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1 
 

1. GİRİŞ 

Bu çalışma kapsamında hafif sınıf bir helikopterin ön tasarımı gerçekleştirilmiştir. Helikopter 

tasarımına başlamadan önce Asya Pasifik bölgesinin özellikleri detaylı bir şekilde analiz edilmiştir. 

Bu bölgedeki sivil helikopter pazarına bakıldığında üreticilere en çok fırsat sunacak pazarın Çin 

pazarı olduğu görülmüştür. Çin pazarının ihtiyaçları incelendiğinde ambulans helikopterleri arzı öne 

çıkmaktadır. Bu bulgular sonucunda DEMİRKUŞ helikopteri, Çin pazarının ihtiyaçlarını 

karşılayacak şekilde bir ambulans helikopteri olarak tasarlanmıştır. Bu bölgedeki müşteri isterleri 

dikkate alınarak bir görev profili belirlenmiş ve bu doğrultuda tasarımın ağırlık ve performans 

eniyilemesi yapılmıştır. 

Tasarımın temelinde, belirtilen görev profilini en kısa sürede tamamlayacak düşük tedarik ve 

operasyon maliyeti olan ve zorlu şartlarda iniş-kalkış yeteneğine sahip yüksek hızlı bir genel maksat 

helikopteri yer almaktadır. Görev tanımında belirlenen bir pilot, bir hasta, 3 sağlık çalışanı için 

kokpit tasarımı, antropometrik verilere dayandırılarak optimum hacimde tasarlanmıştır.  

Gerçekleştirilen helikopter çalışmasında; güvenilirlik, üretilebilirlik ve yenilikçi teknoloji hedefi 

göz önünde bulundurularak belirlenen görev şartlarına uygun tasarım yapılmıştır. Helikopter 

gereksinimleri ve sahip olması gereken özellikler; düşük azami kalkış ağırlığı, nispeten yüksek 

menzil, yüksek seyir hızı, yüksek otorotasyon performans karakteristiği ve yeterli yapısal dayanıma 

sahip gövde tasarımı olarak belirlenmiştir. Bu temel tasarım gereksinimlerinin yanında tasarıma yön 

veren temel parametreler; satın alınabilirlik, operasyon-tedarik maliyeti, işletilebilirlik ve kullanım 

ömrü sonunda elden çıkarmaya kadar aracın yaşam döngüsü boyunca enerji verimliliğini en üst 

düzeye çıkarmaktır. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 Şekil 1. Tasarım Gereksinimleri 
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1.1  Tasarım Konfigürasyon Seçimleri 

Tasarlanan hafif sınıf DEMİRKUŞ helikopterinde, alt sistem ve tasarım parametrelerinde pek çok 

konfigürasyon arasında oluşturulan karar matrisleri neticesinde konfigürasyon seçimleri yapılmıştır. 

Karar matrisleri, konfigürasyon çeşitleri arasından avantaj ve dezavantajları gözetilerek 

oluşturulmuştur. Tablo 1’de nihai tasarımda kullanılan konfigürasyon ve tasarım kararları 

gösterilmiştir. 

Tablo 1. Tasarım Kararları 

 

Tasarım kararları sonucu elde edilen konfigürasyonlar, tasarım ve görev gereksinimlerine uygun 

olarak seçilmiştir. Ayrıca seçim kriterleri içerisinde üretilebilirlik, uygunluk ve maliyet durumları 

gözetilmiştir. 

1.2  Tasarım Özgünlüğü  

Bölge de aktif olarak kullanılan helikopterlerin pazar araştırılması yapılmıştır. Elde edilen bulgulara 

göre pazara soluk getirecek yenilikçi çözümlerin tasarlanan DEMİRKUŞ helikopterine entegre 

edilmesi, tasarımın özgünlüğünü artırarak rakip ürünlere kıyasla bir adım öne geçirilmesi 

hedeflenmiştir.  Amaçlar doğrultusunda IHST tarafından yayınlanan helikopter kaza raporları 

incelenmiş, bölgenin coğrafi özellikleri de göz önüne alınarak tasarlanan helikopterin kullanıcı 

dostu olabilmesi amacıyla; acil suya iniş sistemi, engel tespit sistemi ve artırılmış otorotasyon 

kabiliyeti geliştirilmiştir. Tasarlanan helikopterin üretim ve işletme maliyetleri minimum seviyede 

tutularak performans değerlerinin piyasadaki rakip helikopterlerin ortalamasından üstün olması 

amaçlanmıştır.  
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2. PAZAR ARAŞTIRMASI  

2.1  Pazar İçin Seçilen Konfigürasyon 

DEMİRKUŞ helikopteri genel maksat helikopterlerinin bir konfigürasyonu olan ambulans 

helikopteri olarak tasarlanmıştır. 

Acil tıbbi müdahale gereken durumlarda, hasta veya yaralının sağlık kuruluşuna en hızlı bir şekilde 

ulaşımının sağlanması veya kara yoluyla ulaşmanın zor olduğu bölgelerden hasta veya yaralının 

tahliyesi için havayolu ile kurtarma operasyonları tercih edilmektedir.  

Bu konuda yapılan çeşitli bilimsel çalışmalarda acil sağlık hizmetlerinde hava araçlarının 

kullanılmasının ne kadar hayati öneme sahip olduğu ortaya konulmuştur. [1] Bu amaçlarla 

kullanılan hava araçlarından biri olan ambulans helikopterleri hem acil durumlarda kara 

araçlarından daha hızlı ve kolay müdahale imkânı sunduğundan hayat kurtarmada avantaj 

sağlamakta hem de insanların yaşam standartlarını arttırmaktadır. [2] Şekilde ambulans 

helikopterlerinin kullanım alanları gösterilmiştir. 

 

Seçilen konfigürasyonun ambulans helikopteri olmasında özellikle Çin pazarında ambulans 

helikopterlerinin yeni olması ve ülkede böyle bir platforma ihtiyaç olması etkili olmuştur. [3] 

Ambulans helikopterleri öne çıkan özellikleri ise şunlardır: 

 Olay yerine en hızlı ve güvenli şekilde ulaşabilmesi, 

 Kara ulaşımın elverişsiz olduğu bölgelere operasyon gerçekleştirebilmesi, 

 Doğal afet, trafik kazası vb. durumlarda hızlı tahliye imkânı sunması. 

 

Travma 
Hastalarına 
Müdehale

Organ Nakli

Trafik 
Kazaları

Medikal 
Turizm

Doğal 
Afetler 

Acil Gebelik 
Bakımı

Şekil 2. Ambulans Helikopterlerinin Kullanım Alanları 
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Şekil 3. DEMİRKUŞ Helikopteri SWOT Analizi 

 

2.2  Bölgedeki Ülkelerin Durumu 

Helikopterler üretildikten sonra ilk olarak askeri amaçlar doğrultusunda kullanıldı ve bu kullanım 

uzun süre devam etti. Ancak teknolojinin gelişmesiyle birlikte bu durum zamanla değişme gösterdi. 

Günümüzde küresel helikopter pazarı askeri ve sivil olmak üzere ikiye ayrılmaktadır. Sivil 

helikopterler; arama-kurtarma, sağlık hizmetleri, turizm, kolluk kuvvetleri ve özel ulaşım gibi 

amaçlar için gitgide yaygınlaşarak kullanılmaktadır. Dünyada sivil helikopterler sırasıyla en çok 

Kuzey Amerika, Avrupa ve Asya-Pasifik bölgelerinde kullanılmaktadır. Ancak Asya-Pasifik 

bölgesindeki kullanım diğer bölgelere kıyasla daha çok artış göstermekte ve üreticilere yeni fırsatlar 

sunmaktadır.  

Asya-Pasifik pazarında gelişmeye en açık konfigürasyonlarından biri sağlık hizmetleri için 

kullanılan helikopterlerdir. Günümüzde gelişmiş ve gelişmekte olan ülkeler için ambulans 

helikopterleri alanına yatırım yaparak sağlık sistemlerini iyileştirmek bir zorunluluk haline 

gelmiştir. Bu kapsamda Asya-Pasifik pazarındaki sağlık helikopterleri filolarının dağılımı ülkelere 

göre incelenmiş ve şekilde gösterilmiştir. [4] 

 

Şekil 4. Ülkelerin Filoları 

1. Japonya
36%

2. Avusturalya
29%

3. Çin
21%

4. Yeni Zelanda
9%

5. Güney Kore
5%
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Bölge incelendiğinde en büyük filoya Japonya’nın sahip olduğu görülmüştür. Ülkenin 47 eyaletinin 

40’ında en az bir tane ambulans helikopteri bulunmaktadır. Japonya’da 2001 yılının Ekim ayında 

‘Doctor-Heli’ isimli bir program başlatıldı. [5] Bu programın amacı ülkenin tüm eyaletlerine 

ambulans helikopter ağı kurmaktı ve bu hedefe ulaşılmasında çok az kaldı. Japonya’nın bu başarını 

bölgedeki diğer ülkelere de örnek olacak nitelikte olup ülkede çok güçlü bir sağlık altyapısı 

oluşmasını sağlamıştır. Asya-Pasifik’teki ikinci büyük filo ise Avusturalya’ya aittir.  

Avusturalya’daki ambulans helikopterler genellikle çift motorlu olup operatörlerden sözleşme 

yoluyla kiralanmaktadır. Gelişmekte olan Pazarda yakın gelecekte de daha fazla sözleşmeler 

yapılarak filonun gençleştirilmesi planlanmaktadır. [6]  

Yeni Zelanda’da ise ambulans helikopterlerine ciddi bir talep oluşmuş durumda ve bu talep üç 

operatör tarafından karşılanmaktadır. Şu anda Yeni Zelanda filosunda 20 helikopter bulunmakta 

ancak bu helikopterden bir kısmı 35 yaşının üzerinde olduğundan yeni siparişlere için ülkenin 

arayışı sürmektedir. [7] Pazardaki filosunu arttırmak isteyen bir diğer ülke ise Güney Kore’dir. 

Bunun için ülkede Eylül 2011 yılında bir çalışma başlatılarak bir yol haritası oluşturulmaya 

çalışıldı. [8] Güney Kore’de şu anda 11 ambulans helikopteri bulunmakta ve yakın gelecekte daha 

fazla helikopterin filoya dâhil edilmesi planlanmaktadır.  

Bölgenin diğer ülkelerinde de bu alanda çalışmalar başlamış durumda olup uygun operatörler ve 

helikopterler aranmaktadır. Bölgede aktif olarak kullanılan helikopterlerin envanterdeki dağılımı 

şekilde gösterilmiştir.      

 

 

Şekil 5. Bölgedeki Ambulans Helikopterler 
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2. AW139
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3. H145
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4.  AW109
13%

5. BK117
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11%
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11%
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2.3  Hedef Pazarın Durumu 

 

 

Asya-Pasifik bölgesinde hedef pazar olarak Çin seçilmiştir. Bu seçimde en önemli etkenin Çin’deki 

ambulans helikopteri pazarında oluşan boşluk olduğu söylenebilir. Çin’deki ambulans helikopteri 

filosu 1,4 milyarlık nüfusun acil sağlık hizmetini karşılayacak yeterliliğe sahip değilken pazardaki 

boşluk yeni operatörler için cazip fırsatlar sunmaktadır. [9] Geçtiğimiz yıl Çin’deki ambulans 

helikopteri sağlayan bir şirketin iflas etmesinden dolayı filoda büyük bir düşüş yaşandı. Bu durum 

sonucunda Çin 35 adet ambulans helikopterini kaybetti ve filosunda 48 adet helikopter kaldı.  

Ancak bu duruma rağmen Çin, %19’la pazardaki payını korumakta ve Japonya ile Avusturalya’dan 

sonra pazarda 3. ülke konumunda bulunmaktadır. Yaşanan bu gelişme bölgede gelişmekte olan 

ambulans helikopteri pazarında Çin’de çok büyük bir fırsat olduğunu göstermektedir.  Diğer bir 

yandan Çin hükümeti 2018 yılında acil durum bakanlığı kurmuş olup acil sağlık hizmetleri alanında 

çalışmalar yapmakta ve acil tıbbi durumlarda ambulans helikopteri kullanılmasının 

yaygınlaşmasını hedeflemektedir. [10] 

Çin’in büyük nüfusu belirli bölgelerde yoğunlaştığından trafik ülkede ki en önemli sorunlardan 

biridir. Trafik kazaları veya doğal afetlerde ise yolların tıkanması kaçınılmaz bir sonuçtur ve 

özellikle bu senaryo için en ideal çözüm ambulans helikopterlerin kullanılarak yaralı veya 

hastaların tahliye edilmesi ve bu şekilde hızlı ve etkin müdahale yapılmasıdır. 2018 yılında Çin’in 

kamu güvenliği bakanlığı bir reform paketi yayınladı ve bu pakette trafik kazası mağdurları için bir 

helikopter kurtarma sisteminin oluşturulması, kaza mağdurlarının tedavi verimliliğinin artırılması 

ve zamanında yapılmayan tedaviden kaynaklanan ölüm ve sakatlık oranlarını etkin bir şekilde 

azaltması amacıyla çalışma başlatıldı. 

 

Şekil 6. Hedef Pazarın PEST Analizi 

Şekil 7. Ambulans Helikopterinin Yola İniş Örneği 



 

7 
 

Bir kurtarma modeli çalışması yapılarak helikopter pilotlarının görüşlerine başvuruldu ve herhangi 

bir otoyolun iki şeritli bir yol kesimi olduğu sürece kalkış ve iniş yapılabileceği bunun sonucunda 

da kurtarma operasyonlarının gerçekleştirilebileceği sonucuna ulaşıldı. Kamu güvenliği 

bakanlığının internet sitesinde 2019 yılında yayınlanan bir yazıda şu ana kadar hava kurtarma 

yoluyla 500'den fazla yaralı hastanın taşındığı ve Pekin, Tianjin, Hebei gibi önemli şehirlerde, bazı 

otoyol hizmet alanları da dâhil olmak üzere hava trafik kontrol departmanı tarafından 289 

helikopter kalkış ve iniş noktası onaylandığı belirtildi. [11] Ayrıca Pekin’in Miyun ilçesinde 2014 

yılında bir ambulans helikopteri yola inmek zorunda kalmış güvenlik güçlerinin bir alan açması 

sonucunda başarılı bir operasyon gerçekleştirerek iki hastanın hayatını kurtarmıştır. Bu durum 

ambulans helikopterlerinin acil durumlarda piste ihtiyaç duymaksızın operasyon 

gerçekleştirebileceğini göstermektedir. [12]  

Kara ambulanslarıyla kıyaslandığında, ambulans helikopterler ilk müdahale ve hastaların naklinde 

3 ila 5 kat daha hızlıdır ve bu şekilde kaza ölüm oranını yaklaşık % 40 oranında azaltma imkânı 

sunmaktadır.  Trafik kazası veya afetler sonrasında oluşacak kargaşa düşünüldüğünde ise 

helikopter ile kurtarmanın avantajları daha da belirginleşmektedir. Çin sivil havacılık ağına göre 

ambulans helikopterlerinin iniş sahasının yaklaşık 20 metre çapında açık bir alan olması yeterlidir. 

[13] Buna dayanarak okul bahçeleri, halka açık yeşil alanlar, meydanlar, otoban servis istasyonları 

vb. alanların iniş için yeterli olduğu söylenebilir. Bu durumda ambulans helikopterlerinin acil 

durumlarda bölgede heliport olmasa da iniş kalkış yeteneğine sahip olduklarını göstermektedir. 

Proje kapsamında ambulans helikopterlerinin işletme maliyetleri detaylıca incelenmiştir. [14]   

Özellikler Çin pazarında ambulans helikopterleri için dezavantaj olarak yüksek maliyeti nedeniyle, 

helikopterle tıbbi kurtarmanın her zaman zenginlere özel olarak etiketlenmesi söylenmektedir. Bu 

durumun önüne geçilmesi için ise sigorta şirketleriyle görüşmeler gerçekleştirilmektedir. 

Ambulans helikopterlerinin maliyeti yüksek olsa da maliyet-fayda çerçevesinde 

değerlendirildiğinde insan hayatı söz konusu olduğundan kullanılması kaçınılmaz araçlar olduğu 

görülmektedir. Pazarın bir ambulans helikopterinden beklentileri şekildeki gibidir. 

 

 

Düşük İşletme Maliyeti İçin Hafif Sınıf Olması

Çeşitli Sınır Koşullarında Görevleri Yerine Getirebilmesi

Kara Ulaşımının Elverişsiz Olduğu Alanlara İnebilmesi

Hedef Alana Hızlı Şekilde Ulaşabilmesi

Ulusal ve Uluslararası Sertifikasyon Yeterliliği

Ürünün Yedek Parçalarına Ulaşımının Kolay Olması 

İç Mekanın İrtifadan Kaynaklı Basınç Değişikliklerine Uyumlu Olması 

Şekil 8. Pazardaki Müşterilerin Üründen Beklentileri 
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3. REKABET ANALİZİ  

3.1  Pazarda En Çok Kullanılan Ambulans Helikopterler 

Araştırmalar sonucunda seçilen pazardaki rakip ürünlerin filodaki sayılarından yola çıkılarak 

pazardaki payları şekil 9’da gösterilmiştir. Buna göre bu pazara girecek üreticilerin 3 rakibi 

sırasıyla Bell 407, H135 ve AW109 helikopterleridir. Bu ürünler incelendiğinde üçünün de benzer 

özellikler gösterdiği tespit edilmiştir. Bu 3 rakip içerisinde Çin pazarına açık ara farkla Bell 407’nin 

hâkim olduğu görülmektedir. Bell 407 helikopteri incelendiğinde ise diğer rakiplere kıyasla boş 

ağırlığının daha hafif olduğu görülmüştür. Buradan hareketle Çin pazarında en çok istenilen 

özelliğin boş ağırlığın minimize edilmesi olduğu yorumu çıkarılmıştır. DEMİRKUŞ helikopteri 

hesaplamaları yapılırken bu parametrenin üzerinde durulmuştur.     

 

 

3.2  Rakip Seçilen Ürün Analizi 

Pazarda açık ara en çok kullanılan ambulans helikopteri Bell 407 olduğundan rakip ürün olarak 

seçilmiştir. Raporlara göre bu helikopterin en önemli özelliği çeşitli sınır koşullarında uçuş 

görevlerini yerine getirebilmesidir. Düz alanların yanı sıra, yayla alanları, kara ulaşımının 

elverişsiz olduğu dağlık alanlar, acilen helikopterle tıbbi kurtarma kapsamına alınması gereken 

alanlara iniş gerçekleştirebilmektedir. Orta ve ağır sınıf helikopterlerle kıyaslandığında hafif 

helikopterlerin daha düşük işletme maliyetlerine sahip olması da Bell 407 helikopterinin ambulans 

helikopter olarak tercih edilmesindeki bir diğer sebep olarak gösterilebilir.  

Ayrıca Bell 407 helikopteri 2019 yılında Çin Sivil Havacılık İdaresi tarafından verilen Tip 

Uygunluk Sertifikasını (VTC) almaya hak kazandı. [15]  

1. BELL407
42%

2. H135
17%

3.  AW109
15%

4. H130
13%

5. AW139
6%

6. AW119
4%

7. Diğer
3%

Şekil 9.Pazardaki Ambulans Helikopterlerinin Yüzde Dağılım Grafiği 
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Bu gelişmenin de etkisiyle Çin Bell 407’nin en büyük müşterilerinden biri haline gelmiştir. [16] 

Son teknolojik aviyonik sistemlerin entegrasyonu da Bell 407 helikopterini cazip kılan bir diğer 

husustur. Sayılan tüm bu özelliklerle birlikte diğer performans özellikleri ve müşteri isterleri 

değerlendirilerek optimizasyonlar yapılmış ve bunun sonucunda DEMİRKUŞ helikopterinin 

özellikleri belirlenmiştir. 

 

4. FİYATLANDIRMA 

4.1  Ürün Maliyeti 

Helikopter maliyet hesaplanmasında çeşitli yöntemler kullanılmaktadır. Maliyetin ülkelere göre 

değişiklik göstermesi, üretici şirketlerin maliyetlerini gizli tutması, malzeme ve imalat fiyatlarının 

sürekli değişmesi gibi sebepler kesin bir maliyet çıkarımını zorlaştırmaktadır. Literatür araştırması 

yapıldığında en çok ve en sağlıklı yöntemin ampirik denklemlerle hesaplanan yöntem olduğu 

görülmüştür. [17]  

 

𝐻 = 𝑀𝑜𝑡𝑜𝑟 𝑇𝑖𝑝𝑖 × 𝑀𝑜𝑡𝑜𝑟 𝑆𝑎𝑦𝚤𝑠𝚤 × Ü𝑙𝑘𝑒 × 𝑅𝑜𝑡𝑜𝑟 × İ𝑛𝑖ş 𝑇𝑎𝑘𝚤𝑚𝚤 

 

𝐵𝑃 = 269 𝐷𝑜𝑙𝑎𝑟 × 𝐻 × 𝑊𝑈
1.0583 ×

𝑁𝑏0.1643

(550√2)0.5945 × 𝜌0.2973
× [

1

𝑊𝑈
𝑊𝐺

⁄
− 1]

0.4638

× [
1

𝑊𝑈
𝑊𝐺

⁄
]

0.5945

× [
𝐷𝐿0.2973

𝐹𝑀0.5945] 

 

Bu denklemler kullanılarak DEMİRKUŞ helikopterine rakip kabul edilen Bell 407 helikopterinin 

maliyeti aşağıdaki gibi hesaplanmıştır 

Tablo 2. BELL407 Helikopterinin H Katsayısı Değerleri 

 

𝐻 = 1.794 × 1 × 1 × 1 × 1 

𝐻 = 1.794 

Tablo 3. Bell 407 Helikopterinin Fiyatlandırma Formülü Değerleri 

 

 

Ü𝑟ü𝑛 𝑀𝑎𝑙𝑖𝑦𝑒𝑡𝑖 = 2.567 𝑚𝑖𝑙𝑦𝑜𝑛 $   
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Yapılan araştırmalar sonucunda Bell 407 helikopterinin maliyetinin 2.5 milyon $ ile 3 milyon $ olduğu 

tahmin edilmektedir. Ampirik denklemler kullanılarak Bell 407’nin maliyeti hesaplandığında ise 2.567 

milyon $ olduğu görülmüştür. Bu sonuca bakılarak bu denklemlerle elde edilen sonucun tutarlı olduğu 

görülmüştür. 

Tasarlanan DEMİRKUŞ helikopterinin maliyet hesaplaması da aynı ampirik denklemler kullanılarak 

yapılmıştır. Üretim yeri olarak Çin seçilmiştir. Bu seçimde Çin’in; pazara yakın olması, işçilik 

maliyetinin ucuz olması, hammadde tedarik zincirinin kolay olması gibi avantajları öne çıkmıştır. 

Hesaplama yapılırken ki ülke katsayısı olarak Çin’e şartlar ve coğrafi olarak en yakın ülke olan 

Rusya’nın katsayısı alınmıştır. DEMİRKUŞ ambulans helikopterinin maliyet hesaplama adımları 

aşağıdaki gibidir. 

 

Tablo 4. DEMİRKUŞ Helikopterinin H Katsayısı Değerleri 

 

𝐻 = 𝑀𝑜𝑡𝑜𝑟 𝑇𝑖𝑝𝑖 × 𝑀𝑜𝑡𝑜𝑟 𝑆𝑎𝑦𝚤𝑠𝚤 × Ü𝑙𝑘𝑒 × 𝑅𝑜𝑡𝑜𝑟 × İ𝑛𝑖ş 𝑇𝑎𝑘𝚤𝑚𝚤 

𝐻 = 1.794 × 1 × 0.362 × 1 × 1 

𝐻 = 0.649 

 

Tablo 5. DEMİRKUŞ Helikopterinin Fiyatlandırma Formülü Değerleri  

 

Ü𝑟ü𝑛 𝑀𝑎𝑙𝑖𝑦𝑒𝑡𝑖 = 1.668 𝑚𝑖𝑙𝑦𝑜𝑛 $   

 

DEMİRKUŞ helikopterinin maliyeti rakip helikopterlere göre çok cazip olduğu ve tercih edilme 

sebeplerinden biri olacağı görülmektedir. Bu maliyet avantajındaki en önemli etkenler; boş 

ağırlığının ve toplam kalkış ağırlığının düşük olması ve ülke olarak işçilik ve üretim maliyetinin 

düşük olduğu bir ülkede olmasıdır. Bu avantajıyla DEMİRKUŞ helikopterinin müşterilerin 

isterlerini yerine getireceği ve pazarda rakiplerine karşı üstünlük sağlayacağı öngörülmektedir. 
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4.2  Operasyon Maliyeti 

Helikopterin bir görevi gerçekleştirmesi sırasında yakıt, bakım ve personel gibi diğer maliyetleri 

bulunmaktadır. Bir operasyon için yakıt tüketim miktarı kullanılan motora göre 440 Ib olarak ön 

görülmektedir. Helikopterde Jet-A1 yakıtı kullanılacaktır ve güncel fiyata göre 1 galonu 3.85 $ 

olduğu görülmüştür. [18] Helikopterin 1 operasyondaki bakım maliyetinin 250 $ olduğu 

varsayılmaktadır. Ayrıca diğer maliyetlerin 500 $ olduğu tahmin edilmektedir. Bu verilere göre 

operasyon maliyeti aşağıdaki gibi hesaplanır. 

 

𝐶𝑜𝑝𝑒𝑟𝑎𝑠𝑦𝑜𝑛 =  𝐶𝑦𝑎𝑘𝚤𝑡 + 𝐶𝑏𝑎𝑘𝚤𝑚 +  𝐶𝑑𝑖ğ𝑒𝑟 

𝐶𝑦𝑎𝑘𝚤𝑡 = 440(𝑙𝑏) ×  
1

8.34
(

𝑔𝑎𝑙𝑜𝑛

𝑙𝑏
) × 3.85 (

$

𝑔𝑎𝑙𝑜𝑛
) = 203 $ 

𝐶𝑏𝑎𝑘𝚤𝑚 = 250 $ 

𝐶𝑑𝑖ğ𝑒𝑟 = 500 $ 

𝐶𝑜𝑝𝑒𝑟𝑎𝑠𝑦𝑜𝑛 =  203 +  250 +  500 =  953$  

 

5. TASARIM GEREKSİNİM SETLERİ  

5.1  Benzer Helikopter Araştırması 

Tasarım çalışması başlangıcında, Asya-Pasifik Bölgesi’nde ambulans helikopteri olarak kullanılan 

benzer helikopterlerin ağırlık ve performans parametreleri incelenmiştir. Bu inceleme sonucunda 

elde edilen değerler, tasarım çalışması kapsamında kullanılan istatistiksel yöntemlere ışık 

tutmuştur. Tasarım sonucunda elde edilen ağırlık, geometrik ölçü ve performans parametreleri; 

literatürde elde edilen helikopter özellikleri ile karşılaştırılmalıdır. Bu çalışma rakip ürün analizi 

kapsamında avantaj ve dezavantajları belirlemektedir. Yapılan tarama sonucu bulunan 

helikopterler ve özellikleri Tablo 6’da gösterilmiştir. DEMİRKUŞ helikopterinin tasarım ve 

performans özellikleri hesaplanırken bu helikopterlerle karşılaştırılarak bulunan değerlerin 

tutarlılığı test edilmiştir. 

Tablo 6. Asya-Pasifik Bölgesi Ambulans Helikopteri Literatür Taraması 
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5.2  Tasarım Açıklaması 

DEMİRKUŞ tasarım çalışması, belirlenen gereksinimler dâhilinde ortaya konulmuştur. Belirlenen 

görev profili ve gereksinimlerin yanı sıra özgün, yenilikçi ve yüksek performanslı helikopter elde 

edebilmek için tasarım kapsamında ek gereksinimler oluşturulmuştur. Bu gereksinimlere bağlı 

olarak gereksinim matrisi oluşturulmuş ve gereksinimlerin etki oranları belirlenmiştir.  

Tablo 7, tüm tasarım gereksinimlerinin ayrı ayrı karşılaştırarak her bir tasarım gereksiniminin etki 

oranını belirlemek için kullanılan Analitik Hiyerarşik Süreç (AHP) matrisini göstermektedir. Bu 

yöntem, tasarım gereksinimleri arasındaki göreceli önem temelinde değerler üretir. Bu değerler, 

görev profilinin ihtiyaçları doğrultusunda takım üyelerinin puanlarının ortalamasının 

hesaplanmasıyla elde edilmiştir. Puanlar 1 (daha az önemli) ile 9 (daha çok önemli) arasında 

değişmektedir. AHP'den elde edilen sonuçlar tasarım gereksinimleri sıralamasını ve onların karşılık 

gelen etki oranlarını gösteren Şekil 10'da gösterilmektedir. 

Tablo 7. Tasarım Gereksinimlerinin AHP Matrisimde Gösterimi 

 

 

Şekil 10. Gereksinim Matrisi Yüzde Grafiği 
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Bu sonuçlar, en önemli tasarım gereksiniminin havada asılı kalma verimliliği olduğunu 

göstermektedir, çünkü hastanın helikoptere taşınması sırasında helikopterin havada asılı kalması 

gerekmektedir. İkinci en önemli gereksinim rüzgâra karşı dayanaklılığıdır. Kurtarılanları etkin bir 

şekilde çıkarabilmek için bu aracın yüksek rüzgâr hızlarında hassas konumlandırma yapması 

beklenmektedir. Bu nedenle, helikopterin buna göre tasarlanması önemlidir. 

 

5.3  Nokta Performans Hedefleri 

 Asgari askı tavanı (yer tesiri dışında/OGE): 4000 m (ISA+20°C, Azami Kalkış 

Ağırlığı/MTOW) 

 Asgari menzil: 6000 km @ 4000 m ISA+20°C, MTOW (Sadece uçuş) 

 Asgari havada kalış: 3.5 saat @ 4000 m ISA+20°C, MTOW (Sadece uçuş) 

 Asgari tırmanma hızı: 580 m/dak yüksek kalkış 

 Azami ileri uçuş hızı: 265 km/saat yüksek hızlarda acil müdahale 

 Otorotasyon kabiliyeti ve güçsüz şekilde güvenli yere iniş kabiliyeti 

 Güvenli iniş yapılamadığı takdirde ani rüzgâr dayanaklılığı kabiliyeti ile hasta alımı 

 

5.4  Görev Profili 

 

Şekil 11. Görev Profili Şeması 

 

5.5  Görev Profili Hedefi 

Görev profili, acil durumda kalan ve hastaneye nakli karayolu ulaşımı ile sağlanamayacak 

bireylerin, bulundukları konumdan en yakın ve heliporta sahip hastaneye taşınmasını içermektedir. 

Görev profili bölümleri Tablo 8’de verilmektedir. Görev profilinde, motor çalıştırma ve sistem 

kontrolleri bölümü vakaya daha hızlı müdahale edebilmek amacıyla 5 dakika sürecektir. Yer 

çalıştırma bölümü gerçekleştirildikten sonra kalkış yapılacaktır. Yapılan hesaplar neticesinde bu 

bölüm yer tesiri dâhil edilmeden (OGE) askı uçuşu kabul edilerek 2 dakikada tamamlanacaktır. 

Kalkış sonrası 585,2 m/dak dikey tırmanma hızı ile 4000 metre yüksekliğe çıkacaktır. Sonrasında, 

bölge için belirlenen maksimum uzaklık olarak 120 km ileri uçuş gerçekleştirecektir.  
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Hastanın alımı için iniş yapılacaktır ve iniş yer tesiri dâhil edilmeden askı uçuşu kabul edilerek 1 

dakika sürecektir. Hastanın alımı, sedyeye yerleşimi ve sedyenin hava aracına taşınması esnasında 

en az yakıt harcaması ve her an kalkmaya hazır olması için rölantide ve %100 RPM rotor hızında 

çalışacaktır. Daha sonra, kalkış yapılarak başlangıç noktasına 120 km uçuş yapacaktır. Hastaneye 

varıldığında pist noktasına alçalma gerçekleştirilip iniş yapılacaktır. Hasta taşıma görevi başarılı 

bir şekilde tamamlandıktan sonra herhangi bir duruma karşı en iyi havada kalış hızında (VBE) 15 

dakika uçuşa yetecek kadar rezerv yakıt kalması hedeflenmektedir. 

 

Tablo 8. Taşıma Görev Profili 

** Paralı yük hesabı yapılırken helikopterin varış noktasına inişi yaptıktan sonra içerisinde bulunan 

sağlık çalışanlarının da hasta ile birlikte helikopterden indiği varsayılmıştır.  

 

6. KAVRAMSAL TASARIM 

6.1  Alt Sistemler 

Helikopterlerin; kontrol edilebilirlik ve güvenilirlik bakımından nitelikli bir yapıya 

dönüştürülebilmesi ve uçuş kalitesinin artırılması amacıyla çeşitli alt sistemlerden oluşurlar. 

Tasarlanan helikopterde mevcut olan alt sistemler; kontrol ve aviyonik sistemleri, itki sistemi, güç 

aktarma sistemi, rotor sistemi, yapısal ve diğer alt sistemler olmak üzere ilgili başlıklar altında ele 

alınmıştır. Ayrıca bu alt sistemlerin ağırlıkları nedeniyle hava aracında yaratabilecekleri 

dengesizliği gidermek için tasarlanan helikopterin ağırlık (denge) merkezi göz önüne alınarak alt 

sistemlerin konumlandırılması gerçekleştirilip, hacimleri ve konumları detaylı olarak açıklanmıştır.  

6.1.1  Güç Aktarma Sistemi 

Tasarlanan güç aktarma sisteminin, yapılan hesaplamalar sonucunda iki kademeden oluşmasına 

karar verilmiştir. İlk aşamada konik dişli redüksiyonu ile 3.59,  İkinci aşama da ise planet dişliler 

ile 4.25’lik redüksiyon elde edilmiştir. Planet dişlilerin ana avantajı; çoklu temas konumlarının, 

verimli ve daha kompakt bir hız düşüşüne yol açan büyük bir tork'u ayırmasıdır.  Aynı şekilde 

kuyruk rotoru içinde sistem iki kademeden oluşmaktadır. İlk aşamada helisel dişliler ile Daha 

sonrasında konik dişliler yardımıyla kuyruk rotoruna hesaplanan devir verilmiştir. 
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Yapılan hesaplamalarda literatürde tavsiye edilen çevrim oranına bağlı dişli sayıları tespit 

edilmiştir. Şaft çapı hesabı yapılırken etkiyen maksimum burulma momenti hesaplanmış ve buna 

göre boyutlandırma yapılmıştır. Dişli çap değerleri de şaft çapına bağlı olarak bulunmuştur. 

Dişlilerin helis açıları 30°, basınç açıları 20° olarak belirlenmiştir. [19] 

Dişlilerin AISI 9310 yüksek mukavemetli dişli çeliğinden; dişli kutularının ise titreşimi sönümleme 

becerisinden dolayı magnezyumdan imal edilmesi planlanmıştır. Ana rotor ve kuyruk rotoru 

transmisyonu boyutlandırma hesaplamaları sonucu elde edilen değerler Tablo 9 ve Tablo 10’da 

gösterilmiştir. 

 

 

Şekil 12. DEMİRKUŞ Helikopterinin Güç Aktarma Sistemi 

  

Tablo 9. Ana Rotor Güç Aktarma Sistemi Tablosu 

 

Tablo 10.Kuyruk Rotoru Güç Aktarma Sistemi 

 

 

6.1.2 Kontrol ve Aviyonik Sistemler 

Kontrol ve aviyonik sistemlerin amacı; pilota helikopteri kontrol etme yeteneği sağlamak, tasarımı 

teknolojik anlamda en üst seviyeye getirmek, uçuş ve görev kabiliyetlerini geliştirmek için en 

uygun malzemelerle modern bir sistem tasarlamaktır. Takım üyeleri, kontrol yetkisini daha çok 

sağlayan ve pilot iş yükünü en aza indirgeyen modern sensörler ve uçuş ekranlarını entegre etmeyi 

hedeflemiştir. Bunu yaparken maliyet, ağırlık, gerekli bakım maliyeti ve güvenilirlik parametreleri 

göz önünde bulundurularak hareket edilmiştir. Helikopterde kullanılacak olan sistemler aşağıda 

detaylı olarak açıklanmıştır. 
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6.1.2.1  Flight Stream 510 ile Kablosuz Bağlantı 

Flight Stream 510 ile kablosuz bağlantı, pilotların uçuş planlarını hızlı bir şekilde senkronize 

etmelerini ve veri tabanlarını akıllı cihazlardan yüklemelerini sağlar. 

6.1.2.2 HD Elektro-Optik Sistem (EOS) 

Termal sistemler, Lazer mesafe ölçer, lazer işaretleyici, lazer uyarı sistemleri,  gündüz görüş 

kameraları ve görüntü yoğunlaştırıcılı gece görüş cihazlarının tasarım ve üretimleri ile ilgili 

yürütülen çalışmalar sayesinde müşterilerine Elektro-Optik Sistemler konusunda üstün kabiliyetler 

kazandırmaktadır. 

6.1.2.3 G500H TXi | Helikopter Dokunmatik Ekran Uçuş Ekranları 

Yenilikçi teknoloji ile üretilen G500H TXİ gelişmiş harita ve görüntü kalitesine sahiptir. Hassas 

dokunmatik ekranı sayesinde pilot daha hızlı gerekli işlemleri gerçekleştirebilmektedir. Beş renkli 

arazi farkındalık ve uyarı sitemi HTAWS ile oluşabilecek tehlikeleri tahmin ederek pilotun güvenli 

sürüşünü güvenle bitirmesini sağlar. 

6.1.2.4 Uçuş Kaydedici 

Olası bir kaza durumunda kaza nedeninin belirlenmesinde kullanılacak kara kutu her hava aracında 

bulunması gerekmektedir. 

6.1.2.5 Engel Tespit Sistemler 

Çarpışma engelleyici sistem olarak Helikopter Engel Tespit Sistemi (HETS) kullanılmasına karar 

verilmiştir. Farklı bantlarda, yüksek verimli, kaliteli yüksek ışın, farklı güç aralıklarında çalışan 

Aktif HETS sistemi ile helikopterlerin kaza kırımında önemli bir yer tutan engelle çarpışma 

durumlarına yönelik ikazların pilotlara uygun zamanda verilmesini sağlayan bir sistemdir. 

Tasarımda, bu sistem kaza ve hasarı en aza indirgemek amacıyla kullanılmıştır. 

6.1.2.6 Dijital Helikopter Ses Paneli GMA 350H 

Bu ünite bir RS-232 dijital arabirimi kullanarak her iki GIA 63H ile iletişim kurar. NAV/COM 

dijital ses, interkom sistemi ve işaretleyici işaret kontrollerini entegre eder. 

6.1.2.7 GTS 800 Sistem Trafik Danışma Sistemi (TMS) 

Pilotlar çevrelerinde hareket halindeki diğer hava araçlarını gözden kaçırabilirler. GTS800 

sayesinde pilot çevresindeki diğer hava araçlarından haberdar olur ve uçuş güvenliği sağlanır. 

6.1.2.8  GTN750 Dokunmatik Ekran Uçuş Gezgini  

Bu sistemle pilotlar paneldeki ekrandan navigasyon, iletişim ve uçuş ekranı ara yüzü arasındaki 

tam dokunmatik ekran özelliğini kazanmış olur. Uçuş anında hava durumundan kaynaklanacak 

problemleri saptaya bilmek için kullanışlı bir sistemdir. 

6.1.2.9  Projektör sistemi 

Projektör, pilotların gözlerinin kamaşmasını önleyecek şekilde yerleştirilecektir. Gölgeler, ışıkların 

düzeni ve ayarı optimum düzeyde tutulacak şekilde olacaktır. Projektör helikopterin burun kısmına 

konumlandırılmıştır.  

Gece gerçekleşecek acil durumlarda görüş mesafesini artırarak araziyi daha net bir şekilde 

taranabilecektir. Bu sayede yer tespiti ve iniş yapacağı yeri teyit etmesi daha rahat olacaktır. 
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6.1.3  Rotor Sistemi 

6.1.3.1 Ana Rotor Sistemi  

DEMİRKUŞ'un ana rotor göbeği; düşük aerodinamik sürtünme, düşük ağırlık, yapısal basitlik ve 

üstün yol tutuş nitelikleri sağlamak amacıyla tasarlandı.  

Bu nedenle, mafsallı tasarımlara kıyasla daha yüksek kontrol performansı ve buna bağlı olarak daha 

iyi kullanım nitelikleri sağlayan, yataksız ana rotor sistemi seçildi. Bu sistemler, düzlem içi yükleri 

en aza indirir ve gürültü emisyonlarının iyi olması CS-36 sertifikasyonuna olan uyumluluğu artırır.  

 

 

Şekil 13. DEMİRKUŞ Yataksız Rotor Sistemi 

 

6.1.3.1.1 Pala Yapısı  

Helikopterlerin ana rotor sistemlerinde kullanılan eşsiz aerodinamik karakteristiklere sahip sayısız 

kanat profilleri mevcuttur. Tasarımı yapılan helikopter palasında; yüksek performans, verim ve 

dayanımın yanı sıra düşük akustik özellikleri gözetilerek Vertol VR-12 kanat profili seçilmiştir. 

Fazla sayıda pala barındıran sistemler daha düşük güç gereksinimine ihtiyaç duyarlar ancak belirli 

sayılardan sonra performans değerleri negatif yönde gelişim gösterebilir. Ayrıca düşük pala sayılı 

sistemlere göre daha az gürültüyle çalışmaları da bir diğer tercih sebebidir. 4 palalı bir sistemin 

performans gereksinimlerini karşıladığı yapılan hesaplamalar sonucunda elde edilmiş olup pala 

sayısı 4 adet olarak belirlenmiştir.  

Ana rotor palaları, rotor ağırlığını önemli ölçüde azaltılması ve korozyona karşı dirençlerinin yanı 

sıra üstün mukavemet, sertlik ve yorulma özellikleri nedeniyle birçok bölgesinde karbon fiber 

kompozit malzemeler tercih edilmiştir. Pala yapısının iç direği üstün mukavemet özelliklerinden 

dolayı alüminyum olarak belirlenmiştir ayrıca kirişin %25ine ağırlık merkezini denk getirebilmek 

için statik dengeyi sağlayacak yoğunluğa sahiptir. Pala yüzeyinde ise ultraviyole ışınlardan daha az 

etkilenmeleri ve düşük yoğunluğa sahip olmaları nedeniyle karbon fiber kompozit tercih edilmiştir. 

Bal peteği yapısı, yüzeye yapışma özelliklerinin yanı sıra hafif ve düşük nem emme özellikleri 

Asya Pasifik bölgesinin coğrafi şartlarından daha az etkileneceği düşünülerek tercih edilmiştir. 

Palanın hücum kenarında oluşabilecek çarpmalara (kuş, taş vb.) karşı hasar büyüklüğünü minimize 

edebilmek adına nano kompozit malzeme kullanılmıştır. Yıldırım çarpmalarından kaçınmak adına 

pala yüzeyi bakır ile kaplanmıştır.   
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Şekil 14. Pala Yapısı 

6.1.3.1.2 Rotor Titreşim Sönümleme Sistemi  

Ana rotor, helikopter titreşimine etkisi en yüksek olan yapı olduğu için rotor titreşim sönümleme 

sisteminin kullanımına karar verilmiştir. Rotorun çalıştığı kararsız aerodinamik ortam titreşime 

neden olan salınımlı hava yüklerini açığa çıkartarak gövdeye büyük titreşim kuvvetleri aktarır ve 

bu kuvvetler hava aracında hasara sebep olur.  Bu durumlardan kaçınmak için titreşim azaltma 

metotlarından olan aktif ve pasif kontrol yöntemleri incelenmiştir.  Aktif kontrol yöntemlerinden 

olan aktüatörler yardımıyla rotorda titreşim kontrolü sağlanacaktır.  

6.1.3.2  Kuyruk Rotor Sistemi  

Anti-tork sisteminin konfigürasyonuna, geleneksel kuyruk rotoru ve fan tipi konseptleri arasında 

oluşturulan karar matris derecelendirmesi ardından karar verilmiştir. Gerçekleştirilen tasarım için, 

genel sadeliği ve etkili kontrol kapasitesini desteklemek amacıyla yaw hareketinde tipik uçuş 

özelliklerinin korunabilmesi için geleneksel kuyruk rotor sistemi seçilmiştir. Geleneksel kuyruk 

rotor sistemleri, fan tipi kuyruk rotor sistemlerine göre daha hafif, daha basit, daha düşük maliyet 

ve yüksek üretilebilirlik faktörleri bakımından üstün konumda olmasının, Asya Pasifik Bölgesi için 

daha rekabetçi bir ürün ortaya çıkaracağı öngörülmüştür.  Çekilen güç miktarının daha düşük 

olması ve böylece performansındaki artış da bir diğer tercih sebebidir. 

 

Şekil 15. DEMİRKUŞ Geleneksel Kuyruk Konfigürasyonu 

6.1.4 İtki Sistemi     

6.1.4.1 Hava Alığı Ve Egzoz  

Tasarlanan DEMİRKUŞ helikopterinde 2 adet eliptik hava alığı mevcuttur. Eliptik olan hava 

alıkları, dış akıştan iç akışa (kanal akışı) geçecek olan havanın daha yumuşak bir şekilde geçişini 

sağlayarak sisteme dâhil edilmesini sağlar. Bu amaçlar doğrultusunda hava alığı, gövde boyunca 

meydana gelecek doğal akış çizgilerinin doğrultusunda tasarlanmıştır.  
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Ayrıca hava alığına filtre sistemi entegre edilerek olası kum fırtınası durumlarında veya havaya 

karışan yabancı maddelerin havayla beraber motora girmesinin önüne geçilmiştir.  

Hava aracının egzozu, yüksek sıcaklıklarda dışarıya salınacak olan gazların sıcaklık ve hızlarının 

düşürülmesi amacıyla kademeli olarak artan kesit geometrisine ve enjektör sistemine sahip olacak 

şekilde tasarlanmıştır. Artan kesit geometrisine sahip egzoz bir yayıcı olarak düşünülebilir. Yayıcı 

geometrisinin tercih edilmesinin temel nedenleri; basıncı artırıp basınç farkı yaratarak egzoz 

gazlarının atımını kolaylaştırırken, salınan gazların hızını düşürmeyi sağlamalarından kaynaklıdır. 

Ayrıca yayıcı şeklinde tasarlanan egzozdan geçen yanmış gaz karışımının çevresiyle olan ısı 

alışverişi, akışkanın yüksek hıza sahip olması ve bundan kaynaklı yeterli zamanın olmamasından 

ötürü enjektör sistemi kullanılarak ortamdan çekilen havanın motor bölgesinde sirkülasyon 

yaptırılması ve ortamın sıcaklığının düşürülmesi aynı zamanda sıcak egzoz gazı ile karışarak 

salınan gazın sıcaklık değerinin düşürülmesi amaçlanmıştır. Böylece salınan sıcak gazların, 

özellikle kuyruk bölgesinde sebep olabileceği olası zararların önüne geçilmiştir. [20] 

 

Şekil 16. Hava Alığı ve Egzoz 

 

6.1.5  Yapısal Sistemler  

6.1.5.1  İskelet Yapı  

DEMİRKUŞ helikopteri, yüksek manevra ve operasyon kabiliyetine sahip olabilmesi adına yapı 

elemanlarının akma dayanımlarını aşıp plastik deformasyona uğramaması amacıyla yapısal olarak 

gerekli mukavemeti sağlaması amaçlanmıştır. Bu gereksinimler ışığında hava aracının iskelet 

yapısı monokok ve yarımonokok yapılar arasından dayanım/ağırlık oranının en yüksek olduğu yarı-

monokok yapı olarak belirlenmiştir. Ayrıca uçuş ve iniş operasyonlarında, motordan ve yerden 

gelecek tepki kuvvetlerinin gövdeye aktarılması amacıyla yük yolları yarı monokok yapıya ilave 

edilmiştir.  

Sürüklemenin olabildiğince düşürülmesi amacıyla burun ve kuyruk kısımlarında geçişler 

yumuşatılarak aerodinamiği geliştirilmiş geleneksel bir gövde tasarlanmıştır. Böylece aerodinamik 

açıdan artan verim, hava aracının uçuş performansına pozitif olarak yansımıştır. 
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Şekil 17. Gövde İskelet Yapısı 

6.1.5.2  İniş Takımı  

İniş takımı, helikopterin kalkış ve iniş operasyonlarında kullanılan ve gövde ile zemin arasındaki 

teması sağlayan yapı elemanıdır.  İniş takımı konfigürasyonu belirlenirken görev gereksinimleri ve 

bölge şartları doğrultusunda rakip ürünler incelenmiş tekerlekli ve kızak tipi konfigürasyonları 

arasından karar matrislerine bağlı kalınarak sabit kızak iniş takımının seçimi yapılmıştır. İniş 

takımının tasarımı, iniş esnasında çarpmadan kaynaklı oluşacak olan enerjiyi hava aracında hasar 

oluşturmayacak şekilde karşılayabilmesi amacıyla 2 adet yan destek borusu ve 2 adet kızak 

borusundan oluşacak şekilde tasarlanmış, boyutlandırma parametrelerine bağlı kalınarak 

ölçülendirilip hava aracına entegre edilmiştir. Kızak borularının hasar görmesini önlemek amacıyla 

kızak borularının alt kısımları değiştirilebilir şekilde tasarlanmış aşınma plaklarından oluşmaktadır.  

Hava aracının ağırlık merkezine göre yer temas konumunun belirlenmesinde denge açıları olan 

pitch ve roll açıları rol oynar. Bu bağlamda tasarımın güçlü yanal kararlılığını sağlamak adına roll 

açısı 60 derecenin altında ve pitch açısı 30 derecenin altında olacak şekilde tasarlanmalıdır. [21] 

yapılan tasarımda roll açısı 56.8 derece ve pitch açısı 28.4 derece olup sınır değerlerini 

karşılamaktadır. Ayrıca olası bir yer rezonansı durumunda helikopterin kararlılığını sağlayabilmek 

adına 4 adet elastömer sönümleyici düzeneği gövde ile iniş takımının arasına entegre edilmiştir.   

 

 
Şekil 18. İniş Takımı Kararlılık Açıları 
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6.1.5.3  Kapılar  

DEMİRKUŞ’un kapısı kabinin tamamına rahatça erişebilmek ve sedye ile hastanın taşınabilmesini 

kolaylaştırmak üzerine tasarlandı. Kokpit kapısı pencereli ve açılır kapı konfigürasyonunda 

tasarlanmıştır. Kabin kapısı geleneksel kuyruk rotorunun ters tarafında olacak şekilde sürgülü kapı 

konfigürasyonunda tasarlanmış olup, sedye ile hastanın helikoptere taşınması esnasında güvenliği 

artırmıştır. Hem güç aktarma güvertesine hem de zemin yapısına bağlanan kapı, gövde yapısını 

daha fazla güçlendirmiştir. Sedye ile hastanın helikoptere daha rahat taşınması amacıyla gövdenin 

arka kısmına kapı eklenmesi düşünülse de yakıt tankının kapladığı hacim ve geleneksel kuyruk 

rotorunun doğurabileceği kazalar dikkate alınarak bu düşüncenin tutarsız olduğu öngörülmüştür.  

 

 

6.1.6 Sağlık Sistemleri  

Hasta nakli veya acil tıbbi müdahale amaçlı kullanılmak üzere yetkili birimlerden çalışma ve uçuş 

izni almış, tıbbi donanıma sahip helikopterlere ambulans helikopteri denmektedir. Ambulans 

helikopterlerinde bulundurulması gereken sağlık sistemleri tespit edilip, konumlandırmaları 

ergonomi açısından olumlu dönüşler sağlayacak şekilde gerçekleştirilerek bu başlık altında 

incelenmiştir.  

6.1.6.1 Kullanılan Sağlık Ekipmanları  

Hava aracı sağlık personellerinin, hasta veya yaralıya ilk müdahaleyi yapabilmesi veya nakil 

işlemleri esnasında gelişebilecek negatif durumlara karşı koyabilmesi amacıyla gerekli olan tüm 

ekipmanlar yönetmeliklerce tespit edilip Tablo 11’de detaylıca sunulmuştur. Bunlardan başlıcaları; 

doktor-pilot iletişim telsizi, yatak başı taşınabilir monitör, ventilatör, serum askılığı, anestezi 

makinesi şeklinde sıralanabilir. Söz konusu hava aracı, 1 adet doktor ve 2 adet sağlık personelinin 

görevlendirilebilmesi amacıyla tasarlanmıştır.  

Şekil 19. DEMİRKUŞ Kabin Kapsı 
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6.1.6.2 Sağlık Ekipmanlarının Yerleşim Düzeni ve Ergonomi 

Sağlık çalışanı ergonomisi, ambulans havacılığında hasta güvenliği ve müdahalelerin başarı 

oranlarında önemli bir konuma sahiptir. Bu nedenle tasarlanan hava aracının ergonomik çıktıları, 

genel olarak kokpit tasarımı ve en az onun kadar önemli olan kabin tasarımı bağlamında da dikkat 

edilmesi gereken başlıktır. Dolayısıyla sağlık çalışanlarının, gerekli cihaz ve ekipmanlara kolayca 

erişip kullanabilmesi üzerine yapılan analiz ve simülasyonlar detaylıca incelenmiş ve 

DEMİRKUŞ’un iç tasarımı şekillendirilmiştir. Helikopter üzerindeki titreşimlerin insan üzerindeki 

etkileri ve insan titreşim modellenmesine ilişkin çalışmalar incelenmiş, helikopter iç dizaynının 

insandaki titreşime etkisi minimum olacak biçimde düzenlendikten sonra sedye gibi kritik yapılara 

titreşim sönümleyiciler entegre edilmiştir. Sağlık ekipman ve cihazlarının nihai yerleşim düzeni 

Şekil 20’de sunulmuştur. 

Şekil 20. Sağlık Ekipmanlarının Kabin İçerisinde Yerleşim Düzeni 

6.1.6.3 Hasta Nakil Prosedürü  

Ambulans helikopterinin göreve çıkabilmesi, göreve çıkarken gereksinimler dâhilinde hazırlıklar 

yapabilmesi ve görev esnasında uyması gereken bazı prosedürler vardır. Acil Sağlık 

Hizmetleri(ambulanslar) başlığı altında yapılan araştırmalar sonucu, hava ambulansları için elde 

edilen temel bulgular şu şekilde sıralanabilir: 

- Hasta veya yaralı sayısı ve tıbbi durumları 

- İhtiyaç duyulacak özel ekipmanlar  

- Helikopter iniş bölgesinin yeri, fiziki ve çevre durumu  

- Helikopter iniş bölgesindeki muhtemel tehlikeler 

Tablo 11. Tıbbi Cihaz, Araç-Gereç ve Malzemeler Tablosu 
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Görevin yapılabileceğine karar verildiği takdirde, helikopter ekibi en geç 7 dakika içerisinde 

hazırlanır. 

- Helikopter motoru susturulmadan ve palaların dönmesi bitmeden yolcu veya hasta nakledilemez 

- Helikoptere yaklaşma ve uzaklaşma, hava aracının önünden sağ ve sol 45 derecelik açılarla yapılır. 

- Hasta veya yaralı, taşıma ilkelerine uygun olarak sedye ile alınarak hava ambulansına yerleştirilir. 

Sedyenin emniyet kemerleri bağlanır. 

- Hastanın teslimi sırasında epikriz, hastaya ait tıbbi doküman ve varsa diğer belgeler hava ambulans 

personeline teslim edilir. [22] 

 

6.1.7 Diğer Sistemler  

6.1.7.1  Uçuş Kontrol Sistemi  

Uçuş kontrol sistemi için Fly-by-Wire sistemi tercih edilmiştir. Bu sistemin seçilmesindeki temel 

avantajlar olarak ağırlık tasarrufu, kontrol hassasiyetindeki artış, sistem arızalarının daha hızlı 

tespiti, daha yüksek kontrol doğruluğu, aşınabilecek ve buna bağlı olarak sistemin doğruluğunu ve 

yanıt verebilirliğini azaltabilecek mekanik kontrol bağlantılarının olmaması gösterilebilir. 

6.1.7.2  Yakıt Sistemi   

Yakıt sisteminin tasarımı, FAR 27.965 gereklilikleri gözetilerek yapılmıştır. Merkezi yakıt kontrol 

sistemi kullanılarak motorun güç üretmesi için yakıt tankında depolanan yakıtın kontrolü 

sağlanmıştır. Yakıt tankı, kabinin arkasında ve ağırlık merkezi doğrultusunda ortalanmış şekilde 

konumlandırılmıştır. Böylece yakıt harcanırken hava aracının uzunluk ekseni boyunca oluşabilecek 

moment dengesizliğinin önüne geçilerek performansa olan etkisi düşürülmüş olunacaktır. Meydana 

gelebilecek olası helikopter kazalarında yangın riski oluşmaması için çarpışmaya dayanıklı yakıt 

sistemi (CRFS) tercih edilmiştir. Yakıt tankının içerisi bölmelere ayrılarak çalkalanmaların önüne 

geçilmeye çalışılmıştır. Ayrıca yolcu bölmesi ile yakıt tankı bölmeleri arasında yanmaya dayanıklı 

malzemeler tercih edilerek yolcu güvenliği artırılmıştır.  Yakıt miktarı, gerçekleştirilecek olan 

görevin icrasına ilişkin gereksinimler dâhilinde 200 litre olarak tespit edilmiş olup Jet-A1 yakıt tipi 

kullanılacaktır.  

6.1.7.3  Elektrik Sistemi  

Elektrik sistemi; Jeneratör, batarya ve elektrik kablolarından oluşan, helikopter sistemlerinin 

çalışabilmesi ve kontrolü için gerekli olan elektrik enerjisini üretip dağıtan sistemlerdir. Helikopter 

alt sistemleri 28 voltluk doğru akım ile çalışan ve başlangıçta motorun ilk çalıştırılması harici güç 

kaynakları (bataryalar) tarafından sağlanmasıyla çalışırlar. Motorun çalıştırılmasının ardından 

jeneratör yardımıyla mekanik iş, elektrik enerjisine çevrilerek bataryanın şarj edilmesi uçuş 

esnasında gerçekleştirilir. Jeneratör tarafından üretilen güç, ana dağıtım üniteleri ile transmisyon 

ateşleme, motor ateşleme, motor durum göstergeleri, aydınlatma, sağlık alt sistemleri vb. yapılara 

elektrik dağıtacaktır. Olası bir jeneratör arızası durumunda, batarya bir süreliğine daha alt 

sistemlere güç sağlar.   

6.1.7.4  Yağlama Sistemi  

Motorun yük altında çalışan hareketli parçalarının yağlanarak birbiri üzerinde kayan elemanların 

etkileşimleri sonucu oluşabilecek tahribatın önüne geçilmesi ve sürtünmeden kaynaklı meydana 

gelecek ısının minimize edilebilmesi amacıyla yağlama sistemleri kullanılır.  

Yağlama sistemi; yağ pompası, yağ tankı, yağ filtresi, yağ basıncı valfi, yağlama hatları, yağ 

soğutucusu, hararet ve basınç göstergeleri ve karter’den oluşur.  
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6.1.7.5  Buzlanmayı Önleyici Sistem  

Helikopterler, Troposfer Bölgesinde yani irtifa aralığı 0 km ile 11 km arasında değişen bölgenin 

ortalama olarak 7 km’sine kadar güvenle uçabilirler. Bu bölge akademide gradyan tabakası olarak 

geçer ve irtifa arttıkça sıcaklık 288.16 K’den 216.66 K’e doğru düşer. [23] Düşen sıcaklığa bağlı 

olarak olası buzlanmaların önüne geçebilmek adına Anti-Icing sistemi DEMİRKUŞ’a entegre 

edilmiştir. Bu sistem sayesinde helikopterin kompresöründen alınılacak olan sıcak havanın iletimi 

borular vasıtasıyla ihtiyaç duyulan bölgelere sağlanacaktır. Pilotun görüş açısını her türlü olumsuz 

hava koşulunda optimum düzeyde tutabilmek için ısıtmalı cam kullanılacaktır.  

6.1.7.6 Acil Suya İniş Sistemi  

Asya Pasifik Bölgesinin coğrafi özellikleri dikkate alındığında büyük bir kısmının su kütlelerinden 

oluştuğu görülmektedir. Bu bağlamda DEMİRKUŞ’a entegre edilmesi planlanan acil suya iniş 

sisteminin, olası bir kaza durumunda yolcuların ve pilotun güvenliğini artıracağı öngörülmüştür. 

Bu hedefler doğrultusunda iniş takımına yerleştirilecek olan 6 bölmeli şamandıra sisteminin 

kontrolü, pilot tarafından gerçekleştirilecek olup yerden tasarruf sağlanacaktır. Düşük bakım 

maliyetleri ve çoklu hava tutma odalarının yanı sıra geliştirilen sistemin tekrar kullanılabilmesi 

amaçlanmıştır. Geliştirilen sistem: yastık, tüp ve elektronik karttan oluşacaktır. Pilotun uyarısı 

sonucu işlemci, kıvılcım oluşturarak sistemi ateşleyecek ve yanma meydana gelecektir. Sodyum 

gazı yanarak nitrojen gazı açığa çıkarır, açığa çıkan nitrojen gazı hava yastığını çok kısa bir süre 

içerisinde şişirerek helikopteri yüzdürecek yapı halini kazanır. Böylece olası bir ani iniş veya kaza 

durumlarında, hava aracına entegre edilen bu sistem sayesinde güvenlik artırılmış olur.  

6.1.8 Malzeme Seçimi  

Hava aracında kullanılacak malzemelerin belirlenmesi, ağırlık ve dayanım gibi çeşitli parametreleri 

etkileyeceğinden tasarım metodolojisi içerisinde incelenmesi gereken önemli gereksinimlerden 

birisidir. Malzemenin yoğunluğu, elastisite modülü, gerilme mukavemeti ve kilogram başına 

maliyeti parametreleri göz önünde bulundurularak malzeme seçimi gerçekleştirilmiştir. Tablo 

12’de bu parametrelere bağlı olarak malzeme özellikleri detaylıca sunulmuştur.  

 

Bell firmasının 31. Modelini kullanan malzeme seçiminde maliyet çalışması, kompozit gövdelerin 

maliyeti metallere göre sadece % 7.8 bir farkla daha pahalıya mal olacağını göstermiştir.  Bu fark, 

hava aracının geneline göre hesaplanarak düşünüldüğünde %1’den daha az bir maliyete tekabül 

ediyor. Bunun yanında kompozit malzemeler; metallere göre çok daha hafif, korozyona karşı 

dirençli ve işleme maliyetleri düşüktür. Dolayısıyla yapılan tasarımda kullanılan kompozit 

malzemelerin oranı maksimize edilmeye çalışılmıştır.  

DEMİRKUŞ’un taşıyıcı elemanları için, çarpışmaya dayanıklı alüminyum-lityum alaşımı tercih 

edilmiştir. Taşıyıcı elemanlar; modülleri birbirine bağlar, yükleri ve bükülme momentlerini 

destekler. Gövde yüzeylerinde ise taşıyıcı elemanlarda olduğu gibi güvenlik açıklarının ortaya 

çıkma olasılıkları daha düşük olmasından dolayı maliyet ve ağırlığı azaltmak amacıyla kompozit 

yapılar tercih edilmiştir.   

Tablo 12. Malzeme Özellik Tablosu 
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Nomex ve Kevlar kompozitten üretilmiş burun, birinci ana bölmeye bağlanmıştır. Gövde yüzeyinde 

de aynı şekilde kuyruğa kadar olan kısımda dâhil olmak üzere Nomex petek malzemesi tercih 

edilmiştir. Yıldırım çarpmalarından korunmak için Nomex petek yapısı, karbon ile kaplanmıştır.  

 

6.1.9 Alt Sistemlerin Hacimleri ve Yerleşimi 

Boş durum ile tam yüklü durum arasındaki CG hareketini en aza indirmek için yolcuların, 

ekipmanların, yakıt depolarının, motorun ve rotorların konumlandırılmasına büyük önem verildi. 

Alt sistemler tasarlanırken hacimlerinin olabildiğince küçük olup helikopter hacmini etkilememesi 

düşünülmüş ve güvenilir, üretilebilir ve yenilikçi olması hedeflenmiştir. Tasarımı yapılan alt 

sistemler CAD programında çizilip hacim değerleri tahsis edilmiştir. Hazır olarak alınıp 

kullanılacak alt sistemler için ise teknik özellik sayfasından hacim değerleri tahsis edilmiştir.  

Helikopterin güvenli ve dengeli bir şekilde uçmasını sağlamak için, ağırlık merkezi belirlenen 

belirli sınırlar içinde olmalıdır. Bu sınır 30-35 cm’lik bir uzaklıktır. Bu nedenle, Helikopterde 

kullanılan alt sistemlerin ağırlık merkezine göre konumlandırılmıştır. Konumlandırma yapılırken 

alt sistemin büyüklüğü ve görevi göz önünde bulundurulmuş ve birbirlerinin çalışma 

performanslarını etkilememeleri için aralarında gerekli boşluk bırakılmıştır.  

Alt sistemler helikoptere yanal eksende simetrik olacak şekilde yüklenerek kararlı bir yapı 

oluşturulmuştur. İskelet yapı CG’si ile helikopter CG’sinin çakışmasına da özen gösterilmiştir. 

Ağırlık bileşenlerinin CG konumları Tablo 13'de gösterilmektedir. Helikopterin ağırlık merkezi ana 

rotor şaftı ile dikey eksende çakışacak şekilde tasarlanmıştır. Uzunlamasına ve dikey eksende 

helikopterin ana rotor bağlanma noktası referans alınarak orijin noktası kabul edilmiştir.  

Tablo 13. Alt Sistem Kütle, Hacim ve Konumları Tablosu 

 

Şekil 21. DEMİRKUŞ Alt Sistem Malzeme ve Oranları 
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Şekil 22. DEMİRKUŞ Kesit Görünümü Alt Sistemler Yerleşimi 

 

6.2  Performans Analizleri ve Tasarım Optimizasyonu 

6.2.1 Ana Rotor Tasarımı 

Helikopter tasarım süreci incelendiğinde, birçok kabul ve optimizasyon ön plana çıkmaktadır. Bu 

kapsamda pazar analizi detaylı bir şekilde gerçekleştirilip ihtiyaçlara karar verildikten sonra 

bölgeye uygun helikopterlerin literatür araştırılması yapılmıştır. Yapılan literatür araştırması 

neticesinde tahmini kalkış ağırlığına karar verilmiştir. Tasarımda bu aşamadan sonra temel olarak 

ilerlenmesi gereken adım ana rotor tasarımıdır. Bu başlık altında helikopter sisteminde 

kullanılmasına karar verilen ana rotorun genel tasarım parametreleri bulunmaktadır. Ayrıca 

bulunan parametreler helikopterin genel aerodinamik parametrelerinin seçim matrislerini ve 

değerlerini kapsamaktadır. 

Tasarımda belirlenmesi gereken önemli parametrelerden biri helikopterin kalkış ağırlığıdır. 

Literatür taraması sonucu belirlenen 15 adet helikopter temel alındığında ortalama bir değer ile 

azami kalkış ağırlığı 2653 kg olarak tahmin edilmiştir.  Bu ağırlık tahmini ile tasarımın devamında 

çeşitli parametrelere bağlı olarak ağırlık kestirimi yapılabilecektir. 

Helikopterin boş ağırlığı literatürde yer alan referans kitap doğrultusunda [24] tahmini kalkış 

ağırlığının %60 değeri olarak varsayılmaktadır. Bu kapsamda ilk olarak boş ağırlık 1512 kg olarak 

kabul edilmiştir. 

Helikopterin havada asılı kalma durumunda, ana rotor pala ucundaki mach sayısı literatür bilgisi 

dahilinde 0.65 değerini aşmamalıdır. [24] Bu sebeple belirlenmiş mach sayısı ve ses hızı 

parametreleri doğrultusunda maksimum pala ucu hızı hesaplanabilir. Daha sonra rotor yarıçapı 

hesaplayabilmek için disk yüklemesi değerinin bulunması gerekir. Disk yüklemesi Tablo 6’da 

verilen benzer sınıf helikopterlerin istatiksel verilerine dayanarak Excel programından 

optimizasyon yöntemi ile bulunmuştur. Hesaplanan disk yüklemesi değeri ile rotor yarıçapı 

hesaplanmıştır. Hesaplar sonucunda açısal hız değerine ulaşılmıştır. 

Gerçekleştirilen işlemler sonucunda pala solidity değeri bulunmalıdır. Bu değer pala yüklemesi ve 

itki katsayısı parametrelerinin değerine göre değişiklik gösterir. Pala yüklemesi, literatürdeki 

veriler yardımı ile elde edilmiştir. Tasarlanan helikopterin hızlı bir araç olması hedeflendiği için, 

ilk tahmin olarak literatürdeki helikopterlerden hızlı olanların pala yüklemesi referans olarak 

alınmıştır. Bu değer kabul olarak 0.0065 ile 0.07 aralığında değişmektedir. [24] İtki katsayısı değeri 

ise itki, pala ucu hızı, yoğunluk ve alan gibi parametreler doğrultusunda hesaplanır.  
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Pala sayısı seçimi helikopterin tasarım parametrelerine bağlı olarak optimum sayıda olmalıdır. Bu 

sayı helikopter ağırlığına bağlıdır. Helikopter ağırlığı ne kadar büyük olursa, palaların üreteceği 

taşıma kuvveti de o kadar büyük olmalıdır. Buna ek olarak pala sayısı değişimi yüzey alanı 

değişikliğine sebep olmaktadır. Tablo 14’de verilen karar matrisi ile 4 adet pala kullanılması 

performans için optimum sonuç olarak kabul edilmiştir. 

Tablo 14. Pala Sayısı Seçimi 

 

Gerçekleştirilen hesaplamalar neticesinde tasarlanan helikopterin ana rotorunun ilk tahmin 

parametreleri Tablo 15’de gösterilmektedir. Excel ve Matlab ortamında grafikler ile 

detaylandırılmıştır. 

Tablo 15. Ana Rotor Tasarım Özellikleri 

 

6.2.1.1 Ana Rotor Kanat Profili Seçimi 

Helikopter performansı ve uçuş karakteristiğinde önemli bir etkiye sahip etmenlerden birisi de 

kanat profili seçimidir. Literatürde helikopter ana rotorunda kullanılabilecek pek çok sayıda kanat 

profili bulunmaktadır. Bunlar simetrik ve simetrik olmayan kanat profilleridir. Tasarlanacak ana 

rotor için simetrik olmayan kanat profilleri arasından helikopter palaları için özel olarak imal edilen 

kanat profilleri arasından seçim yapıldı.  

Bunun sebebi bu kanat profilleri, yüksek taşıma katsayısı, yüksek kritik mach sayısı, yüksek 

sürükleme-taşıma katsayısı oranı ve düşük yunuslama momenti özelliklerini taşımasıdır. Ayrıca bu 

kanat profilleri helikoptere yüksek manevra kabiliyeti kazandıracaktır.  
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Bu sebepler doğrultusunda literatürdeki helikopterler ve kanat profilleri incelenerek Vertol VR-12 

kanat profili ana rotor palalarında kullanılmasına karar verilmiştir. Seçim yapılırken karşılaştırılan 

profillerin parametreleri ve grafikleri Ek 1 Şekil 40’da gösterilmektedir. 

6.2.2 Kuyruk Rotor Tasarımı 

Kuyruk rotoru tasarımı çeşitli parametreler yardımı ile yapılabilir. İlk parametre olarak kuyruk 

rotoru yarıçapı tahmin edilen azami kalkış ağırlığına bağlı olarak hesaplanır. Kuyruk rotorunun 

rpm değeri ise ana rotor rpm değeri ile ilişkili bir şekilde değişiklik gösterir. Literatürden çekilen 

bilgi doğrultusunda ana rotor rpm değerinin 4.5 katı olarak kabul edilir. Aynı şekilde literatürdeki 

kitaptan alınan bilgi doğrultusunda kuyruk rotoru açıklık oranı 4.5 ile 8 arasında değişim gösterir. 

[24] Benzer helikopterlerden baş helikopterlerimiz temel alınarak bu değerin 6.5 olmasına karar 

verilmiştir.  

Kuyruk rotoru veter uzunluğu, rotor yarıçapı ve açıklık oranı değerlerine bağlı olarak 

hesaplanmıştır. Ayrıca tasarım aşamasında daha önceki bölümlerde bahsedildiği gibi karar matrisi 

ile konvansiyonel tipi kuyruk tercih edilmişti ve kuyruk rotoru pala sayısı en uygun performans 

değeri olarak 2 olarak belirlenmiştir. Yapılan hesaplar sonucunda elde edilen kuyruk rotorunun 

parametreleri aşağıda Tablo 16’da verilmiştir. 

 

Tablo 16. Kuyruk Rotoru Tasarım Özellikleri 
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6.2.2.1 Kuyruk Rotoru Kanat Profili Seçimi 

Çalışmamızın bu aşamasında kuyruk rotorunda kullanılan kanat profili seçimi yapılmıştır. Ana 

rotorda helikopterler için özel üretilmeye başlanan simetrik olmayan kanat profili tercih edilmişti. 

Kuyruk rotorunda ise bunun aksine simetrik kanat profili tercih edilmiştir.  

Ayrıca performans değeri yüksek olan kanat profilleri incelenerek seçim yapılmaya dikkat 

edilmiştir. Bunlar doğrultusunda kuyruk rotorunda kullanılacak kanat profili NACA 0012 olarak 

belirlenmiştir. 

6.2.3 Helikopter Boyutlandırma Yöntemi 

Ön tasarım çalışması gerçekleştirilirken tasarlanacak helikopter için hızlı ve temel düzeyde bir 

genel boyutlandırma yapılır.  

Bu boyutlandırma belirlenen konfigürasyonlar doğrultusunda hesaplanır. Çünkü ön tasarım 

aşamasında kapsamlı bir çalışma gerçekleştirilemez. Hesaplama yapılabilmesi için deneysel veriler 

ile elde edilen ampirik denklemler yardımıyla boyutlandırma hesapları yapılır. Bu süreçte 

kullanılan yöntem öz görev profiline uygun, yakın ağırlıktaki ve benzer görevlerde kullanılan 

helikopterlerin istatistiklerine göre gerçekleştirilir.  

Literatür araştırması sonucu benzer sınıfta bulunan 15 adet helikopter ve parametre değerleri Tablo 

6’da verilmiştir. Elde edilen bu parametreler Excel programında saçılım grafikleri yardımıyla 

ayrıntılı bir şekilde incelenmiş ve ampirik denklemleri oluşturulmuştur. Denklemler aşağıda Tablo 

17’de gösterilmiştir.  

Tablo 17. Genel Boyutlandırma Tablosu 

 

6.2.4 Ağırlık Kırılımı 

Ağırlık, performansı etkileyen en önemli parametrelerden birisidir. Bu sebeple tasarlanacak 

helikopterde en büyük amaç fonksiyonlardan birisi gereken performansı en iyi şekilde sağlayarak 

olabildiğince hafif araç üretmektir. Buna bağlı olarak görev gereksinimlerine uygun çeşitli tasarım 

değişkenleri mevcuttur. Yapılan ağırlık kestiriminde literatürdeki helikopter ile yapılan ilk ağırlık 

tahmini ile birlikte ana rotor ve kuyruk rotorunun boyutlandırılması hesaplanabilmektedir. Bu 

parametreler hesaplandıktan sonra güç değerleri ağırlık kırılımları gösterilmektedir.  

Bu kırılım belli sayıda iterasyon gerçekleştirilerek optimizasyon yapılarak hesaplanmıştır. 

İterasyona bağlı değişen bu yöntemin ayrıntıları aşağıda Tablo 18’de gösterilmiştir. 

Daha önceki bölümlerde bahsedildiği gibi tasarım gereksinimleri doğrultusunda azami kalkış 

ağırlığı 2653 kg olarak belirlenmişti. Bu ilk ağırlık tahmini ağırlık kestiriminin ilk adımı olacak ve 

buna bağlı olarak literatürdeki bilgi ışığında helikopterin tahmini boş ağırlığı ilk başta kabul 

görecektir. Boş ağırlık ilk başta 1512 kg varsayılmıştır. 

 

 



 

30 
 

 

 
 

Ağırlık Kırılımı sonucu elde edilen değerler doğrultusunda bu değerlere bağlı olarak elde edilen 

parametreler hesaplanmıştır. Tablo 19’da ayrıntılı bir şekilde gösterilmektedir. 

 

 

 

Tablo 18. Ağırlık Kırılımı İterasyon Tablosu 

Tablo 19. Ağırlık Kırılımı İterasyonu Parametre Tablosu 
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6.2.5 Çok Disiplinli Tasarım ve Ağırlık Eniyilemesi 

Tasarlanacak olan helikopterin minimum ağırlıkta olması pazar rekabeti açısından büyük bir öneme 

sahiptir. Bu başlık altında DEMİRKUŞ helikopterinin boş ağırlık optimizasyonuna yer verilmiştir. 

Mühendislik problemlerinin optimizasyonu sürecinde yararlanılan birçok analiz modeli mevcuttur. 

Bu modeller içerisinden RSM yaygın bir biçimde kullanılmaktadır. Cevap yüzeyi metodu temelde, 

daha önce deneysel olarak elde edilmiş istatistiksel veriler yardımıyla sistemin regresyon 

denklemini oluşturmayı amaçlar. Tasarım parametrelerinin değer aralıklarındaki farklı değerleri ve 

bu değerlerin birbirileri ile farklı kombinasyonları için amaç fonksiyonu hesaplanır. Ardından 

örnek tasarım noktaları belirlenir ve deney tasarımı (DOE) yöntemleri ile tespit edilirler. Tüm örnek 

tasarım noktaları için amaç fonksiyonu değerleri hesaplandıktan sonra, bu değer noktaları üzerine 

bir yüzey uydurulur. Uydurulan yüzeyin, amaç fonksiyonu değerlerine yakınlığı, yani yüzeyin 

hassasiyeti kontrol edildikten sonra, elde edilen yüzeyin minimum noktasındaki değişken değerleri 

optimum sonuçlar olarak bulunmuş olur. [17] 

Helikopterin boş ağırlığını etkileyen birçok komponent ve parametre mevcuttur. Bunlara helikopter 

iskeleti, kullanılan malzemeler, güç sistemleri, alt sistemler,  pala sayısı, solidity gibi parametreler 

örnek olarak verilebilir. Ancak tüm değişkenlerin sayısal optimizasyonunun gerçekleştirilmesi 

mümkün değildir. Tablo 20’de [25] belirlenen amaç fonksiyonu ve bu fonksiyonu etkileyen 

parametrelerin bazıları gösterilmiştir. 

 
Tablo 20. Optimizasyon Problem Tablosu 

 

Daha önce bahsedildiği üzere Cevap Yüzeyleri Metodu deneysel verileri esas alır. Optimizasyona 

dâhil edilecek olan değişken sayısı artırıldığında gerekli olan örnek tasarım noktası sayısı da 

artacağından daha fazla deneye ihtiyaç duyulur. Bu nedenle çalışma kapsamında literatürde 

bulunabilirliği yüksek olan ana rotor çapı, kuyruk rotoru çapı, pala sayısı parametreleri üzerinden 

ağırlık optimizasyonunun yapılması kararlaştırılmıştır. Tasarlanacak olan helikopterin deneysel 

verileri elde edilemediğinden, benzer ağırlıktaki helikopterlerin verilerinden yararlanılmıştır. 

Veriler Ek 2 Tablo 27’de verilmiştir. 

 

Amaç fonksiyonunun çözümü ve optimizasyon işlemleri için Minitab programından 

faydalanılmıştır. Daha az örnek tasarım noktası gerektirmesi sebebiyle DOE yöntemi olarak Box-

Behnken Tasarımı seçilmiştir. Elde edilen regresyon denklemi ile amaç fonksiyonu Şekil 23’deki 

gibi hesaplanmıştır.  

 

 
Şekil 23. Minitab Programında Elde Edilen Boş Ağırlık İfadesi 
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Amaç fonksiyonu denkleminde boş ağırlık değeri ana rotor çapı, kuyruk rotor çapı ve pala sayısı 

parametreleri cinsinden ifade edilmiştir.  

Regresyon denkleminin doğruluğunu saptamak amacı ile girdi değerleri denklemde ilgili 

parametrelerin yerine yazılmış, literatürdeki helikopterlerin ağırlıkları hesaplanmaya çalışılmıştır. 

Elde edilen sonuçlar helikopterlerin gerçek boş ağırlık değerleri ile karşılaştırılmış, hata payının 

ihmal edilebilecek düzeyde olduğu görülmüştür. Sonuçlar tablo halinde gösterilmiştir.  

 
Tablo 21. Regresyon Denkleminin Hata Payı 

 

Regresyon denklemindeki parametrelerin etki oranları aşağıdaki Pareto diyagramında 

gösterilmiştir. Diyagrama incelendiğinde ağırlık artışına en fazla ana rotor çapı değerinin en az ise 

kuyruk rotor çapı değerinin neden olduğu görülmüştür. 

 

 

Cevap yüzeyi yöntemi gereğince amaç fonksiyonu değerleri hesaplandıktan sonra, bu değer 

noktaları üzerine bir yüzey uydurulmuştur. Farklı parametreler için elde edilen yüzeyler Şekil 25’de 

gösterilmiştir. Şekilde iki parametre kombinasyonun boş ağırlık üzerindeki etkileri 

görselleştirilmiştir. 

 

Şekil 24. Seçilen Parametrelerin Boş Ağırlığa Etki Oranları 
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Şekil 25. Boş Ağırlık-Ana Rotor Çapı, Kuyruk Rotor Çapı Yüzey Eğrisi 

 

 

 

 

Son aşama olarak optimizasyon analizi yapılmış ve ağırlığı minimize etmek için gereken ana rotor 

çapı değeri 10,25 metre ve kuyruk rotor çapı değeri 1,97 metre olarak bulunmuştur. Pala sayısının 

performans hesaplamaları sonucu 4 adet olmasına karar verildiğinden optimizasyon sırasında pala 

sayısı değeri 4 ile kısıtlanmıştır. 

 

Şekil 26. Boş Ağırlık-Pala Sayısı, Ana Rotor Çapı Yüzey Eğrisi 
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6.2.6 Boş Ağırlık/Kalkış Ağırlığı Taraması  

Optimizasyon sonucunda helikopterin boş ağırlığı belirlenmiştir. Tasarım yapılırken en önemli 

parametrelerden biri olan boş ağırlık/kalkış ağırlığı oranının minimize edilmesi amaçlanmıştır. 

Bölgede aktif halde kullanılan ambulans helikopterlerinin bu oranları Şekil 28’de verilmiştir. 

 

 

Şekil 28. Boş Ağırlık/Kalkış Ağırlığı Grafiği 

6.2.7 Güç Hesaplamaları 

Helikopter tasarımı yapılırken pek çok parametreyi etkileyen durumlardan birisi de güç 

hesaplamaları adımıdır. Ağırlık kırılımının ilk kısmında motor seçimi yapabilmek için güç 

hesaplamaları yapılmıştır. Ayrıca güç hesaplamaları oldukça geniş kapsamda incelenmiş olup, 

öncelikle askıda kalış durumunda gerekli güç değeri tahmini yapılmıştır. Yapılan bu tahmine göre 

ağırlık iterasyonu yapıldıktan sonra 4.iterasyonda değerler %10 farka yakınsamış olup, helikopterin 

her bir alt sistemini de kapsayan genel ağırlık kırılımı gösterilmiştir. İterasyonlar sonucu elde edilen 

ağırlık değeri 2614 kg olarak hesaplanmıştır. Bu ağırlık değeri güncellenen güç hesaplamalarına 

dâhil edilerek şaft gücü değeri 520 hp bulunmuştur. İterasyon tablosu Tablo 22’de verilmiştir. 

Şekil 27. Optimizasyon Sonucu Gerekli Parametre Değerleri 
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Tablo 22. Güç Hesaplamaları İterasyon Tablosu 

 

6.2.8 Motor Seçimi 

Ağrılık kestiriminin ardından gerçekleştirilen güç hesapları neticesinde helikopter için gerekli olan 

şaft gücü 520 hp olarak bulunmuştur. Tek motor ve tek ana rotor sistemi olması planlanmıştır. 

Literatür araştırması sonucunda benzer ağırlıktaki helikopterlerde kullanılan ve gerekli şaft gücünü 

sağlayan motorlar tespit edilmiş; ağırlık, özgül yakıt tüketimi gibi temel parametreler incelenmiştir. 

Bu parametrelere ait değerler Tablo 23’de gösterildiği gibidir.  

 

İncelenen kaynaklardan elde edilen bilgilere göre Asya-Pasifik pazarının çoğunluğunu oluşturan 

Bell 407 helikopterinin yeni nesillerinde tahrik sistemi tercihi M250-C47E/4 motorundan yana 

yapılmıştır.  

Bu motoru diğerlerinden ayıran en önemli özelliklerden biri güvenliği artırmanın ve pilot iş yükünü 

azaltmanın yanı sıra güvenilirliği ve bakım sürecini de iyileştiren tam otomatik bir yeniden 

başlatma işlevine sahip olmasıdır. M250-C47E/4 turboşaft motor, yüksek sıcaklık ve yüksek irtifa 

koşullarında gücü %8 artıran, yakıt tüketimini %2 azaltan, menzili veya yükü artırmaya yardımcı 

olan bir performans parametresi iyileştirme kiti içerir. [26] 

Bunların sonucunda pazara hitap etmesi, performans parametrelerinin iyileştirilmiş olması ve 

verimlilik kayıpları hesaba katıldığında gerekli güç değerini sağlayabilmesi nedeniyle DEMİRKUŞ 

helikopterinde M250-C47E/4 motorunun kullanılmasına karar verilmiştir. 

6.2.9 Performans Analiz Yöntemleri 

Helikopter tasarım parametrelerinin doğrulanması ve uçuş performansının ilk tasarım aşamalarında 

tahmin edilmesi performans analizlerini gerekli kılmaktadır. Şekil 29’da planlanan metodoloji ile 

gerekli kabuller ve akış diyagramı ile performans analiz yöntemleri belirlenmiştir. 

Tablo 23. Motor Seçimi Tablosu 
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Şekil 29. Performans Analiz Metodolojisi 

Tahmini brüt kalkış ağırlığı, solidity, disk ve pala yüklemesi, SFC, helikopter verimi ve en boy 

oranı başlangıç kabulleriyle performans eniyilemesi döngüsü başlatıldı. Görev profiline bağlı, 

Momentum ve Blade Element teorileri karşılaştırmalı hesaplamaları kullanılarak yapılan 

maksimum güç ve yakıt kapasitesi hesabı neticesinde döngüdeki en ideal maksimum kalkış ağırlığı 

belirlendi. 

Belirlenen ideal kalkış ağırlığıyla; tırmanma hızı, havada kalış süresi, güç, menzil, yakıt tüketimi 

ve irtifa gibi helikopterin performans parametreleri bulundu. Tasarım süreçleri sonrası 

gerçekleştirilen gürültü emisyon ve performans analizleriyle bu parametrelerin kullanılabilirliği 

gerçekleştirildi. Performans süreçleri döngü içerisinde istenilen gereksinimleri karşılayana kadar 

devam ettirilir. 

6.2.10 Sürükleme Tahmini 

Tasarım süreci sonrası yapılan boyutlandırmalar ile CAD çizimi yapılmıştır. Geometri üzerinde 

yapılan CFD analizleri sonucunda gövde sürüklemesi ve iyileştirilebilir lokal bölgeler hız ve basınç 

analizleriyle tespit edildi. 
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6.2.11 Performans Metodolojisi 

Helikopter performans hesaplamalarında görev profilindeki farklı bölümler için Leishman ve 

Wayne Johnson referanslı görev profili bölümleri için güç katsayıları hesaplanmıştır. [27] Her bir 

bölüm için sırasıyla indüklenmiş güç, profil gücü, parazit güç, tırmanma gücü ve toplam güç 

hesaplandı. 

Performans hesaplamalarında yer çalıştırma, kalkış, tırmanma, düz uçuş, iniş; yer çalıştırma, kalkış, 

düz uçuş, alçalma ve iniş olmak üzere farklı görevler için ayrı ayrı hesaplama yapıldı. 

 

Her görev için harcanan yakıt miktarı hesaplandı bunu yaparken bir sonraki uçuş bölümü için yeni 

ağırlık değeriyle hesap gerçekleşti. Yapılan hesaplamalar ekte sunulacak olan Matlab koduyla 

gerçekleşti. 

6.2.12 Diğer Performans Parametreleri Hesabı 

Bu bölümde helikopterin tırmanma oranı, maksimum menzil hesabı, havada kalış süresi ve irtifa 

değerleriyle ilgili hesaplamalar üzerinde durulmuştur. Bu parametreler helikopterin performans 

etkisinde göz önünde bulundurulması gereken unsurlardır. 

6.2.12.1  Tırmanma Oranı 

Literatürdeki benzer ağırlıktaki helikopterler incelendiğinde tahmini tırmanma değeri ve toplam 

güç değerleri hesaplanmıştır. Matlab ortamında gerçekleştirilen iterasyonlar sonucunda tahmini 

güç değeri, tasarım için hesaplanmış olan güç değerine yakınsadığı noktada maksimum tırmanma 

oranı elde edilmiştir. Bu hesaplamalar sonucunda helikopterin tırmanma oranı 9.75 olarak elde 

edilmiştir. 

Şekil 30. Gövde Hız Analizi Şekil 31. Gövde Basınç Analizi 

Tablo 24. Görev Profili Performans Tablosu 
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6.2.12.2 Havada Kalış Süresi ve Menzil 

Havada kalış süresi ve menzil değerleri, Pazar rekabeti açısından önem arz eden önemli 

parametrelerdir. Helikopterin havada kalış süresini ve menzilini en çok etkileyen unsurlar ağırlık, 

güç ve motorun özgül yakıt tüketim değerleridir. Helikopterin maksimum menzile gidebilmesi ve 

havada kalış süresinin maksimum olabilmesi için belirli koşulların olması gerekmektedir. Örnek 

olarak helikopterin havada kalış süresinin maksimum olabilmesi için minimum güç aralığında uçuş 

yapmalıdır. Aynı zamanda hava aracının maksimum menzile gidebilmesi için yüksek hıza sahip 

olmalıdır. 

Minimum güç aralığı, helikopterin performans grafiklerindeki gerekli güç eğrisindeki minimum 

konumundaki hız değerine karşılık gelmektedir. Yapılan hesaplamalar sonucunda bu değer 126 

km/h olarak elde edilmiştir. Aynı zamanda minimum güç değeri 184 kW olarak belirlenmiştir. 

Ayrıca güç gereksinimi ve mevcut güç eğrilerinin kesiştiği nokta bize helikopterin azami hız 

değerini vermektedir. Azami hız değeri 265 km/h olarak bulunmuştur. Minimum güç değeri ve 

yakıt yüküne bağlı olarak havada kalış süresi ISA standartlarında 3.86 saat olarak bulunmuştur. 

Motor seçiminin ardından güç değerleri ile menzil hesaplamaları yeniden düzenlenmiştir. 

Helikopterin maksimum menzili 625 km olarak hesaplanmıştır. Aynı zamanda gerekli menzil hızı, 

ISA standartları gözetilerek 162 km/h olarak bulunmuştur.  

 

 

 

 

 

Şekil 32. ISA Şartlarında En iyi Menzil Grafiği 
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6.2.12.3 İrtifa Değerleri  

Helikopterin uçuş sırasında çıkabileceği maksimum irtifa değeri IGE irtifasıdır. Yerin etkisinin 

olduğu bu irtifa değerine, kullanılan motora bağlı olarak bulunan, askıda kalma irtifası değerinden 

yola çıkarak bulunmuştur. IGE irtifası ISA koşullarında 4000 m olarak belirlenmiştir. 

 

 

Şekil 34. ISA +20 Şartlarında En İyi Menzil Grafiği 

Şekil 33. ISA Şartlarında En iyi Havada Kalış Grafiği 
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6.2.13 Alt Sistemlerin Güç Gereksinimleri ve Kayıp Hesapları 

Helikopterde üretilen gücün tamamı, helikopterin mekanik ve aerodinamik özelliklerinden dolayı 

kullanılamamaktadır. Bu durumdan dolayı sistemin verimi azalmaktadır. Güç kayıplarının 

meydana gelmesinde ana sebepler şunlardır: Helikopter aerodinamiğinden kaynaklanan parazit ve 

profil sürüklemesinin sebep olduğu güç kaybı, dişli kutusu ve güç aktarma sistemi kayıpları, 

hidrolik sistemler, jeneratörler ve soğutma fanları gibi helikopterin güç harcamasına sebep olan 

dolayısıyla verimin azalmasına yol açan etkenler güç kayıplarına sebep olmaktadır.  

Güç kayıplarını minimal düzeye getirebilmek için helikopter rotoru motora yakın konumlandırıldı. 

Aynı zamanda sistemler birbirine yakın konumlandırılmış ve kablolardan meydana gelecek güç 

kaybının önüne geçilmiştir. 

6.2.13.1 Motordaki Kayıplar 

Motor, üreticinin sunmuş olduğu kayıpların yanı sıra birçok sebepten dolayı kayıplara uğrar. [28] 

Parçacık ayırıcı nedeniyle motor inlet kısmında oluşan basınç nedeniyle meydana gelen kayıplar  

% 3 ile % 10 arasındadır. [28] Motoru monte ederken kullanılan aksesuarlara bağlı olarak oluşan 

kayıplar 0 ile 100 hp arasındadır. [28] Sürtünmeye bağlı olarak oluşan egzoz arkası basınç 

nedeniyle oluşan kayıplar % 0,5 ile % 2 arasındadır. [28] Kanal sürtünmesinden kaynaklı motor 

girişinde oluşan basınç nedeniyle meydana gelen kayıplar % 1 ile % 4 arasındadır.  [28] “Bleed 

Air” sistemden kaynaklı oluşan kayıplar ise % 1 ile % 20 arasındadır. 

Bu yaklaşımlar dikkate alındığında toplam motor gücü %25’lik kayıp ile motor gücü 520 hp 

olmuştur.  

6.2.13.2 Güç Aktarım Sistemindeki Kayıplar 

Güç aktarım sistemindeki kayıpları minimal boyutlara indirebilmek için rotor, motora yakın 

konumlandırılmıştır. Güç aktarım sistemindeki kayıplar genellikle dişlilerden dolayı 

kaynaklanmaktadır. Tablo 25’de her bir kademedeki güç kaybı hp cinsinden hesaplanmıştır. 

 

6.2.14 Otorotasyon 

Helikopter havadayken motor arızası durumunda da güvenli iniş gerçekleştirebilmesi gerekir. 

Otorotasyon adı verilen bu durumda normalin aksine hava, rotor siteminden yukarıya akış 

göstermektedir. Şekil 35’ de tasarlanan helikopterin otorotasyonla güvenli inişi gösterilmiştir. İlgili 

adımlarda gerçekleşen işlemler alt kısımdadır. 

1: Normal uçuş durumudur. 

2: Otorotasyon başlar. 

3: Helikopter ileri hızı yavaşlar, alçalma oranında düşüş gerçekleşir. 

4: Kuyruk ve yer arası mesafede gittikçe azalır. 

5: Güvenli iniş gerçekleşir. 

Tablo 25. Her Bir Kademedeki Güç Kaybı 
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Şekil 35. Otorotasyon Şematik Gösterimi 

Tasarlanan helikopterlerin acil durum için otorotasyon kabiliyetleri olmaldır.  

𝑂𝑡𝑜𝑟𝑜𝑡𝑎𝑠𝑦𝑜𝑛 𝑘𝑎𝑏𝑖𝑙𝑖𝑦𝑒𝑡𝑖 =  
𝐼𝑅Ω2

2𝑊𝐷𝐿
       (Leishman Eq. 5.93) 

Otorotasyon kabiliyeti, formülün de içerisinde yer alan rotorun kinetik enerjisi parametresine 

bağlıdır. Literatüre baktığımızda tek motorlu helikopterlerde otorotasyon kabiliyetinin en az 

20 𝑓𝑡3 /𝑙𝑏 olduğu karşımıza çıkmaktadır. Otorotasyon hesaplamalarında bu değer göz önünde 

bulundurulmuştur. 

Tablo 26. Otorotasyon Göstergeleri 

 

Şekil 36’da görüldüğü üzere, yapılan literatür araştırmasına göre çeşitli helikopterlerin otorotasyon 

indexleri mevcuttur. Yapılan hesaplamalar sonucu DEMİRKUŞ helikopterimizin otorotasyon 

indexi 25 civarında çıkmıştır. Bu değer güvenli bir şekilde otorotasyon yapabilmesi için yeterli bir 

değerdir.  

 

Şekil 36. Otorotasyon Performans Karşılaştırma Grafiği 
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6.2.15 Taşıma ve Kontrol Yüzeyleri 

6.2.15.1  Kontrol Yüzeyleri 

Dikey dengeleyici seyir halindeki dinamik gerilmeler ve yorulma yüklerini en aza indirmek adına, 

anti-tork performansı maksimum olacak şekilde tasarlamıştır. Bu da rotor ve diğer mekanik 

bağlantıların ömrünü artıracaktır. Yatay kuyruk, ileri uçuşta pitch ekseninde istenen dengeyi 

sağlayabilecek şekilde tasarlanmıştır. Yatay ve dikey dengeleyici için bozuntulara karşı kararlılığı 

yüksek olan NACA 0012 kanat profili seçilmiştir.  

6.2.15.2  Taşıma Yüzeyleri 

Helikopterlerin taşıma kuvvetini sağlayan taşıma yüzeyleri palalardır. Tasarlanan helikopterde 

Vertol VR-12 kanat profiline sahip 4 palalı yapı kullanılmıştır. Pala yapısının aerodinamiği basınç, 

pala etrafındaki hız konturları ve itki-tork değerlerine bağlıdır. Bu veriler elde edilip tasarım 

süreçlerine katkıda bulunmak adına yorumlanmıştır. 

6.2.16 Gürültü Emisyon Seviyesi 

Yolcu konforu ve rahatsızlıkları göz önüne alınırsa gürültü seviyesinin minimal seviyede 

tasarlanması gerekmektedir. Özellikle de sağlık sektöründe de kullanılması planlanan 

helikopterlerin bu konuya daha çok önem verdiği görülmektedir.  

Gürültü seviyesini hesaplarken Wayne Johnson kaynağındaki Davidson & Hargest formülü 

kullanılmıştır. Bu formül askı uçuşundaki rotordan kaynaklı gürültü değerinin bulmamızı sağlar. 

Bu formül eşitlik 1 de gösterilmiştir. 

𝑆𝑃𝐿ℎ𝑜𝑣𝑒𝑟 = 10 log [(𝑤𝑅)6.  𝐴𝑏 . (
𝐶𝑇

𝜎
)

2

] − 36.7 𝑑𝐵 

 

Pala sayısı gürültüye etki eden ana paramtrelerdendir. Bunun nedenleri pala aralıklarına bağlı firar 

kenarındaki havanın oluşturduğu girdaplar ve ardından gelen palanın bu girdapla etkileşimidir. Bu 

da bize şunu gösterir ki gürültü değerinin belirlenmesinde tasarım metodolojisi önemli etkendir. 

 

 

Şekil 37. Pala Sayısına Bağlı Gürültü Seviyesi Grafiği 

(1) 
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Şekil 38’de CS-36 standartlarını toplam ağırlığa bağlı gürültü yaklaşımlarını ifade eden FAA / 

ICAO limitleri kademelerine göre gösterilmiştir. Bir önceki kısımda hesaplanan gürültü değerini 

temel aldığımızda DEMİRKUŞ helikopteri gürültü emisyon değerini sağlıyor olup, bu konuda 

geleceğin helikopterleri arasında olduğu görülmektedir. [29] 

 

Şekil 38. CS-36 Sertifikasyon Gürültü Limit Aralıkları Grafiği 

 

6.2.17 Kokpit ve Kabin Boyutlandırılması 

Kokpit ve kabin boyutlandırılması yapılırken dikkat edilmesi gereken parametreler mevcuttur. Bu 

parametrelerden en önemlisi antropometrik ölçülerdir. Hedeflenen tüm kullanıcıların helikopteri 

konforlu ve verimli bir şekilde kullanabilmesi gerekir. Aynı zamanda ergonomik koşullarda göz 

önünde bulundurulmalıdır. Yapılan boyutlandırmalar antropometrik hesaplar doğrultusunda 

gerçekleştirilmiştir. 

6.2.17.1 Kokpit Boyutlandırılması 

Kokpit boyutlandırılması yapılırken Asya Pasifik bölgesine hitap etmesi için bölgeye uygun 

antropometrik değerler araştırılmış ve ortalama değerleri alınmıştır. Bölge içinde olması sebebiyle 

Kore için kabul edilen veriler kabul alınmıştır. [30] Bu doğrultuda bölgeye uygun bir pilotun vücut 

ölçüleri referans alınmıştır. Aynı zamanda pilot koltuğu uzayıp kısalabiliyor. Bu sayede farklı vücut 

ölçülerine sahip pilotlar için görüş açısının olumsuz etkileri ortadan kaldırılmaktadır. Aşağıda Şekil 

39’da pilot için temel alınan ölçüler verilmektedir. 
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Şekil 39. Kokpit Yerleşimi için Ölçülen Antropometrik Boyutlar 

Şekil 39’da verilen değerlerin ölçüsü Ek 3 Tablo 28’de verilmiştir. 

Veriler doğrultusunda pilot koltuğu ve kokpit boyutlandırılması gerçekleştirilmiştir. Kokpit camları 

Amerika Askeri Standartlarınca belirlenmiş pilot görüşü için minimum gerekli açılar temel alınarak 

tasarlanmıştır. Bu ölçüler aşağıda Tablo 27’de verilmiştir. 

Tablo 27. Azimut Açılarına Göre Gerekli Minimum Pilot Görüş Açıları 
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Şekil 40. Kokpit Boyutları Belirlenmesi 

 

 

Şekil 41. Tasarlanan Kokpit Görseli 

6.2.18 Uçuş ve Yer Güvenliği  

Uçuş ve yer güvenliği, tasarım metodolojisi kapsamında incelenen önemli tasarım 

durumlarındandır. İncelenmesi gereken durumların başında pilot ve mürettebatın helikoptere 

binişteki güvenlik önlemleri gelmektedir. Mürettebat olabildiğince motor çalıştırılmadan önce hava 

aracına binmeleri gerekir. Motor çalıştıktan sonra helikoptere biniş durumları için gerekli bazı 

prosedürler mevcuttur. Mürettebat her olumsuz duruma karşı pilotun görüş alanından çıkmadan 

helikoptere yandan yaklaşarak biniş yapmaları gerekmektedir. 

Bu prosedürlerin yanı sıra tasarımsal anlamda güvenlik gözetimi de yapılmaktadır. Yapılan 

tasarımda sabit kızak iniş takımı adımlı olarak tasarlanmıştır. Bunun bir sebebi pilotun ve 

mürettebatın helikoptere güvenli bir şekilde binmesidir. 
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Aynı zamanda iniş takımına sönümleyici damperler eklenmiştir. Bu sayede helikopterin yer 

rezonansına girme durumu önlenmeye çalışılmıştır. 

Yer rezonansı bilindiği üzere helikopter tasarımda öncelikli düşünülmesi gereken en önemli 

konulardandır. Yer rezonansını engellemek için pala ve iniş takımlarına sönümleyici damper 

sistemleri eklenmiştir. Dolayısıyla helikopterin yer rezonansına girmesinin önüne geçilmiştir. 

Bir diğer uçuş güvenliği elemanı olan koltuklar, sönümleyici damperler sayesinde yere sert 

inişlerde yolcuya iletilecek enerjiyi absorbe edecek şekilde tasarlanmıştır. Aynı zamanda pilot 

koltuğunun yüksekliği ayarlanabilmektedir. Bu durum değişken pilot ölçülerine göre maksimum 

görüş açısı sağlamaktadır. 

Karlı ve kötü hava koşullarında helikopterin uçuş güvenliğini sağlayabilmek için çeşitli önlemler 

alınmıştır. Bunlardan bazıları buzlanma önleyici sistem ve yıldırım çarpmasına karşı alınan 

önlemlerdir. Buzlanmayı önlemek için anti-icing metodu kullanılmıştır. Helikopter soğuk hava 

koşullarında uçarken, motor kompresöründen alınan sıcak hava borular vasıtası ile helikopterin 

çeşitli bölgeleri ısıtılmaktadır. Dolayısıyla soğumuş su damlaları buharlaşarak buzlanmanın 

engellenmesi sağlanır. Aynı zamanda ısıtmaları camların kullanılmasıyla da pilotun görüş aralığı 

optimum seviyede tutulmaktadır. Yıldırım çarpmasına karşı koruma sağlayabilmek için, yıldırım 

çarpmalarının büyük olasılıkla gerçekleşeceği bölgelerde bakır örgüler sık bir şekilde 

kullanılmıştır. Yıldırım çarpma olasılığı daha düşük olan bölgelerde ise hafif bakır örgüler 

kullanılmıştır. [7] 

Sisli ve çok bulutlu havalarda olası kazaları engelleyebilmek adına uçuşta engel tespit sistemi 

kullanılmıştır. Aynı zamanda motor arızası durumunda helikopter güvenli otorotasyon yapabilecek 

şekilde tasarlanmıştır. Olası bir acil durumda DEMİRKUŞ helikopteri otorotasyon yapabilecektir. 

 

7. GÖRSELLER  
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9. EK 

9.1  EK 1: Ana Rotor Kanat Profili Analizi 

 

Şekil 42. Vertol VR 12 Analiz Sonuçları 
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9.2  EK 2: Optimizasyon Çalışması 

Tablo 28. Benzer Helikopterler Parametre Değerleri 
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9.3  EK 3: Helikopter Pilotu Antropometrik Verilerinin Tanımlayıcı İstatistikleri 

 

Tablo 29. Antropometrik Boyutlar 

 

** Birimler: cm, kg 
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9.4  EK 4: Matlab Kodları 

% %DEMİRKUŞ PERFORMANS 

% clc; 

% clear all; 

% initialWeight=4900; 

% Gross(1)=initialWeight; 

% Blade_Number=4; 

% Fuel=440; 

% Payload=2300; 

% BL=0.075; 

% density=0.0014288519;%slug/ft^3 at 5000m 

% Sea_level_density=0.00237717; 

% a=1116.3713; 

% Mach=0.65; 

% Vmax_tip=Mach*a; 

% Cd0=0.01; 

% DL=[5.47 5.2 4.9523 4.7166 4.49195]; 

% pi=3.1416; 

% for i=1:1:5 

%  if i ==1 

%  Empty(i)=Gross(i)*0.6; 

%         Total_Power(i)=0; 

%         Solidity(i)=0; 

%         Radius(i)=0; 

%         ROTOR_BLADES(i)=0; 

%         HUB_HINGES(i)=0; 

%         TOTAL(i)=0; 

%         Controls(i)=0; 

%         Propulsion(i)=0; 

%         Fuselage(i)=0; 

%         Electrical(i)=0; 

%         Fixed_Equipment(i)=0; 

%     end 
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%     Rmr(i)=sqrt(Gross(i)/(DL(i)*pi)); 

%     Alan(i)=pi*Rmr(i)*Rmr(i); 

%     Cthrust(i)=Gross(i)/((pi*Rmr(i)*Rmr(i))*density*Vmax_tip*Vmax_tip); 

%     B(i)=1-(sqrt(2*Cthrust(i))/Blade_Number); 

%     Wmr_max(i)=Vmax_tip/Rmr(i); 

%     Solidity(i+1)=Cthrust(i)/BL; 

%     Blade_Chord(i)=(Solidity(i+1)*pi*Rmr(i))/Blade_Number; 

%     Pi(i)=((1/B(i))*((Gross(i)^(1.5))/sqrt(2*Sea_level_density*Alan(i))))/550; 

Po(i)=(0.125*Solidity(i+1)*Cd0*Sea_level_density*Alan(i)*Vmax_tip*Vmax_tip*Vmax_tip)/55

0; 

%     Pt(i)=Pi(i)+Po(i); 

%     Total_Power(i+1)=Pi(i)+Po(i); 

%     Pi_Pt_ratio(i)=Pi(i)/Total_Power(i); 

%     AR(i)=Rmr(i)/Blade_Chord(i); 

%     Radius(i+1)=Rmr(i); 

%     ROTOR_BLADES(i+1)=0.06*Empty(i)*(Radius(i+1)^(0.4))*(Solidity(i+1)^(0.33)); 

%     HUB_HINGES(i+1)=0.0135*Empty(i)*Radius(i+1)^(0.42); 

%     TOTAL(i+1)=ROTOR_BLADES(i+1)+HUB_HINGES(i+1); 

%     Controls(i+1)=0.06*Empty(i); 

%     Fuselage(i+1)=0.21*Empty(i); 

%     Electrical(i+1)=0.06*Empty(i); 

%     Fixed_Equipment(i+1)=0.28*Empty(i); 

%     Propulsion(i+1)=1.2*Total_Power(i+1);  

Empty(i+1)=TOTAL(i+1)+Propulsion(i+1)+Fuselage(i+1)+Controls(i+1)+Electrical(i+1)+Fixed

_Equipment(i+1); 

%     Gross(i+1)=Empty(i+1)+Fuel+Payload; 

% end 

% main_rpm=Wmr_max(i-1)*9.5443; 

% %% TAIL ROTOR DESIGN 

% Tail_Radius_Rtr=1.3*sqrt(Gross(i-1)/1000); 

% Tail_Rpm=4.5*main_rpm; 

% Tail_Cdo=0.0138*Cd0; 

% Length_fuselage_from_CH_to_tail_rotor=Rmr(i-1)+Tail_Radius_Rtr+0.5; 

% Tail_Aspect_Ratio=6.5; 
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% b_tr=6; 

% c_tr=Tail_Radius_Rtr/Tail_Aspect_Ratio; 

% solidity=b_tr*c_tr/(pi*Tail_Radius_Rtr); 

% Pt_mr_hover=Pt(i-1)*550; 

% T_tr=Pt_mr_hover/(Wmr_max(i-1)*Length_fuselage_from_CH_to_tail_rotor); 

% Vtip_tr=Tail_Rpm/9.5443*Tail_Radius_Rtr; 

% A_tr=pi*Tail_Radius_Rtr*Tail_Radius_Rtr; 

% C_thrust_tr=T_tr/(A_tr*density*Vtip_tr*Vtip_tr); 

% B_tr=1-(sqrt(2*C_thrust_tr) / b_tr); 

% Pi_tr=((1/B_tr)*((T_tr^(1.5))/sqrt(2*density*A_tr)))/550; 

% Po_tr=(0.125*solidity*Tail_Cdo*Vtip_tr*A_tr*Vtip_tr*Vtip_tr*Vtip_tr)/550; 

% PT_tr_hover=Pi_tr+Po_tr; 

% %% Power Calculations 

% Vforward=265; 

% Vtip_5000ft=1100.99*0.65; % 4000  5000 oldu. 

% %Main Rotor Mach Number 

% M_tip_mr=(Vforward+Vtip_5000ft)/1100.99; 

% M_tip_mr_sea_level=(Vforward+Vmax_tip)/a; 

% %% Power Calculations 4000 ft 

% Sea_level_density=0.00237717; 

% h_feet=10; 

% Md_4000=M_tip_mr-Mach-0.06; 

% P_comp_4000=(density*Alan(i-1)*Vmax_tip^3)*Solidity(i-

1)*(0.012*Md_4000+0.1*Md_4000*Md_4000*Md_4000)/550; 

% Cthrust_4000=Gross(i-2)/(Alan(i-1)*Sea_level_density*Vtip_5000ft^2); 

% B_mr_4000=1-(sqrt(2*Cthrust_4000))/Blade_Number; 

% Pi_mr_TL=(1/B_mr_4000)*((Gross(i-1)^1.5)/sqrt(2*density*Alan(i-1)))/550; 

% P_P_OGE=-0.1276*((h_feet/(Rmr(i-1)*2)^4)+0.708*((h_feet/(Rmr(i-1)*2)^3)-

1.4569*((h_feet/(Rmr(i-1)*2))^2)+1.3432*((h_feet/(Rmr(i-1)*2)^4)+0.5147))); 

% Pi_mr_TL_GE=P_P_OGE*Pi(i-1); 

% Po_mr_hover=0.125*Solidity(i-1)*Cd0*density*Alan(i-1)*Vmax_tip^3/550; 

% PT_mr_hover=Pi_mr_TL_GE+Po_mr_hover; 

% PT_acft=PT_mr_hover+PT_tr_hover; 
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% u_mr=Vforward/Vtip_5000ft; 

% Po_mr_fwd=(1+4.3*u_mr^2)*Po_mr_hover; 

% Vi=sqrt(Gross(i-2)/(2*density*pi*Rmr(i-1)^2)); 

% Pi_mr_TL_fwd=(1/B_mr_4000)*Gross(i-2)*Vi/550; 

% EFPA_Loading=300; 

% EFPA=Gross(i-2)/EFPA_Loading; 

% Clift=6*Cthrust(i-1)/Solidity(i-1); 

% Pp_fwd_4000=0.5*density*(Vforward^3)*EFPA/550; 

% PT_mr_fwd_4000=Po_mr_fwd+Pi_mr_TL_fwd+Pp_fwd_4000; 

% ESHP=1.03*PT_mr_fwd_4000+10; 

% %% Power Calculations Sea Level 

% Md_sea=M_tip_mr_sea_level-Mach-0.06; 

% P_comp_sea=(Sea_level_density*Alan(i-1)*Vmax_tip^3)*Solidity(i-

1)*(0.012*Md_sea+0.1*Md_sea*Md_sea*Md_sea)/550; 

% %% Lock Number 

% 

Lock_Number=4.448*(0.026*(Blade_Number^0.66)*(Blade_Chord*0.3048)*((Rmr*0.3048)^1.3

)*((Wmr_max*(Rmr*0.048))^0.67)); 

% %8.4.3. Menzil- Havada Kalış Süresi Vb. Hesaplamalar 

% % Helicopter Range & Endurance 

% clc; clear all; close all; 

% CD_0=0.01; 

% rho=0.0015898985; %slug/ft^3 

% k=1.15; % induced power factor 

% K=4.6; 

% T=3600 ; %lbf 

% f=9.4606; %ft^2, flat plate drag area 

% sigma=0.106508; %soldity 

% R=16.814304462; % main rotor radius [ft] 

% A=pi*R^2; %ft^2 

% V_tip=725.641; %ft/s 

% omega=V_tip/R;%rotational speed 1/rad 

% v=[]; 

% Q1=[]; 
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% Q2=[]; 

% Q3=[]; 

% Q4=[]; 

% for V = 0:1:265 %forward velocity 

% v = [v,V]; 

% v_i = sqrt((-0.5*V^2+0.5*sqrt(V^4+4*((T/(2*rho*A))^2)))); %ft/s induced velocity 

component 

% P_i = (k*v_i*T)*0.0018 ; %induced power 

% P_profile = 

(0.125*sigma*CD_0*rho*A*(omega*R)^3*(1+K*(V/(omega*R))^2))*0.0018;%profile power 

% P_parasite = (0.5*rho*V^3*f)*0.0018; %parasite power 

% P = P_i + P_profile + P_parasite; %Power required hp 

% Q1=[Q1,P]; 

% Q2=[Q2,P_i]; 

% Q3=[Q3,P_profile]; 

% Q4=[Q4,P_parasite]; 

% end 

% plot(v,Q1,'b-','linewidth',1); hold on; 

% % plot(v,Q2,'m-','linewidth',1);hold on; 

% %plot(v,Q3,'c-','linewidth',1); hold on; 

% %plot(v,Q4,'k-','linewidth',1);hold on; 

% x=0:250; 

% y=1.72778235*x-15; 

% plot(x,y, 'g-'); hold on; 

% title('ISA') 

% plot(xlim, 450*[1 1],'-r','linewidth',1.1); 

% legend('Power Required','Range Power','Power Available') 

% xlabel('Forward Flight Velocity, V[ft/s]'); 

% ylabel('Power Required, P[hp]'); 

% figure(2),plot(v,Q1,'b-','linewidth',1); hold on; 

% hold on; plot(xlim, 450*[1 1],'-r','linewidth',1.1); 

% legend('Power Required','Range Power','Power Available') 

% x=0:250; 
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% y=1.85*x-40; 

%  plot(x,y, 'g-') 

% hold on 

% title('ISA+20') 

% %%% DEMİRKUŞ Helicopter Design 

% clc; clear all; close all; 

% W_takeoff=2614; %Weight top limit 

% W_gross=W_takeoff; % [kg] 

% W_empty=W_takeoff*0.6; % [kg] 

% gama=1.4; 

% g=9.81; %[kg.m/s^2] 

% R=287; % [j/(kgK)] 

% T=288.15; % [K] sea level 

% M_max_tip_mr=0.65; % The main rotor tip Mach number should not exceed 

% a=sqrt(gama*R*T); %[m/s] 

% V_max_tip_mr=M_max_tip_mr*a; %[m/s] 

% % Determine the rotor radius 

% DL_1=-6*(10^(-7))*(W_gross*g)^2+0.0306*W_gross*g-127.42; %%Equation on Excel 

% %DL_1=268.3; 

% DL=DL_1;  

% %R_mr=sqrt((W_gross*g)/(DL*pi)); %[m] 

% R_mr=5.125; 

% % Determine A first-cut rotational velocity 

% w_mr_max=V_max_tip_mr/R_mr; %[rad/sec] 

% % Determination of thrust coefficient 

% A_mr=pi*R_mr^2; %[m^2] 

% Thrust_mr=W_gross*g; 

% ro=1.225; 

% %c_thrust_mr=Thrust_mr/(A_mr*ro*V_max_tip_mr^2); 

% c_thrust_mr=0.0074; 

% % Determine the blade solidity 

% V_max=265/3.6; %forward [m/s] 

% u_mr_max=V_max/V_max_tip_mr; %maximum advance ratio 
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% BL=0.075; 

% sigma_mr=c_thrust_mr/BL; 

% % Determine blade chord 

% NB=4; %number of main rotor blades 

% %chord_mr=sigma_mr*pi*R_mr/NB; %chord [m] 

% chord_mr=0.43; 

% AR_mr=R_mr/chord_mr; %Aspect Ratio 

% % Determine the average lift coefficient 

% c_lift=6*c_thrust_mr/sigma_mr; 

% % Weight Estimation 

% W_blades=0.06*W_empty*R_mr^0.4*sigma_mr^0.33; 

% W_hub=0.0135*W_empty*R_mr^0.42; 

% W_mr=W_blades+W_hub; 

% for i=150:230 

% n1=4; 

% Ndb= 10*log10((i)^6*(n1*R_mr*chord_mr)*(c_thrust_mr/sigma_mr)^2)-36.7; 

% hold on 

% plot(i,Ndb,'.r') 

% end 

% title('Pala Sayısına Bağlı Gürültü Seviyesi') 

% legend('4 Palalı') 

% xlabel('Pala Uç Hızı, V [m/s]'); 

% ylabel('Gürültü Seviyesi, SPL150 [dB]'); 

% %Vi<T> 

% Vvert=8.33; % [ft/s] 

% Vfwd=150; 

% A=[1 16.66 ((150^2)+(8.33^2)) 0 -(29.0537^4)]; 

% roots(A) 

% A=[1 3 4]; 

% roots(A) 

% Vi=55.08; 

% a=1; 

% b=8.33*2; 
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% c=(150^2+24.2^2); 

% d=0; 

% e=-Vi^4; 

 


