Wf_cruise+Wf_h2+Wf_cruise2+Wf_land2+Wf_h3)+Wf_reserve 

  

%{ 

elseif miss==5 

%% Civil transport 

%Kalkış 

  

%Tırmanma 

  

%Düz Uçuş 

  

%Dolanma 

  

%Askı 

  

%Düz Uçuş 

  

%Alçalma 

  

%İniş 

  

%Rezerv Yakıt(+30dk) 

%} 

end  

  
   

%%Group Weight 

%%Characteristic of Helicopter 

  

W_gross_lb = (W_gross)*2.2046 ;%Design Gross Weight Ib ye Ã§evrildi 

g = 32.174;%YerÃ§ekimi ft/s^2 

  

%Main Rotor 

Rm = (R)*3.28 ;%Radius ft'e Ã§evrildi 

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 // aÄŸÄ±rlÄ±k merkezinden uzaklÄ±k 
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% Tail Rotor 

  

RT = (Rt)*3.28;% Radius tail rotor  

  

bt = 2 ;%Number of blades 

  

%Horizontal Stabilizer ** alihan yapÄ±yor  

Ah = 0.0021*(W_gross_lb)^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 = Wf*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 deÄŸiÅŸÃ§ek omega*R diye 

 Wbm = 0.45359237*[0.026*((Nb)^(.66))*cm*(Rm^(1.3))*((ohmR)^(.67))]; 

 %Main rotor hub and hinge // Ana Rotor GÃ¶bek ve MenteÅŸeler (IBC sistem 

 %aÄŸÄ±rlÄ±ÄŸÄ± konabilir) // ohmR deÄŸiÅŸÃ§ek 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))]; 

  

 %stabilizer(horizontal) x// Yatay Dengeleyici 

 h_stabilizer = 0.45359237*[0.72*(Ah^1.2)*(ARh^0.32)]; 

  

 %stabilizer(vertical)  // DÃ¼ÅŸey Dengeleyeici 

 v_stabilizer = 0.45359237*[1.05*(Av^0.94)*(ARv^0.53)*((nogb)^0.71)]; 

  

 %Tail rotor // Kuyruk Rotoru 

 Tailrotor = 1.4*(RT^0.09)*((thp/ohmM)^0.9); 

  

 %Prop // Ä°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)^0.09)*((thp/(ohmM*3.28))^0.9)]; 

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

  
  

 %Body(Fuselage) // GÃ¶vde  

 BodyF= 0.45359237*[6.9*((W_gross_lb/1000)^0.49)*(Lf^.61)*(Swetf^0.25)]; 

  

 %Landing Gear // Ä°niÅŸ TakÄ±mÄ± 

 Gear = 0.45359237*[40*((W_gross_lb/1000)^0.67)*((nowh)^.54)] ; %Skid için ne yapalım 

  
  

 %Nacelles // Motor BeÅŸiÄŸi 

 Nacelles = 0.45359237*[0.041*((Weng*2.2)^1.1)*((noeng)^.24) + 0.33*((Swetn)^1.3)]; 

  

 % propulsion subsystem // Ä°tki Alt Sistemi   ** ihtilaf 
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 Props = 0.45359237*[2*((Weng*2.2)^0.59)*((noeng)^0.79)] ; 

  

 % fuel system // YakÄ±t Sistemi 

 Fuel_System = 0.45359237*[0.43*((cigl)^.77)*((not)^0.59)]; 

  

 %drivesystem // Aktarma Sistemi // eksik bilgi var  

 Drivesystem = 

0.45359237*13.6*((thp)^.82)*((rpmeng/1000)^0.037)*((0.08)*(ohmM/ohmT))^0.068*(2^0.066)/((omega

)^0.64); % eksik bilgi ihitlaf 

  

 %cockpit_Control // Kokpit Kontrolleri 

 Cockpit = 0.45359237*[11.5 * ((W_gross_lb/1000)^.40)]; 

  

 %systemcontrol // Kontrol Sistemi // Hasan Ä°baÃ§oÄŸlu Baz AlÄ±ndÄ± // omega 

 %deÄŸiÅŸÃ§ek 

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

  

 %auxpower // YardÄ±mcÄ± GÃ¼Ã§ Ãœnitesi 

 %aux = 0.45359237*[150] %%Bu belki eklenmez 

  

 %instruments // Ekipmanlar 

 Instruments = 0.45359237*[3.5*((W_gross_lb/1000)^1.3)]; 

  

 %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_lb/1000)^0.40)]; 

  

 %avionics // Aviyonikler  

 Avionics = 0.45359237*[50]; % or 50 or 400 

  

 %furnishing // DÃ¶ÅŸeme  

 Fe=0.45359237*[6*((W_gross_lb/1000)^1.3)]; 

  

%aircond // Ä°klimlendirme ve Buzlanmaya KarÅŸÄ± Sistem // ihtilaf  

Acai = 0.45359237*[8*(W_gross_lb/1000)] ; 

  

%manufacturing_Variation // Ä°malat Varyasyonu 

mv = 0.45359237*[4*(W_gross_lb/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  ;                                                                             

% MÃ¼rettabat 

Wplt = 2*90; 

  

% TaÅŸÄ±nacak aÄŸÄ±rlÄ±k  

Wload = 16*130 ;  

  

%YakÄ±t  

Wfuel = Wf; 

  

%Total AÄŸÄ±rlÄ±k 

Wtotal = Wbos + Wplt + Wload + Wfuel; 

  

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

%} 

%end 

  

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

  

% Wtotal artık 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 
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if airfoil == 1 % NACA23012 

  

Stall_angle_orta = 18;    

Cla_orta = 0.1101; 

Cd2_orta = 1.1891e-4; 

Cd1_orta = 9.9652e-5; 

Cd0_orta = 5.0304e-4; 

alfa0_orta = 1.205; 

Drag_divergence = 0.75; % at 2 angle 

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

elseif airfoil == 2 %Sc1094r8  

Stall_angle_orta = 19; 

Cla_orta =  0.1119; 

Cd2_orta =  7.7415e-5; 

Cd1_orta = -1.9569e-4; 

Cd0_orta = 0.0049; 

alfa0_orta = 1.63; 

Drag_divergence = 0.78; %  

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

elseif airfoil == 3 %Sc2110  

Stall_angle_orta = 18; 

Cla_orta =  0.1144; 

Cd2_orta =  2.0046e-4; 

Cd1_orta = -8.6619e-4; 

Cd0_orta = -0.0019; 

alfa0_orta = 1.1; 

Drag_divergence = 0.73 ; % Aslında daha yüksek ama burda artmaya başlıyor. 

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

elseif airfoil == 4 % vr7 

Stall_angle_orta = 17; 

Cla_orta =  0.1052; 

Cd2_orta =  1.4238e-4; 

Cd1_orta =  1.5560e-4; 

Cd0_orta =  4.9649e-4 ; 

alfa0_orta = 2.7; 

Drag_divergence = 0.74;  

r_d = ((((1.4 * 287 *295.15)^0.5)*Drag_divergence - 83.3333)/V_tip); 

  

end 

  
  

if tip_airfoil == 1 % NACARC5-10 

  

Stall_angle_tip = 18; 

Cla_tip =  0.1101; 

Cd2_tip =  8.9919e-5; 

Cd1_tip =  -1.7381e-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; 

Cd1_tip =  -2.9343e-4; 

Cd0_tip =  0.0041 ; 

alfa0_tip = 0.78; 

  
  

elseif tip_airfoil == 3 % VR 15 

  

Stall_angle_tip = 18; 

Cla_tip =  0.1112; 

Cd2_tip =  7.7613e-05; 

Cd1_tip =  -1.6539e-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; %Number of blade elements 

r_span=(1-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(1 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 = Cd0_orta; 

        Cd1 = Cd1_orta; 

        Cd2 = Cd2_orta; 

    else    % naca RC(5)-10 

        Cla = rad2deg(Cla_tip); 

        alfa0 = alfa0_tip; 

        Cd0 = Cd0_tip; 

        Cd1 = Cd1_tip; 

        Cd2 = Cd2_tip; 

    end 

    alfa(i)=alfa0; 

      

    %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(Aoa is 

smaller towards the tip 

        theta(i)=theta_tip+twist_ratio*(1-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+1); 

        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 DEĞİŞMİYOR 

    end 

     

    %induced inflow calculations 

    induced_inflow_ratio(i) = 

(Sdd(i)*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)+alfa0))*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); %Effective angle of attack 

    Cl(i) = Cla*(eff_AoA(i)+deg2rad(alfa0)); %Sectional lift coefficient  

    Cd(i)=Cd0+Cd1*rad2deg(eff_AoA(i))+Cd2*rad2deg(eff_AoA(i))^2; %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; %Thrust coefficient of a section 

    dT(i)=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; %summation 

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(i)=dCp(i)*rho(1)*A*(V_tip)^3; 

     

    Ct = dCt(i)+Ct;  

    T=dT(i)+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 

  

        %%% Result 

  

Ptot = 2*P; %Total power value NEDEN 2 İLE ÇARPIYORUZ ?? 

sigma=rho(1)/1.225; %Yoğunlukların oranı 

Pmsl = Ptot/(sigma*1000); % BURADAKİ DEĞER MOTORU İFADE ETMİYOR O ZAMAN ?? 

Ihp = Pmsl/0.745; 

Cpideal=Ct^(1.5)/sqrt(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;  %Yoğunlukların oranı 

Pmsl_value = Pmsl; 

Ihp_value = Ihp; 

theta_g_value = theta_g; %Geometric angle of attack that gives required Ct value for selected 

blade planform conditions 
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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 

  

%%  

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 EDİLEN DEĞERLER 

\nMaximum FM değeri = %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 Sc1094r8'); 

elseif airfoil_selection == 3 

    fprintf('\nOptimum airfoil is Sc2110'); 

elseif airfoil_selection == 4 

    fprintf('\nOptimum airfoil is vr7'); 

end 

  

if tip_airfoil_selection == 1 

    fprintf('\nOptimum airfoil is NACARC5-10'); 

elseif tip_airfoil_selection == 2 

    fprintf('\nOptimum airfoil is Vr14'); 

elseif tip_airfoil_selection == 3 

    fprintf('\nOptimum airfoil is Vr15'); 

end 

  

fprintf('\nHigh lift airfoil is ending at %d ',rd_value); 

  

% max_FM 

% twist_ratio_value 

% taper_ratio_value 

% Ct_value 

% Cp_value 

% Thrust_obtained_from_BEMT 

% Ptot_value 

% sigma_value 

% Pmsl_value 

% Ihp_value 

% theta_g_value 

% Wson_BEMT 

  

%% MALİYET 

  

%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 ??? 

ro_slug=0.002378;%slug per cubic fot at sea level 

F_i=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)^0.4638*(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 marjÄ± 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).^0.57);%variable OP per flight hour 

TOC=(Fixed_OP+Variable_OP)/1.493249785;%total operating cost range [$] per flight hour 

%% 

%***********Excel e yazdÄ±rma kÄ±smÄ±**********************% 

%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','B1'); 

%xlswrite(filename,Cost,'Cost','B2'); 

  
  
  
  

%% Maximum Performans İsterleri 

Ploss_percentage = 0.87; 

% HOVER CEILING (Altitude değişimine göre de yap) 

n=0; 

%DEĞİŞKENLERDE PMAİN SEALEVEL ENGINE VAR 

Thrust = W_gross*9.81; 

Cd0_airfoil = 0.0141; 

for i=1:100 

     

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

  

%%% HELİKOPTERİN GÜÇ İSTERİ      

Pi_h(i) = (k*Thrust^1.5/sqrt(2*rho(i)*A)); 

P0_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)); 

P0_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 güç GÜÇ ÇIKTISI 

Pmotorh(i)=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 

  

% figure(1) 

% hold  on 

% grid on 

% plot(h,P_h/1000) 

% plot(h,Pmotorh/1000) 

% hold off 

  
  

% AZAMİ MENZİL  ??? Raporda 1085 km ama burda 1883 km elde ediyorum nerde 

% hata var ?? 

  

Vber=sqrt(Thrust/(2*rho(10)*A))*(4*k*A/f)^0.25; %best range hızı 

Drag_time=rho(10)*0.5*(Vber^2)*f; 

K=4.65; 

  

Pi_menz=k*Thrust^2/(2*rho(10)*A*Vber); 

P0_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)); 

P0_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 

  
  

% AZAMİ HAVADA KALIŞ 

  

Vbet=sqrt(Thrust/(2*rho(10)*A))*(4*k*A/(3*f))^0.25; %best endurance hızı 

Drag_time=rho(10)*0.5*(Vbet^2)*f; 

  
  

Pi_time=k*Thrust^2/(2*rho(10)*A*Vbet); 

P0_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^1.5/sqrt(2*rho(10)*At)); 

P0_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 

  
  

% AZAMİ İLERİ UÇUŞ HIZI 

  

Pout = Pmsl_engine*1000*Ploss_percentage; % / PLOSS OLMASI LAZIM DEĞİL Mİ 

  

for i=1:22 

    %%%Buradaki f değerini biz cfd den bulduk onu yazalım 

   

    %%Tuğrul f code 

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

  

% f=2.5*(W_gross*2.2/1000)^(2/3); %ft^2 

% f=f*0.0929;%ft^2 to m^2 

% f = 0.6185; 

Drag(i)=0.5*rho(20)*(V_cruise(i)^2)*f; 

  

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 

P0_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));  % öndeki profil ve indüklenmiş sürükleme değerileri her 

  
  

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

Pi_ftail(i)=(k*Ttailf(i)^1.5/sqrt(2*rho(20)*At)); 

P0_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 güç çıktısı 

  

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_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,Pi_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,P0_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,P_ftail/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,P_f/1000) 

%    plot(V_cruise*3.6,Pmotorff/1000) 

%  

% hold off 

% legend('Pp','Pi','P0','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(1)*(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(i)=i*100; 

%%%helikopter güç isteri        

Pi_hs(i) = (k*Thrust^2/(2*rho(i)*A*Vbet));   

P0_hs(i) = ((rho(i)*A*(V_tip)^3*Sd*Cd0_airfoil)/8);  

Pp_hs(i) = (rho(i)*0.5*((sqrt(Thrust/(2*rho(i)*A))*(4*k*A/(3*f))^0.25)^2)*f) * 

sqrt(Thrust/(2*rho(i)*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(i)^1.5/sqrt(2*rho(i)*At)); 

P0_hstail(i) = ((rho(i)*At*(VtipT)^3*Sdt*Cd0_airfoil)/8);  

P_hstail(i) = Pi_hstail(i)+P0_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 güç çıktısı 

  

% figure(3) 

% hold  on 

% grid on 

% plot(he,P_hs/1000) 

% plot(he,Pmotorhs/1000) 

% hold off 

  

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(1)*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 

  
  
  
  

%%% Hüseyin URAL 29/05/2022 Teknofest 2022 yarışması için yazılan genel 

%%% tasarım koduna eklenecek olan Trim ve ileri uçuş hesaplamalarını içeren 

%%% koddur. 

%%% Koda kaynaklık eden döküman Inderjit Chopra nın Helicopter Dynamics 

%%% adlı ders notlarıdır. 

%%% Hesaplar full helicopter trim konusu altındaki formülasyonlar 

%%% kullanılarak yapılmıştır. Syf.69. 

  

%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 Yaklaşık 

lt = 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 önemsiz. ama anlamı 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*f*nu^3/(A*CT); 

lamda_tpp_old = 0; 

  
  

for i=1:9 

%while abs((lamda_tpp-lamda_tpp_old)/lamda_tpp)>0.01 

%i=i+1; 

  

lamda_tpp_old=lamda_tpp; 

  

% Calculate beta_1c (1.88) 

beta_1c = -(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_1c*(((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_1s*(((vv^2-1)/gamma)/(2*h*CT/(Cla*Sd)))-Mxf/(h*W_gross); 

%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_1s/gamma)/(1-nu^2+2.25*nu^4); 

  

% Calculate theta_1s (1.97) 

theta_1s=-beta_1c+(1/(1+1.5*nu^2))*(-8*nu*(theta_0+0.75*theta_tw-

0.75*lamda_tpp_old)/3+8*(vv^2-1)*beta_1s/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_1s+beta_1c)/6-

lamda_tpp_old/6)+... 

    +wb0^2*BetaP/(omega^2*vv^2); 

  

% Calculate theta_1c (1.96) 

theta_1c = beta_1s+((1/(1+0.5*nu^2))*((8*(vv^2-1)*beta_1c)/gamma+(4*nu*beta_0/3))); 

  

% Update lamda_tpp (1.94 last part) 

lamda_tpp = kf*CT/(2*sqrt(nu^2+lamda_tpp_old^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; 

Q = CQ*rhoo*A*(omega*R)^2*R; 

YF = Q/lt; 

  

% Calculate CH_tpp (1.62) 
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CH_tpp = -0.5*Sd*Cla*(theta_0*0.5*nu*lamda_tpp+0.25*theta_tw*nu*lamda_tpp+theta_1c*(-beta_0/6-

nu*beta_1s/8)+... 

    +0.25*theta_1s*lamda_tpp+0.25*lamda_tpp*beta_1c+beta_0*beta_1s/6+0.25*nu*beta_0^2)+... 

    -0.25*Sd*Cd0_airfoil*nu; 

  

% Calculate CY_tpp (1.64) 

CY_tpp = 0.5*Sd*Cla*(-0.75*theta_0*nu*beta_0-theta_tw*0.5*nu*beta_0-theta_1c*0.25*lamda_tpp-

theta_1s*beta_0/6+... 

    +0.25*lamda_tpp*beta_1s+1.5*nu*lamda_tpp*beta_0-beta_0*beta_1c/6); 

  

%Calculatin CT to chek 

%CW=W_gross/(rho*3.14*R^2*(Omega*R)^2); 

%CT=0.5*Sd*Cla*(theta_0*(1+1.5*nu^2)/3+0.25*theta_tw*(1+nu^2)-0.5*nu*theta_1s-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 açısı 

%CYf=CP*R*(omega*R)^2*A/(Lt*At*(omegat*Rt)^2); 

%Theta_tr75=6*CYf/(Sdt*Clat)+1.5*kh*sqrt(CYf/2); 

  
  

% %% Rotor diskiş boyunca efektif açı değişimi 

% Ns=20; 

% Npsi=20; 

% rootcut=0.2; 

% dr = R*(1-rootcut)/Ns; 

% dpsi = (2*pi)/Npsi; 

% lamda=lamda_tpp-nu*beta_1c; 

% 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) = (j-1)*(2*pi/Npsi); 

%   %Airfoil Parameters 

%     if  r(i) < rd_value % Optimum airfoil 

%         Cla = rad2deg(0.11177); 

%         alfa00=1.21; 

%         Cd0=0*0059; 

%         Cd1=-(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 

%      

% alfa0(i)=alfa00; 

% beta(j)= beta_0 + beta_1c*cos(psi(j))+beta_1s*sin(psi(j)); 

% beta_der(j) = -beta_1c*sin(psi(j))+beta_1s*cos(psi(j)); 

% theta(i,j) = theta_0-alfa0(i)+ theta_tw*r(i) +(theta_1c)*cos(psi(j) + 

(theta_1s)*sin(psi(j)));  

% 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))); 

% fi(i,j) = Up(i,j)/Ut(i,j); 

% alpha_eff(i,j) = theta(j) - fi(i,j); 

% U(i,j) = sqrt(Up(i,j)^2+Ut(i,j)^2); 

%  

%         

% Cl(i,j) = Cla * alpha_eff(i,j); 

% Cd(i,j) = Cd0 + Cd1*alpha_eff(i,j) + Cd2*alpha_eff(i,j)^2; 

%  

% dL(i,j) = 0.5*rhoo*U(i,j)^2*c*Cl(i,j)*dr*dpsi; 

% dD(i,j) = 0.5*rhoo*U(i,j)^2*c*Cd(i,j)*dr*dpsi; 

%  

% dFz(i,j) = dL(i,j)*cos(fi(i,j))-dD(i,j)*sin(fi(i,j)); 

% dFx(i,j) = dL(i,j)*sin(fi(i,j))+dD(i,j)*cos(fi(i,j)); 
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%  

% dT(i,j)=Nb*dFz(i,j); 

% dQ(i,j)=Nb*dFx(i,j)*(r(i)*R); 

% dP(i,j)=omega*dQ(i,j); 

%  

% end 

% end 

%  

% %Results 

% alpha_eff = rad2deg(alpha_eff); 

  
  
  
  

%% CALCULATING OBJECTIVE FUNCTION 

  

n1 = 0.2; % MAX MENZİL 

n2 = 0.2667; % MAX UÇUŞ SÜRESİ 

n3 = 0.3333; % MAX İLERİ UÇUŞ HIZI 

n4 = 0.1333; % ASKI TAVANI 

n5 = 0.0667; % SERVİS TAVANI 

  
  

p1 =  Amenzil/1000; 

p2 =  timefly; 

p3 =  Vmaxff; 

p4 = HoverAlt; 

p5 = ServisTavani; 

  

p1_ref = 1083 ; % Max menzil (km) 

p2_ref = 345 ; % Max uçuş süresi (dk)  

p3_ref = 305.58; % Max ileri uçuş hızı (km/h) 

p4_ref = 1656 ; % Askı Tavanı(HOGE) (m) 

p5_ref = 4572 ; % Servis Tavanı (m) 

  

MTOW = Wtotal_from_weight_iteration;  %  

MTOW_ref = 7800 ; % MTOW of H175 

  

Maliyet = base_p; 

  

Maliyet_ref = 17000000/0.676768732 ; % 17 milyon dolar  BUNUN YUKARDAKİ GİBİ OLMASI LAZIM !! 

  

y1 = 0.4783; % performans 

y2 = 0.2391; % ağırlık 

y3 = 0.2826; % maliyet 

  

Objective_function = t* (+y1*(n1*(p1/p1_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)) % Amaç 

fonksiyonun maksimum olmasını istiyoruz !!! 

  
  

%% Writing to excell 

  
  

if      miss == 1 

         

        Menzil =          [0          Menzclimb1  menzilland1  Menzclimb2    menzilcruise1  

menzilland2 menzilcruise2 Menzclimb3 menzilcruise3 menzilland3 menzilcruise4   menzilland4  0     

menzilres] 

menzilfire=sum(Menzil); 

    Time=            [tk         tc1         tland1       tc2          tcru1      tland2    

tcru2        tc3         tcru3        tland3      tcru4         tland4      tk2          tres]        

  

timefire=60*sum(Time) 

%         filename  =       'RF Calculations for fire missionV3 2022.xls' 

%         Mis_mass  =       [Wh        W_climb    W_land1      W_climb2     W_cruise1   

W_land2    W_cruise2     W_climb3    W_cruise3    W_land3     W_cruise4     W_land4     Wh2          

W_res] 

%         Rfweight  =       [Wf_h      Wf_climb   Wf_land1     Wf_climb2    Wf_cruise1  

Wf_land2  Wf_cruise2    Wf_climb3   Wf_cruise3   Wf_land3    Wf_cruise4    Wf_land4     Wf_h2        

Wf_reserve]      

%         Ind_power = 0.001*[Pi_hover   Pi_climb   Pi_land1     Pi_climb2    Pi_forward1 

Pi_land2   Pi_forward2   Pi_climb3   Pi_forward3  Pi_land3    Pi_forward4   Pi_land4    

Pi_hover2    Pi_res] 

%         Prof_power= 0.001*[P0_hover   P0_climb   P0_land1     P0_climb2    P0_forward1 

P0_land2   P0_forward2   P0_climb3   P0_forward3  P0_land3    P0_forward4   P0_land4    

P0_hover2    P0_res]   
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%         Paras_power=0.001*[0          Pp_climb   Pp_land1     Pp_climb2   Pp_forward1  

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 0 0 0]  [0  0 

0  0]  [0 0 0 0]  Pc_climb3   [0 0  0 0] [0 0 0 0]  0             0           0            0 ] 

%         Tail_power =0.001*[P_htail    P_ctail    P_Ltail      P_ctail2     P_ftail     

P_Ltai2    P_ftail2      P_ctail3    P_ftail3     P_Ltai3     P_ftail4      P_Ltai4     

P_htail2     P_tailres] 

%         Total_power=0.001*[P_h        P_c        P_fLand1     P_c2         P_f1        

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          Menzclimb1  menzilland1  Menzclimb2    menzilcruise1  

menzilland2 menzilcruise2 Menzclimb3 menzilcruise3 menzilland3 menzilcruise4   menzilland4  0     

menzilres] 

%         Time=             [tk         tc1         tland1       tc2          tcru1      

tland2    tcru2        tc3         tcru3        tland3      tcru4         tland4      tk2          

tres]        

%         %Hiz=          3.6*[0          Vbec       0            Vbec'         V_cruise'    [0 

0 0 0 0]' V_cruise'      Vbec'        V_cruise'    [0 0 0 0 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 Ağırlık';'Toplam Yakıt';'Görev Yakıtı';'Toplam Menzil';'Toplam 

Havada Kalma Süresi'} 

%         xlswrite('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF_sumString,1,'A2'); 

%         RF_Missions={'Fire', 'SAR', 'Offshore Oil','Military Transport'}; 

%         xlswrite('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF_Missions,1,'B1'); 

         
  

elseif  miss == 2 

            Menzil =          [0          Menzclimb1  25           menzilloit   menzilland1 0        

menzilcruise2 0          menzilcruise3 0           Menzclimb2    15            menzilland2    

0           Menzclimb3    20            menzilland3          0   menzreserve] 

menzilSAR=sum(Menzil); 

         Time=             [tk         tc         tcru1        tloiter      tland1      tk2        

tcru2        tk3         tcru3         tk4         tc2          tcru4          tland2       

tk5         tc3          tcru5          tland3      tk6         tres] 

timesar=60*sum(Time) 

%         filename  =       'RF Calculations for SAR missionV3 2022.xls' 

%         Mis_mass  =       [Wh         W_climb    W_cruise     W_loiter     W_land1     Wh2        

W_cruise2    Wh3         W_cruise3     Wh4         W_climb2     W_cruise4      W_land2      

Wh5         W_climb3     W_cruise5      W_land3     W_h6        W_reserve] 

%         Rfweight  =       [Wf_h       Wf_climb   Wf_cruise    Wf_loiter    Wf_land1    Wf_h2      

Wf_cruise2   Wf_h3       Wf_cruise3    Wf_h4       Wf_climb2    Wf_cruise4     Wf_land2     

Wf_h5       Wf_climb3    Wf_cruise5     Wf_land3    Wf_h6       Wf_reserve] 

%         Ind_power = 0.001*[Pi_hover   Pi_climb   Pi_forward   Pi_forward   Pi_land1    

Pi_hover2  Pi_forward2  Pi_hover3   Pi_forward3   Pi_hover4   Pi_climb2    Pi_forward4    

Pi_land2     Pi_hover5   Pi_climb3    Pi_forward5    Pi_land3    Pi_hover6   Pi_res] 

%         Prof_power= 0.001*[P0_hover   P0_climb   P0_forward   P0_forward   P0_land1    

P0_hover2  P0_forward2  P0_hover3   P0_forward3   P0_hover4   P0_climb2    P0_forward4    

P0_land2     P0_hover5   P0_climb3    P0_forward5    P0_land3    P0_hover6   P0_res] 

%         Paras_power=0.001*[0          Pp_climb   Pp_forward   Pp_forward   0           0          

Pp_forward2  0           Pp_forward3   0           Pp_climb2    Pp_forward4    0            0           

Pp_climb3    Pp_forward5    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_htail2   P_ftail2     P_htail3    P_ftail3      P_htail4    P_ctail2     P_ftail4       

P_Ltail2     P_htail5    P_ctail3     P_ftail5       P_Ltail3    P_htail6    P_tailres] 

%         Total_power=0.001*[P_h        P_c        P_f          P_f          P_fLand1    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_h6        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          Menzclimb1  25           menzilloit   menzilland1 0        

menzilcruise2 0          menzilcruise3 0           Menzclimb2    15            menzilland2    

0           Menzclimb3    20            menzilland3          0   menzreserve] 
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%         Time=             [tk         tc         tcru1        tloiter      tland1      tk2        

tcru2        tk3         tcru3         tk4         tc2          tcru4          tland2       

tk5         tc3          tcru5          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;

Time]        

%         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'); 

  

elseif miss == 3 

        Menzil =          [0          Menzclimb1  200        menzilland1  0          

Menzclimb2    200         menzilland2  0           menzreserve]; 

menziloffshore=sum(Menzil); 

       Time=             [tk         tc1         tcru1        tland1      tk2        tc2           

tcru2         tland2     tk3         tres]; 

  

timeoffshore=60*sum(Time) 

  

%         filename  =       'RF Calculations for Offshore Oil MissionV3 2022.xls'; 

%         Mis_mass  =       [Wh         W_climb    W_cruise     W_land1     Wh2        

W_climb2     W_cruise2     W_land2    Wh3         W_reserve]; 

%         Rfweight  =       [Wf_h       Wf_climb   Wf_cruise    Wf_land1    Wf_h2      

Wf_climb2    Wf_cruise2    Wf_land2   Wf_h3       Wf_reserve]; 

%         Ind_power = 0.001*[Pi_hover   Pi_climb   Pi_forward   Pi_land1    Pi_hover2  

Pi_climb2    Pi_forward2   Pi_land1   Pi_hover3   Pi_forward2]; 

%         Prof_power= 0.001*[P0_hover   P0_climb   P0_forward   P0_land1    P0_hover2  

P0_climb2    P0_forward2   P0_land1   P0_hover3   P0_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_fLand1    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          Menzclimb1  200        menzilland1  0          

Menzclimb2    200         menzilland2  0           menzreserve]; 

%         Time=             [tk         tc1         tcru1        tland1      tk2        tc2           

tcru2         tland2     tk3         tres]; 

%         %Hiz=          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]        

%         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,'D2'); 

%        

  

elseif  miss == 4  %%%Excele yazdırma military transport için 

            Menzil =          [0          Menzclimb1    450                0                

450         menzilland1           0             menzreserve] 

   menzilmilitary=sum(Menzil); 

      Time=          [tk         tc1          tcru1             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  =       [Wf_h       Wf_climb    Wf_cruise        Wf_h2              

Wf_cruise2     Wf_land2        Wf_h3         Wf_reserve] 

%         Ind_power = 0.001*[Pi_hover   Pi_climb    Pi_forward       Pi_hover2          

Pi_forward2    Pi_land1        Pi_hover3    Pi_res] 

%         Prof_power= 0.001*[P0_hover   P0_climb    P0_forward       P0_hover2          

P0_forward2    P0_land1        P0_hover3    P0_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_htail2           

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          Menzclimb1    450                0                450         

menzilland1           0             menzreserve] 

%         Time=          [tk         tc1          tcru1             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'); 

%        RF_sum=[W_gross;Wf;sum(Rfweight);sum(Menzil);sum(Time)*60] 

%         xlswrite('Mission Profile ResultsV2 2022.xls',RF_sum,1,'E2'); 

         
         
         

end 

%} 

%         Group_Weight1=[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 

W_fraction] 

%         xlswrite('Mission Profile ResultsV4 2022.xls',Group_Weight1,'GroupWeight','A2'); 

%         xlswrite('Mission Profile ResultsV4 2022.xls',Group_Weight2,'GroupWeight','A4'); 

       

        %MainRotor=[R 0.2  DL  Vtip  Rpm   Nb  -8 1 c] 

        %TailRotor=[Rt 0.2 DLt Vtip RPMT Nbtr 0 1 ctr] 

        %xlswrite('Mission Profile ResultsV3 2022.xls',MainRotor,'Ana ve Kuyruk 

boyutlandırma','A2'); 

        %xlswrite('Mission Profile ResultsV3 2022.xls',TailRotor,'Ana ve Kuyruk 

boyutlandırma','A7'); 

  

end    

%  

% W_gross 

% Wf 

% Wg_mission=Wf-Wf_reserve 

% Amenzil 

% timefly 

  
  

figure(1) 

hold on 

plot(r,dT) 

grid on 

xlabel('Pal boyotsuz uzunluk (r)') 

ylabel('İtki Dağılımı') 

%legend('Pala Koniklik Açısı - \beta_0','Pala Yanlamasına Çırpınma Açısı - \beta_1s','Pala 

Boylamasına Çırpınma Açısı - \beta_1c','Location','northwest'); 

title('Pal İtki Dağılımı'); 

hold off 

print(gcf,'Pal İtki Dağılımı.png','-dpng','-r300'); 

  
  

figure(2) 

hold on 

plot(r,dP) 

grid on 

xlabel('Pal boyotsuz uzunluk (r)') 

ylabel('Güç Dağılımı') 

%legend('Pala Koniklik Açısı - \beta_0','Pala Yanlamasına Çırpınma Açısı - \beta_1s','Pala 

Boylamasına Çırpınma Açısı - \beta_1c','Location','northwest'); 

title('Pal Güç Dağılımı'); 

hold off 

print(gcf,'Pal Güç Dağılımı.png','-dpng','-r300'); 

  
  
  
  
  

figure(3) 

hold on 

plot(r,induced_inflow_ratio) 

grid on 

xlabel('Pal boyotsuz uzunluk (r)') 



112 
 

ylabel('İçe Akış Oranı Dağılımı') 

%legend('Pala Koniklik Açısı - \beta_0','Pala Yanlamasına Çırpınma Açısı - \beta_1s','Pala 

Boylamasına Çırpınma Açısı - \beta_1c','Location','northwest'); 

title('Pal İçe Akış Oranı Dağılımı'); 

hold off 

print(gcf,'Pal İçe Akış Oranı Dağılımı.png','-dpng','-r300'); 

  
  
 

 


