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OZET

Bu ¢alismada kanat profillerinin dogrusal olmayan aerodinamik performans analizini mimkin
kilan XFOIL yazlima icin kullanict dostu bir arayiiz gelistirilerek mevcut ti¢-boyutlu hava aract
analizi programayla entegrasyonu saglanmastir. Bu araytiz vasitasiyla XFOIL yazilvma tarafindan
hesaplanan 2-boyutlu aerodinamik katsayilarn ve sinwr tabaka karakteristiklerinin gorsellestiril-
mesi ve kanat profillerinin birbirleri ile mukayese edilebilmesi mimkiin hale getirilmistir. Araytiz
yazlvmanin, daha onceki calismalarda gelistirilmis olan Dogrusal olmayan Tasupct Cizgi yonte-
mini kullanan dc¢-boyutlu konfigiirasyon analizi aracina entegre edilmesi ile birlikte, ozellikle
THA tasarimi ve analizi icin kullamish olan genis kapsamly bir hesaplamaly aerodinamik aract
olusturulmustur. Bu aracin hem tasarm calismalart hem de mihendislik egitimi icin faydal
olacagr degerlendirilmektedir.

GIRiS
Havacilik alaninda son yillarda yasanan teknolojik gelismeler ozellikle insansiz hava araclari gibi dusiik
blitceli sistemlerin, liniversitelerdeki AR&GE calismalarinda, tasarim derslerinde veya cesitli yarisma
organizasyonlarinda kullanilmasinin ontinu acmistir. Bu tarz hava aracglarinin tasarlanmasi ve
gelistirilmesi icin hizli, pratik ve kolay ulasilabilen aerodinamik analiz araglarina ihtiya¢ duyulmaktadir.
Bu aracglardan temel seviyede beklenenler dusiik bir hesaplama kapasitesiyle olabildigince hizli ve
basarili sonu¢ vermeleri ve elde edilen sayisal degerleri gorsellestirerek yorumlanabilir hale
getirmeleridir. Cesitli iiniversiteler ve kurumlarca gelistirilmis olan XFLR5 [Deperrois, 2009],
OpenVSP [McDonald, 2016] ve Digital DATCOM [Williams ve Vukelich, 1979], kullandiklar diisiik
mertebeden aerodinamik yontemler ve gorsellestirme kabiliyetleri ile bahsedilen araglara ornek olarak
verilebilir. Mevcut calismada kanat profillerinin dogrusal olmayan performans analizini mumkun kilan
XFOIL yazilimi igin bir arayiiz gelistirilmis olup daha onceden 6zgiin olarak gelistirilmis olan,
Dogrusal Olmayan Tasiyici Cizgi Yontemini[Karali ve Yikselen, 2019] temel alan tic-boyutlu hava
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araci analizi programi[Karali, Yiikselen ve Inalhan, 2019] ile entegrasyonu saglanmistir. Bu sekilde
hem iki-boyutlu kanat profillerinin pratik bir sekilde aerodinamik analizi ve performans
gorsellestirmesi gerceklestirilirken, hem de mevcut tc-boyutlu hava araci analizi programinin ihtiyac
duydugu dogrusal olmayan profil performans girdisi otomatik sekilde elde edilmektedir. Mevcut
calismada ayrica u¢ boyutlu hava araci analiz programinda govde ve dikey kuyruk geometrilerinin
aerodinamik performansa etkileri ile ilgili ufak capta iyilestirmeler ve gelistirmeler yapilmistir.
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Sekil 1: OpenVSP ve XFLR5 konfigiirasyon analizi arayiizleri

Calismanin Amaci

Aerodinamik egitiminde ogrenciler icin en biyuk zorluklardan biri teorik olarak anlatilan konunun
yeterli sayida gorsel arac ile desteklenememesidir. Ozellikle hava araci geometrisi icin temel
sayilabilecek bir kanat profilinin aerodinamik performansinin, sinir tabaka parametrelerinin farkl
serbest akim kosullarinda (Reynolds sayisi, Mach sayisi, hiicum acisi vb.) ve farkli geometrilerde nasil
degistiginin gozlemlenebilmesi 6grenim acgisindan kritik dneme sahiptir. Bu a¢idan ders esnasinda
bilgisayar kullanarak ogretimin gorsel materyaller ile desteklenmesi, bilginin kalici hale gelebilmesi
adina gereklilikler arasinda gosterilebilmektedir [Yiikselen, 2014]. Bir aerodinamik analiz araciyla ilgili
genel beklenti her zaman olabildigince yuksek isabetli sonucu mumkiin olan en kisa strede
vermesidir. Ayrica muhendislik egitiminde yararlanilabilecek olan programlarin kolay kullanilabilir ve
erisilebilirliginin yiksek olmasi en 6nemli faktorlerdendir [Yiikselen, 2012]. Bahsi gecen ihtiyaclar
dogrultusunda hizli ve pratik analiz araclarinin, gerek endlstride gerekse hizli bir gorsellestirme araci
olarak muhendislik egitiminde genis bir kullanim alani vardir.

Ozellikle insansiz hava araci uygulamalarinin ugus rejimini kapsayan dusiik Reynolds sayilarinda
tasima egrisinin lineer davranisinin orta dereceli ve hatta kucuk hicum acilarindan itibaren degistigi
gozlemlenmektedir. Akistaki viskoz etkiler nedeniyle olusan, tasima egrisinin dogrusal olmayan kismi
olarak ifade edilen bu bolgeler, bir hava aracinin tasarimi icin cok onemli etkileri barindirmaktadir.
Ornegin bir hava aracinin ugus limitleri dahil olmak lizere; manevra kabiliyeti, inis ve kalkis
performansi, konfigiirasyonun tutunma kaybi otesi karakteristigi gibi parametrelerinin belirlenebilmesi
icin dogrusal olmayan bolge bilgisine ihtiyac duyulmaktadir. Ancak ¢ogu hesaplamali aerodinamik
araci kullandiklari yontemler nedeniyle tasima egrisini lineer kabul ederek lineer olmayan viskoz etkileri
ihmal etmektedir. Bu yaklasim ayrica siiriiklemede onemli bir katkiya sahip viskoz siiriklemenin
ihmal edilmesine yol acmaktadir. Literaturdeki ve uygulamadaki bu eksikligi gidermek adina onceki
bir lic-boyutlu kanatlar icincalismada Prandtl'in tasiyici ¢izgi teorisine dayanan yeni bir dogrusal
olmayan tasiyici ¢izgi yontemi gelistirilmistir [Karali ve Yikselen, 2018]. Gelistirilen yontem ozellikle
uc-boyutlu kanadin maksimum tasima noktasini, tutunma kaybi oncesi ve sonrasi aerodinamik
performansini deneysel veya XFOIL benzeri yaziimlardan niimerik olarak elde edilmis iki boyutlu
profil verilerini kullanarak hesaplayabilmesi ile on plana ¢ikmaktadir. Yontem tasima ve indiklenmis
siriikleme katsayilarini direkt olarak vermekte olup, viskoz siiriikleme ve yunuslama momenti
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katsayilan gelistirilen bir yaklasimla iki-boyutlu profil verisinden hesaplanmaktadir. Gelistirilen
yontem ¢ok sayida dogrulama calismasi ile test edilmis ve basarili bulunmustur. Daha sonra bu
yonteme basit bir arayliz hazirlanarak aerodinamik performans ve akis karakteristiklerini gorsellestiren
bir bilgisayar programi haline getirilmistir [Karali ve Yiikselen, 2019]. Ancak yukarida bahsedildigi gibi
belirtilen yontemde kullaniimak lizere tutunma kaybi bolgesi karakteristiklerini de igeren iki-boyutlu
profil analiz sonuglarina ihtiya¢c duyulmaktadir. Girdi verileri programa harici sekilde hazirlanan bir
metin dosyas! yardimiyla verildiginden programin pratikligi ve kullanishligi azalmaktadir.

Bu calismada, XFOIL programi icin gelistirilen arayliz yazilimi yukarida bahsedilen ti¢-boyutlu analiz
yaziliminin gelistirilmis hali ile butiinlestirilmistir. Bu sayede XFOIL'den elde edilen girdiler
kullanilarak komple bir hava araci analizinin ve gorsellestirmesinin kolaylikla yapildig bir yazihm
gelistirilmistir. XFOIL aracinin bir konsol uygulamasi olmasi nedeniyle gorsellestirme konusunda eksik
kaldigindan gelistirilen bu yazilim ile iki-boyutlu analiz sonuglarinin da kolay bir sekilde
gorsellestirilmesi saglanmistir. Ayrica lic-boyutlu konfigiirasyon analizi aracinda cesitli
komponentlerin modellenmesi ile birlikte komple bir analiz araci elde edilmistir.

YONTEM

Bu calismada iki programin entegrasyonu gerceklestirilerek hem HA'lar icin hizli ve dogrusal olmayan
bolgeyi de tahmin edebilen bir analiz araci hem de iki-boyutlu ve ti¢c-boyutlu analiz sonuclarinin
aninda goriintiilenebilecegi pratik bir ara¢ elde edilmistir.

Mevcut araci iki alt baglikta incelemek miimkiindiir. “Profil Analiz Araci” alt bashiginda iki-boyutlu
profil geometrisinin modellenmesine ve analiz edilmesine imkan veren algoritma tanitilacaktir.
“Konfiglirasyon Analiz Araci” alt bashiginda ise hava araci geometrisinin performansini belirlemeyi
saglayan mevcut matematiksel yontemin bir ozeti verilecektir.

Profil Analiz Araci

XFOIL analiz araci Mark Drela tarafindan 1986 yilinda gelistirilmis olup ve guniumiizde cesitli
AR&GE ve endiistriyel projelerde halen giivenilir bir analiz araci olarak kullaniimaktadir. Program,
kanat profili etrafinda viskoz ve viskoz olmayan akislari ¢cozebildigi gibi sinir tabaka parametrelerini de
hesaplayabilmektedir. Bunlara ek olarak program tiirbiilansli akis ¢oziimi icin de yaklasim
yapabilmektedir. Programin profil aerodinamigi alaninda halen kullanish bir analiz araci olmasinin en
onemli nedeni ise saniyeler mertebesinde genis bir hiicum acisi araligi i¢in viskoz ¢oziim yapabilmesi
ve akim aynilmalarini tahmin edebilmesidir. Bu ozellikleri ile XFOIL araci kullanicisina profilin
tutunma kaybi karakteristikleri ile ilgili veriler sunmaktadir.

XFOIL, kanat profili analizi yaparken firar kenarindan baslamak lizere saat yontiniin tersi yoniinde
giderek profilin panel noktalarini belirlemektedir [Drela, 1989]. Bu noktalar arasinda kiibik egriler
olusturarak panel koordinatlarini, ylizey boyunca egrisel koordinat “s”ye bagli bir fonksiyon haline
getirmektedir. Bu sekilde ayrilma noktasi ve turbiilansa gegis noktasi gibi noktalarda koordinat
degerlerini ve profil geometrisinin bu noktalardaki tirevlerini daha dogru hesaplamaktadir. Program
once paneller lizerinde sabit siddetli kaynak dagilimi ve lineer olarak degisen siddette girdap dagilimi
kullanan bir panel yontemi uygulayarak potansiyel akim ¢cozimu yapmaktadir. Bu ¢ozim daha sonra
sinir tabaka ¢oziimleri ile iteratif bir yolla birlestiriimektedir. Girdaplar tasima olayini modellemek
amaciyla kullanilirken, kaynak siddeti ise yiizey dogrultusundaki birim mesafede gerceklesen kutle
kaybi ile denklem (1)'de gosterildigi gibi iliskilendirilmis olup viskoz ve viskoz olmayan akisin birlikte
cozumdu icin kullaniimaktadir.

dm
— 1
o= (1a)
m = ugd* (1b)

Buradaki iliskilerde ue sinir tabakanin dis sinirindaki lokal hiz ve §* yerdegistirme kalinhgidir. Viskoz
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¢Ozlim icin program Ug adet denklemi ¢ozmektedir. Bu denklemlerden ilk ikisi, (2) ve (3), asagida
belirtilmis olan Von Karman integral momentum denklemi ve kinetik enerji denkleminden integral
momentum denkleminin cikariimasi ile elde edilmis kinetik enerji-sekil parametresi denklemidir.
Uciincii denklem ise akimin tiirbiilansh yada laminer olusuna gore farklilik gostermektedir.

do 0 du, ﬁ

— +(2+H - M»)——= = 2
ds+( + 6)ue ds 2 (2)
dH* 0 due Cy
2H* + H*(1 — H))— =2 — " —
o ds * + ( )>ue ds Cp 2 (3)

XFOIL iginde iz bolgesi de sinir tabakaymis gibi hesap yapilarak bu bolgenin de tiirbiilansli durumdaki
suruklemeye olan katkisi hesaba katilmaktadir. Turbulansl bolgeye gecisi tahmin etmek icin ise e™
yontemi kullanilmaktadir. Programin kullandigi matematiksel yontemle ilgili detayl bilgiler belirtilen
kaynakta bulunmaktadir [Drela, 1985].

XFOIL aracinin genel olarak kullanimini zorlastiran husus ise kullaniciyr konsol ekrani tzerinde
komutlar yazmak zorunda birakmasidir. Bu durum programin pratikligini ortadan kaldirarak ozellikle
yeni kullanicilar icin bir zorluk olusturmaktadir. Bu sorunu ortadan kaldirmak iizere gelistirilen arayiiz
ile XFOIL disaridan bir “toplu-is (batch) dosyasi” yardimiyla calistirlmaktadir. Yontemin akis

semasi Sekil 2'de gosterilmistir.
* xfoil.exe dosya konumu
® Profil parametreleri
® Analiz segenekleri

Evet

* Reynolds sayisi
® Mach sayisi
® lterasyon sayisi
Nprofil= Nproﬁl +1 ) l

4 Komut ve batch dosyasi
olusturma

!

Batch dosyasi ile xfoil.exe
uygulamasini kosturma

Evet
® Performans. Katsayilari
® Sinir tabaka
parametreleri (viskoz)

Sekil 2: Profil analizi ve gorsellestirme aracinin akig gsemasi

é

Hayir

Akis semasinda goriilebilecegi tizere program ilk olarak, “xfoil.exe” dosyasinin konumunu
okumaktadir. Bu dosya mevcut programa eklenti olarak programin “.exe” uzantisiyla ayni konumda
bulunmaktadir. Daha sonra kanat profili ya bir dosyadan okutulmak suretiyle ya da NACA-4 ve -5
serisi olarak tanimlanir. Profil parametreleri istege bagli olarak degistirildikten sonra son olarak analiz
kosullari (viskoz yada viskoz olmayan) belirtilip, eger viskoz akis analizi yapilacak ise akis

parametreleri girilir. Kullanicidan alinan bu bilgiler program tarafindan “komut.txt” dosyasina XFOIL
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programinin okuyabilecegi komutlar halinde yazildiktan sonra bu dosya toplu-is dosyasi tarafindan
XFOIL programina girdi olarak okutularak analiz igin kosturulur. Analiz sonuglarinin onceden
belirlenmis dosyalara yazilmasi islemi tamamlandiktan sonra ise bu dosyalar okunarak veriler program
icindeki dizilerde saklanir. Tum bu islemler saniyeler icerisinde tamamlanarak hem iki-boyutlu
performans gorsellestirilmesi saglanmakta hem de daha sonraki asamalarda kullanmak lizere gerekli
iki-boyutlu performans girdi dosyalari olusturulmaktadir.

Konfigiirasyon Analiz Araci

Bu calismada analiz araci olarak daha onceden gelistirilen Dogrusal Olmayan Tasiyici Cizgi Yontemi
Uc-Boyutlu Analiz Araci [Karali, Yiikselen, 2018], [Karali, Yiikselen ve inalhan, 2019] kullamilmistir.
Bu yontemin ana ozellikleri iki-boyutlu tasima egrisine kismi-lineer yaklasim ve bu yaklasim nedeniyle
olusan hatanin iterasyon ile giderilmesi seklindedir.

Klasik Prandtl tasiyici-cizgi modelinde sonlu bir kanat, liniform-paralel bir akim icerisinde i¢ ice
sonsuz sayida atnali girdabi ile modellenmektedir. Atnali girdaplarinin on kollari kanadin etkisini, yan
kollar ise kanadin gerisindeki kagma girdaplarinin etkisini temsil etmektedir. Kanat acikligi boyunca
herhangi bir kesitin bulundugu konumda bagl girdap siddetlerinin toplami bu kesit etrafindaki
sirklilasyonu vermektedir.

Sirkulasyon siddetinin aciklik boyunca degisimi kanat geometrisine bagh olup, Glauert’in
uygulamasinda bu dagihm en genel halde

N

T(0) = 4s5Vao » _ Ajsin(j6) (4)
Jj=1

seklinde bir Fourier serisiyle ifade edilmektedir [Glauert, 1943]. Bu dagihm kanat acikligi boyunca
uygulandiginda kanat tasima ve induklenmis siirukleme katsayilarinin ve asagi sapma acilarinin
sirasiyla

CL :WARAl (5&)
_ Ci . (AN
CDi_WARO—i_(S)’ 5—]2::2]<Al> (5b)
N . .
o JA4;sin(j0)
°7 Z_: sin(0) (5¢)

seklinde hesaplanacagi bilinmektedir. Bu denklemde yer alan Fourier katsayilan lig-boyutlu kanat
geometrisi ile aciklik boyunca sirkulasyon dagilimi arasinda iliski kurularak elde edilmektedir.

Dogrusal olmayan tasiyici ¢izgi yonteminde iki-boyutlu tasima egrisine kismi lineer yaklasimi
yapilarak, egrinin hicum acisinin kicuk araliklarinda lineer davranis gosterdigi yaklasimi
yapilmaktadir. Buna gore, kanat acikligi boyunca herhangi bir kesitte bir geometrik hiicum acisindaki
lokal tasima katsayisi, bundan ufak bir miktar daha kticuk bir hucum acisindaki tasima katsayisina
bagli olarak

k+1 K ko k+1 k
le =, T a (0‘¢+ - a;) (6)

seklinde yazilabilir. Bu esitlik, geometrik hiicum agcilari yerine asagl sapma acilari ve etkin hiicum
acilari cinsinden yazilip Kutta-Joukowsky tasima teoremi uygulanarak sirkiilasyon siddetleri ve asagi
sapma agcilan cinsinden asagidaki sekilde ifade edilebilir.

2Pk+1 2Fk k:

=k [Aa— (& - ) (7)
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Sirktlasyon siddetleri ve asagi sapma agilari icin daha once verilen (4) ve (5¢) bagmntilari bu
denklemde yerlestirilip diizenlemeler yapilirsa

N _ N '
! J (i 1 j .
S (5 * sy )0 =3 (i + gy 0 £ Be

Lk
j=1 \Hi j=1 \Hi

elde edilir. Buradaki uf parametresi her kesitte ve hiicum acisinda degismektedir.

8s
pr = (9)

- Lk .
ag,, ¢

Bu denklem diizenlenip N adet kesit i¢in tekrarlanarak

LV LV

N N
> DEANT =" DEAR + Aoy i=1,2,3,..,N (10)
=1 =1

seklinde bir lineer denklem sistemi elde edilir. Bu denklem sistemi daha once oldugu gibi matris
formda duzenlenerek cozumu

(DA} = [DEHAS} + {Aa} (11)

seklinde ve cozumu daha da sadelestirilerek

{A7} = {45} + D5 {Aa} (12)

seklinde yazilabilir. Denklem sisteminin ¢oziimii, gorildugu gibi yeni hiicum acisindaki Fourier
katsayilarini bir onceki Fourier katsayilar cinsinden vermektedir. Fourier katsayilan bir kez elde
edildikten sonra o hiicum agisindaki tasima katsayisi, indiiklenmis siiriikleme katsayisi, asagl sapma
hizlan vb. gibi tim aerodinamik buyiklukler klasik yontemdeki bagintilar vasitasiyla elde edilecektir.
Her yeni hiicum acisina gecildiginde 2B tasima egrisi egimi degistiginden ,uf parametrelerinin ve
dolayisiyla ij sayilarinin degisecegini belirtmekte yarar vardir. Fourier katsayilari elde edildikten
sonra bu degerler iterasyon ile diizeltilmektedir. Mevcut gelistirilmis olan dogrusal olmayan tasiyici
¢izgi yonteminde iterasyon kanat kesit profillerinin iki-boyutlu tasima katsayilar kullanilarak aciklik
boyunca sirkulasyon dagilimi tuizerinden yapilmaktadir. Bu siire¢ her yeni hicum agisi adiminda
sirkilasyon dagilimi hesaplandiktan sonra tekrarlanmaktadir. Konuyla ilgili ayrintilar ilgili kaynaklarda
bulunmaktadir [Karali ve Yiikselen, 2019], [Karali, Yikselen ve Inalhan, 2019].

Dogrusal olmayan tasiyici cizgi yontemi temelinde Prandlt’in modelini kullandigi icin tasiyici yuzeyleri
tekil olarak ele almaktadir. Ancak kanadin kuyruk bolgesinde yarattigr indiikleme Phillips'in yaklasimi
kullanilarak modele dahil edilmis boylece birden fazla tasiyici yuzeye sahip konfigurasyonlarin analizi
mimkiin kilmmistir [Phillips, Anderson, Jenkins ve Sunouchi, 2002]. Bu yaklasimda kuyruk
istasyonlarinin hiicum acisi

Qtqil; = Qroot 1 /Btaili — & (13)

seklinde tanimlanarak Dogrusal olmayan tasiyici cizgi yontemi tekrarlanmistir. Bu sekilde
konfigiirasyon icin tasima katsayisi

Stail

CLtotal - CLwing + Ltail S
ref

(14)

seklinde elde edilir. Ozetlenen mevcut yontemde tasima katsayisi (5a) denklemiyle ve buna bagh
olarak indiiklenmis siiriikleme katsayisi da (5b) denklemiyle elde edilmektedir. Ancak tasiyici ¢izgi
yontemi viskoz suriikleme ve yunuslama momenti katsayilari ile ilgili bir sonu¢ vermemektedir.

Bununla beraber bu katsayilar deneysel veya niimerik yolla elde edilmis iki-boyutlu kesit profil
6
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verilerini kullanarak hesaplamak mumkundur. Bunun icin her istasyonda hesaplanan etkin hicum
actlan kullanilarak iki-boyutlu veride interpolasyon sonucu karsilik gelen siiriikleme ve yunuslama
katsayilari hesaplanir. Bu degerler denklem (15a) ve (15b)'de gosterildigi gibi kanat aciklig boyunca
numerik olarak integre edilerek tic-boyutlu kanat performansi hesaplanir. Eger i stasyonundaki lokal
viskoz siirlikleme ve yunuslama momenti katsayilari cp, ve cp, olarak ifade edilirse, kanat geometrisi
icin bu katsayilar

N
2 ¢p,. +¢p,.
CD'U - g ZSZEDW; EDW = % (15&)
i=1
N
2 o -~ Cmy, +cm ’
Cmy = g Z Sicicmyi§ Cmy, = % (15b)
i=1
seklinde hesaplanabilir. Burada,
Ci + Cit1 _ Gt cin
S = % (Yi+1 —yi) and ¢ = % (16)

olarak tanimlanir. Bu katsayilara benzer olarak akim ayrilma noktalari ve profilin gesitli noktalarindaki
basing katsayilar da iki-boyutlu veri kullanilarak hesaplanabilir. Veri setindeki her bir hiicum acisi
icin mevcut parametreler etkin hiicum acisina gore intorpole edilerek sonuca ulasilabilmektedir.

Yukarida acgiklanan yontem sayesinde kanat-kuyruk konfigurasyonlarinin toplam siiruklemesi ve
yunuslama momentinin hesaplanmasi miumkiin olmaktadir. Ancak bir hava aracinin genel
performansi ele alindiginda govdenin ozellikle surikleme ve yunuslama momenti uzerinde yiiksek
etkisi vardir. Ozellikle insansiz hava araci geometrileri ele alindiginda bu tarz araglarin basit bir govde
sekline sahip oldugu soylenebilir. Cesitli analitik/yari-empirik yontemler kullanarak bu tarz
geometrilerin performansa etkisi hizli bir sekilde hesaplanabilmektedir.

Denklem (17) kullanilarak govdenin toplam siiriikleme kuvvetine etkisini modellemek miimkiindiir
[Roskam, 1997].

Swetfslg

1
Sref ( 7)

(Ly/dy)

Denklem (18a) ve (18b) kullanilarak govdenin yunuslama momentine hiicum agisiyla degisen etkisi
modellenmistir [Nelson, 1998].

x=ly
ko — k1 9 .
Cmofuselage = 36556 Z wf (O[Ow + Zf) A‘I. (18&)

z=ly

! Z wfcasu/aaAw (18b)
=0

Cmo‘fuselage - 36755'5

Bu ¢alismada dikey kuyrugun olusturdugu siiriikleme kuvveti benzer sekilde denklem (19)
kullanilarak hesaplanmistir. Ayni zamanda bu siirlikleme kuvvetinin agirlik merkezi etrafinda
olusturdugu yunuslama momenti hesaplanarak referans kanat alani ve aerodinamik ortalama veter ile
boyutsuzlastirilmis ve toplam yunuslama momentine eklenmistir.

= Ry fR1sCy, {1+ L'(t/c) + 100(t/c)*} % (19)

Hava aracinin toplam siiriikleme ve yunuslama momenti katsayilari mevcut hesaplanan degerler
komponent bazli bir yaklasim ile bir araya getirilerek (20) ve (21) seklinde ifade edilir.

CDtotal = CD

Chb

v.tail

wing v. tail + CDfuselage + C’Dmisc (20)

+ CDh tail T Cp
7
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Cm = + Cm

total ngwing

+Ch (21)

€Yh. tail C9v. tail + Cmegfuselage
Bu denklemler ile ilgili detayli bilgi ve cesitli test uygulamalar belirtilen kaynaklarda
bulunmaktadir[Karali, Yiikselen ve Inalhan, 2019]. Sonug olarak gelistirilen yaklasim ile bir hava

aracinin dogrusal olmayan analizi mumkun hale gelmistir.

UYGULAMA ARAYUZU

Yukarida bahsedildigi lizere gelistirilen program, iki-boyutlu analizi XFOIL araciligiyla ve tig-boyutlu
analizi dogrusal olmayan tasiyici cizgi yontemi aracihigiyla gerceklestirip ciktilarini gorsellestirebilme
kabiliyetine sahiptir. Dolayisiyla programin arayiizi biri iki-boyutlu profil analizine digeri iic-boyutlu
konfigurasyon analizine ait olmak tizere iki ana pencereden olusmaktadir. Bu pencereler arasinda bir
buton yardimiyla gecis saglanmaktadir. Bu kisimda bu alt pencereler sirasiyla tanitilarak, islevleri ve
kullanim sekli anlatilacaktir.

iki—BoyutIu Analiz Penceresi

iki—boyutlu profil analizi penceresi Sekil 3'te gosterildigi gibi dort alt pencereden olusmaktadir.
Bunlardan birincisi “kanat profili penceresi” olup kanat profilinin, NACA profili olarak yada harici bir
dosyadan koordinatlarinin okutulmasi suretiyle, programa tanitilmasini saglamaktadir. “Panel”
penceresi kullanilarak XFOIL araci icerisindeki hesaplamalara dair panel parametreleri
degistirilebilmektedir. Uciincii alt pencere ise “Viskoz Céziim” penceresidir. Burada akisin 6zellikleri
girilerek XFOIL aracinin sinir tabaka cozumu yapmasi icin gerekli parametreler saglanmaktadir. Son
olarak analiz yapilmak istenen hiicum acisi arahigi, en kiicik ve en biyiik hiicum agisi olmak lizere,
belirlenerek analiz programi kosturulmaktadir.

XFOIL programi calistirilarak kosturulan analizin ciktilari hem gelistirilen program tarafindan
“Ciktilar” alt penceresinde secilen kanat profili icin gosterilmektedir hem de Sekil 3'te goriilecegi
uzere grafikler yardimiyla gorsellestirilmektedir. Ciktilar kisminda gosterilmekte olan ayrilma
lokasyonu, yiizey siirtiinme katsayisi yardimiyla gelistirilen program tarafindan hesaplanirken diger
parametreler XFOIL aracinin ¢ikti olarak verdigi parametrelerdir. Gorsellestirme ekrani dort grafikten
olusmaktadir. Bunlardan ucu sabit olup profilin tasima, toplam surikleme ve yunuslama momenti
katsayisinin hiicum agisina bagl degisimini gostermektedir. Gorsellestirme ekraninda daha biiyiik
alani kaplayan ana grafik ise sinir tabaka parametrelerinin profil veteri boyunca degisimini
gorsellestirmektedir. Bu grafik lizerine sag tiklanmasi suretiyle grafik degistirilerek Sekil 4, 5 ve
6'daki gorseller elde edilebilmektedir.

Airfoil : Dosyadan koordinatlari
okuma yor]t.emlyle yada NACA 4 arasindaki gegisi
veya 5 serisi kullanilarak kanat .

s saglar.
profili tanitilir.

}Q 3D Wing Non-linear Aerodynamics -8

o1 T T T
—— NACA#415_Re500000_s0_ait
NACA4415_ReS00000_Mol_ist

2D —3D pencereleri

Kanat Profili ve sinir

H tabaka
Viscous Flow =b parametrelerini (3",
Parameters : Analizi - 0,H, C;, 1-C,)
S~ ] cizdirir.

gerceklestirilecek akis
ozellikleri girilir.

81— — NACAIS_ Ro500000 M

g ox Tasima, stiriikleme
ve yunuslama
= momenti katsayilari
cizdirir.

Outputs: Secilen kanat
profili icin program
ciktilarini yazdirir.

21—t ="

Drag Coeflicient

74

2 2

Angle of Atiack Angle of Attack Angle of Atfac|

Sekil 3: Tki-boyutlu analiz penceresi arayiizii
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Gelistirilen uygulama tarafindan gorsellestirilebilen sinir tabaka parametreleri akis ile ilgili onemli
bilgiler barindirmaktadir. érnegin Sekil 4'te gosterilen hiz dagilimi grafigi cizdirilerek bu egrinin sabit
kaldig1 bolgelerde ayrilma yasandig soylenebilmekte hatta ayrilma baloncugunun konumu
saptanabilmektedir.

015 : : :
—— NACA4415_Re500000_Ma0_alt

NACA4415_Re500000_Ma0_ist
—— NACAQ012_Re500000_Ma0_alt
01 —— NACAQ012_Re500000_Ma0_ist ~ —

—— INACA4415_Re500000_Mal] alt
INACA4415_He500000_Ma(] ist
25 —— NACA0012 He500000 Mad alt
— INACA0012_Re500000_Mad_iist

Airfoil
1-Cp

/ \\\ 1
2 \\\

009993 0.19993 029993  0.39993  0.49993  0.59993  0.49993 079993 089993  0.99993

Sekil 4: Kanat profil sekli ve hiz katsayis1 grafikleri

Sekil 5'te gosterilen yuzey surtunme surtklemesinin sifir oldugu veya sifinin altina dustugu bolgelerin
gozlemlenmesiyle de onemli ¢ikarimlar yapilabilmektedir. Bu bolgeler ayrilmalara isaret etmekte olup
laminer ve turbulansli ayrilma ile ilgili bilgiler vermektedir. Ayrica akisin tirbuilansh hale gectigi bolge
ylizey surtiinme siriiklemesinin ani olarak artis gosterdigi bolge olarak dustiniilebilmektedir.
Turbulansh akisa gecis bolgesi, Sekil 6'daki momentum kalinligi ve Sekil 5'teki sekil parametresi
grafikleri yardimiyla da kolaylikla goriilebilmektedir.

—— NACA4415_RE500000_Mal alt ——|NACA4415_Re500000_Ma(]_alt
NACA4415_RE500000_Ma0| st NACA4415_Re500000_Mal]_iist
—— NACA0012_RE500000_Madl alt ——|NACA0012_Re500000_Ma(|_alt
0 0612-RES00000-Matt-tst ——|NACADD12_Re500000_Mal]_iist

Shape Factor

Skin Friction Coefficient

\ L —
k\\,, — o I D e e S ;:;;ﬁ I I s s

Sekil 5: Yiizey siirttinme stiriiklemesi ve gekil parametresi grafikleri

Bunlara ek olarak Sekil 6'da gosterilmekte olan yerdegistirme kalinhginin degisim ivmesi ve yoniinden
hareketle olumlu yada olumsuz(ters) basin¢ gradyantindan hangisinin etkin olduguna dair yorum
yapilabilmekte ve bu parametrenin ani dusis gosterdigi bolgelerde tiirbiilansli sinir tabakaya gecis
yasandigi soylenebilmektedir.

0014 0
— NACA4415_RE500000_Ma() alt —— NACA4415_RE500000_Mad| ait
ACA4415_RE500000_Ma0] st ACA4415_RE500000_Ma] st

OUTZ_RES00000_Wall 8Tt — NACA0012_RE500000_Mad| it
— NACA0012_RE500000_Ma0| st — NACA0012_RE500000_Mal] ist

Displacement Thickness
Momentum Thickness

Sekil 6: Yer degistirme kalinligi ve momentum kalinligr grafikleri

Yukandaki yorumlardan yola ¢ikarak bu tip arayiizlerin kullaniminin, hem sinir tabaka ve aerodinamik
konularinin daha iyi anlasilabilmesi acisindan hem de bu calismanin da konusu olan dogrusal olmayan
tic-boyutlu analizlerde kullanilabilmesi agisindan onemli oldugu anlagiimaktadir. Sekil 4, 5 ve 6'da
gosterildigi tizere gelistirilen arayuz farkli Reynolds sayilar ve farkli profil geometrileri icin
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parametrelerin degisimini ayni gorsel uzerinde cizdirerek birbiri ile karsilastirma olanagi sunmaktadir.
u¢-boyutlu analizde kullanilmak tizere ayrilma, basing dagilimi, hiz dagilimi, tasima, sirtikleme ve
yunuslama momenti gibi bilgiler gelistirilen bu uygulama tarafindan saglanmaktadir.

U(;—Boyutlu Analiz Penceresi

U(;—boyutlu dogrusal olmayan analizin gerceklestirilebilmesi icin kanat-govde-kuyruk
konfiglirasyonunun geometrik bilgilerine ihtiya¢ vardir. Sekil 7°de gosterilen arayiiz yardimiyla
kanada, eger mevcutsa kuyruk ve govdeye dair geometrik bilgiler programa girdi olarak verilmektedir.
Analiz butonuna tiklanarak dogrusal olmayan tasiyici cizgi yontemi ile analiz kosturulmakta ve
konfigiirasyonun analizi tamamlanmaktadir [Karali, Yiikselen ve Inalhan, 2019].

}Q 3D Wing Non-Linear Aerodynamics -8

V-Tail

Kanat ve kuyruk igin
geometri bilgileri ve
kanat profilleri girilir.
3D konfiglirasyonu
ve ‘VISUALIZATION’
=P panelinde secilen
parametreleri
gorsellestirir.

Gévdenin geometrik
bilgileriyle beraber
govde ve kuyruklarin
kanat ceyrek veterine
gore konumlari girilir.
Sag tarafta analiz igin
istasyon sayisi ve ugus
hiziile irtifa bilgileri
girildikten sonra Analiz
butonuyla analiz
tamamlanir.

Tasima, strtkleme
ve yunuslama
momenti katsayilari
™1 cizdirir.

Angle of Attack Angle of Attack Angle of Atiack

U Coetlicient

Drag Coefficient

Plching Moment Casticient

oo ——t

Analiz ¢iktilari yukarida
belirtilen hiicum agisi
icin yazilir.

Sekil 7: ﬂg—boyutlu analiz penceresi arayiizii

Gelistirilen uygulama ile tasima, surukleme ve yunuslama momenti katsayilarinin yani sira hava
aracinin baska onemli parametreleri de gorsellestirilebilmektedir. érnegin her bir istasyondaki etkin
hiicum agisinda XFOIL aracinin ¢iktilan kullanilarak hesaplanmis basing katsayisinin (C),) ve hiz
katsayisinin (1 — C,) veter boyunca dagilimlan, yiizey siirtiinme stiriiklemeleri kullanilarak agikhk
boyunca hesaplanmis ayriima cizgisi ve aciklik boyunca tasima dagilimi gelistirilen uygulama
tarafindan Sekil 8'de goruldugu gibi kullaniciya sunulabilmektedir. “Girdiler” panelindeki hiicum agisi
degistirilerek bu parametrelerin istenen hiicum acisindaki degeri gorsellestirilebilmektedir. Ayni
zamanda belirtilen hiicum agisi icin aerodinamik katsayilar “Ciktilar” panelinde gosterilmektedir.

Sekil 8: Agiklik boyunca tagima dagilimi, basing konturu ve agiklik boyunca ayrilma ¢izgisi
grafikleri

UYGULAMALAR

Literatiirde cesitli sayida kanat ve konfiglirasyon geometrisi icin gelistirilmis aerodinamik analiz araci
bulmak mumkundir. Bu kisimda, bu programlardan poptler ve yaygin olanlarn kullanilarak bir
karsilastirma calismasi yapilmistir. Boylece yontemin uygulanabilirligi, avantajlari ve dezavantajlari
belirlenmistir. Ayrica gelistirilen programin kullanimina aciklik kazandirmasi amaciyla programin
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arayuzu, Tablo 1'de geometrik bilgileri belirtilen insansiz hava aracinin analizinde kullanildigi haliyle

Sekil 9'da gosterilmektedir.

Tablo 1: Test caligmasi igin geometri 6zellikleri

Parametre Kanat Y. Kuyruk D. Kuyruk  Govde
Aciklik 2.25 0.9 0.3 -
Veter 0.2 0.2 0.2 -

Oturma Acisi 0 0 0 -
Profil 2412 0012 0012 -
Hidrolik Cap - - - 0.2
Uzunluk - - - 2
Reynolds Sayist  0.4M 0.4M 0.4M -
Lokasyon [0,0,0] [1,0,0] [1,0,0] [-1,0,0]

Tablo 1'de geometrik bilgileri belirtilen insansiz hava araci konfigilirasyonunun analizini
gerceklestirmek icin XFOIL programi, gelistirilen araylz araciligiyla Sekil 9'daki iki-boyutlu analiz
penceresinde gosterildigi gibi calistinlarak NACA 2412 ve NACA 0012 profillerinin iki-boyutlu
analizleri yapilmis ve sonuclar Sekil 10'da gosterilmistir. XFOIL yazilimi profilin yunuslama
momentini ceyrek veter etrafinda hesapladigindan yunuslama momenti grafiginde ceyrek veter
etrafindaki moment katsayisi gosterilmektedir. Tasima katsayisi grafiginden goriilebilecegi gibi XFOIL
programi, profilin dogrusal olmayan kisimdaki davranisini da tahmin etmektedir.

Airfoil
M Airfoil Coordinates from File

NACA Profie
Panel

Number of Panels :

Bunching Parameter :

TE/LE Panel Distribution ratio :
Refined Region panel ratio over LE :
Refined Region Limits on Top Side -

Refined Region Limits on Bottom Side:

Solution
Viscous Flow Parameters

400000

Reynolds Number :
Mach Number :

Number of lteration :

OUTPUTS

Airfoil fo show ifs outputs

[NACA2412_Re_400000_Ma_0

Xiran: 0.684

INPUTS

Fuselage H-Tail V-Tail

NACA2412_Re_400000_Ma_0

NACAQ012_Re_400000_hMa_0

NACAO012_Re_400000_Ma_0

Numb

Distance from 0.25¢
H-Tail  V-Tail Fus.

of Attack b o

VISUALIZATION OUTPUTS
M Solic CL: 04161 L/D:
istribution re E .0294 CDi:

city Coeff. Il Separation CM:-0.0793 CDv: 0.007

Sekil 9: Uygulamada kullamlan THAmin analizini gerceklestirmek iizere gelistirilen programin
iki-boyutlu ve tig-boyutlu pencerelerinin kullanimi
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1.4 0.35 . 0.20 - -
/ —— NACA 2412 —— NACA 2412
1.2 i /_\ 0.30 J{==_NAcA 0012 015 {{—— NAcao012|
E
§
1.0 = /( % 0.10 4
= g 025 B
K B e . At S = 2
= 2 & 0.05
3, ~
3 06 = 3020 4 = a
3 / / k] S 000
o 04 £ 015 5
g // § ) Z 005 ™
g 0.2 3 e N\ \/
= 3 0.10 K
o 3 -0.10
0.0 2
=]
/ / 0.05 s
-0.2 ( NACA 2412 ' / ~0.15
/ —— NACA 0012 L
—_—
-0.4 T : : 0.00 T T -0.20
-5 0 5 10 15 20 25 -5 0 5 10 15 20 25 -5 0 5 10 15 20 25
Hlcum Agisi Hicum Agisi Hlcum Agisi

Sekil 10: Kanat ve kuyruk profilleri aerodinamik performans karsgilagtirmasi

XFOIL aracihgi ile elde edilen iki-boyutlu veriler kullanilarak Dogrusal Olmayan Tasiyici Cizgi
programiyla ti¢c-boyutlu kanat-kuyruk konfiglirasyonu analizi Sekil 9'daki tic-boyutlu analiz
penceresinde gosterildigi sekilde yapilmistir. Ayni geometri igcin DATCOM, XFLR5 ve OpenVSP
programlari da kullanilarak analizler kosturulmus ve sonuclar Sekil 11'de gosterilmistir.
Konfigiirasyon icin agirlik merkezi kanat kok veter orta noktasi secildiginden yunuslama momenti
katsayilar bu nokta etrafinda hesaplanmaktadir.

2.4 0.40 n 0.8 0 0
— — Non-linear LLT —— Non-linear LLT

20 a0 0.35 4]— XFLR5 VLM | ; —— XFLRS VLM
: DATCOM & : DATCOM
0.30 4 OpenVSP VLM < OpenVSP VLM
Che a
a 1.6 e T N [S) (%
= / \/- 2 0.25 4 2
@ >0 S
S 1.2 5] b
@ 2 =]
£ < 0.20 4 I3 L
A @ 1S3 \
o 081 £ S
E 2 0.15 =
wr < - ©
© 2 1S
= 0.4 4 3 2 -1.2 1 i
—— Non-linear LLT 0.10 2
—— XFLR5 VLM 2
001 —— DATCOM 0.05 4 -1.6
OpenVSP VLM :
-0.4 T T T T 0.00 T T T T -2.0 T T T
=5 0 5 10 15 20 25 =5 0 5 10 15 20 25 =5 0 5 10 15 20 25
Hiicum Agisi Hicum Agisi Hlcum Agisi

Sekil 11: Ornek THA konfigiirasyonu analizleri

OpenVSP ve XFLR5 araclarinin kullandiklan “Girdap-Kafes yontemi” tasima egrisinin yalnizca lineer
bolgesini ¢ozebilirken DATCOM ve Dogrusal olmayan tasiyici ¢izgi yontemi tutunma kaybi hiicum
acisi ve civar bolgeleri de tahmin edebilmektedir. Ancak DATCOM igin referansta belirtildigi lizere
stall noktasindan sonra bu tahminin guvenirligi sorgulanmaktadir. Ayrica IHA boyutlarinda ve ucus
rejiminde DATCOM’un hava aracinin performansini modellemede basarisiz kaldigini bu 6rnekte
oldugu gibi cesitli uygulamalarda gozlemlemek mumkindir. Suritkleme katsayisinda ise XFLR5 hari¢
diger tiim programlarin sonucuna govdenin etkisi dahildir. Sekilde goriilecegi lizere XFLR5 yazilimi
limitli bir hicum agisina kadar kanat-kuyruk konfigurasyonu icin toplam suriiklemeyi
hesaplayabilmektedir. DATCOM ise kullanim kilavuzunda belirtildigi lizere toplam siiriiklemeyi
kabaca tahmin etmektedir. Yunuslama momenti egrisinde govdenin ve dogrusal olmayan tasimanin
etkisini sadece gelistirilen yontem ve DATCOM hesaplayabilmektedir.

Ornek uygulamadaki sonuclar irdelendiginde, gelistirilen analiz aracinin cesitli calismalarda kullanilan
popiiler hesaplamali aerodinamik araclarina gore ¢ok daha avantajh oldugu gozlemlenmektedir. Bu
nedenle gelistirilen aracin ozellikle viskoz etkilerin baskin oldugu dusuk Reynolds sayili rejimlerde
operasyon yliriiten IHA geometrilerinin nonlineer analizi icin one ¢cikmaktadir.
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SONUCLAR
Kanat profillerinin aerodinamik analizinde kullanilan en 6nemli programlardan biri olan XFOIL
aracinin konsol uygulamasi olmasi nedeniyle sonuclari gorsellestirmede eksik kalmasi bir gercektir. Bu
calismada XFOIL programini daha kullanish hale getiren bir arayiiz gelistirilmistir. Gelistirilen bu arag
ile aerodinamik alanindaki egitimde kullanilmak tzere XFOIL yazilimi kullanilarak gorsel veriler elde
edilmesi kolaylastirilmistir. Programin daha onceden gelistirilen ve l¢-boyutlu bir analiz araci olan
“Dogrusal Olmayan Tasiyici Cizgi” yontemine entegrasyonu saglanarak hem IHAlar icin komple bir
analiz araci hem de iki-boyutlu ve tig-boyutlu analizlerin hizli bir sekilde yiiruitiilip analiz sonuglarinin
aninda goruntulenebilecegi bir program haline getirilmistir. Boylece cogu hesaplamali aerodinamik
aracinin hesaplayamadig tutunma kaybi karakteristikleri de dahil olmak tizere komple bir hava
aracinin analizi gelistirilen ara¢ sayesinde saniyeler mertebesinde gerceklestirilebilmektedir. Gelistirilen
programin sundugu bu avantajlar kullanici dostu basit arayiizi ile birlestiginde, programin cesitli
kisith bitceli projelerde ve mithendislik egitiminde kullanilabilecegi dusiintilmektedir.
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