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Simetrik Kanat Profilinin Aerodinamik ve Aeroakustik Olarak incelenmesi
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Bu calismada, zamana baglt ve sikistirtlabilir NACA 0012 simetrik kanat profilinin aerodinamik kaynakli
aeroakustik giiriiltiisii farkly hiicum agilarinda sonlu hacimler metodu tabanl, a¢ik kaynakli hesaplamali
akiskanlar dinamigi yazilimi olan OpenFOAM kullanilarak incelenmistir. O-Tip ag yapist kullamlarak
olusturulan hesaplama alam icin agdan bagimsizlik ¢calismalart ve farkly boyutsuz duvar mesafesi degeri icin
calismalar yapilmistir. Reynolds sayis1 1.5x10° serbest akis hizi 71.3 m/s ve veter uzunlugu 0.3048 m olarak
secilmistir. Tiirbiilans modeli olarak LES ve RANS tiirbiilans modellerinin aerodinamik ve aeroakustige
etkisi, birbirlerine olan Ustunlukleri numerik hesaplamalar ile karsilastiriimistir. Akustik sonuglar icin FW-H
denklemlerinden olusturulmus akustik kiitiiphane OpenFOAM icerisine eklenerek kullaniimistir. Akustik
sonucglar 1/3 oktav grafiklerine doniistiiriilmiistiir ve deneysel sonuglar ile karsilastirilmistir. Yapilan
analizler sonucunda, aerodinamik olarak elde edilen sonuclar deneysel ¢alisma ile farkly hiicum a¢ilarinda
cok diisiik hata orani ile yakalanmistir. Akustik sonuglar icin LES modelinde hem 0 hem de 14 derece hiicum
agisinda deneysel veri ile yakin sonuglar hesaplanmistir.

GiRiS
Havacilik alaninda ugak kanatlari performansinin analiz edilmesi 6nemli yer tutmaktadir. Kanat
profillerinin aerodinamik performansi izerine birgok sayisal ve deneysel calisma yapilmistir.
Tasarim slrecinde baslica ylksek tasima katsayisi (C,), dusuk suriklenme katsayisi (Cp) ve bu iki
parametreye bagh olarak optimum aerodinamik verim (C,/Cp) 6nemli bir yere sahiptir. Ugak
kanatlarinin aerodinamik 6zelliklerinin belirlenmesi riizgar tineli deneyleri ile belirlenebilmektedir.
Ancak ruzgar tinelleri kullanilarak yapilan analizler yliksek maliyetlere neden olmaktadir.
Olusturdugu dezavantajlardan dolayi giinimuzde, sayisal tabanli Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi
(HAD) programlarinin endustrideki etkisi 6nemli 6l¢tide blylimektedir. Kompleks ve zaman alici
olan problemleri daha hizl ve etkili bir sekilde ¢oztlmesini mimkuan kilmistir. Bunun yaninda kanat
profillerinin olusturdugu akustik gurultd biylk bir 6nem tasimaktadir. Aerodinamik kaynakli olusan
sesi teorik bir temele oturtarak anlamanin en 6nemli adim Michale Jamel Lighthill [Lighthill, 1952]
tarafindan atildi. Temelde, uzak alani akisin yakin alanindan ayirma iglemini tasarladi, es degisle
sesi Ureten kaynak ile sesin yayildigi ortam arasinda bir etkilesim olmadigini kabul etti. Bu
yaklagim Akustik Analoji (AA) olarak da bilinir. Aeroakustik, havacilik endustrisinde de detayli bir
arastirma konusu olmustur. Lighthill denklemi kati yliizey olmadiginda veya kati ylzeyin etkisi ihmal
edildiginde tum akis alaninda gecerlidir. Ffowcs William-Hawkings akigtaki guraltinin kati yuzeyin
varligindan dolayi olustugunu ortaya suren ilk yaklagimdir. Lighthill akustik analojisi, Ffowcs
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Williams-Hawkings (FW-H) [Williams ve Hawkings, 1969] denkleminde sekillendigi gibi, hareketli
yuzeyler i¢in ise Kirchhoff formilasyonu ile karsilagtirilir.

Wasala [Wasala ve Sahan, 2015] kanadin aerodinamik ve aeroakustik hesaplamalari ile ilgili bir
HAD calismasi yapmislardir. NACA 0012 kanat profili Gzerinde yaptiklari dogrulama caligsmalari
ardindan CART-2 riizgar turbini kanadi Gzerinde HAD analizleri gerceklestirmiglerdir. Hem
dogrulama hem de riizgar turbini kanadi aeroakustik sonuclarinda deneysel veriye oldukga yakin
sonuglar bulmuslardir. Onemli bir konu olan buzlanma ile ilgili Bao ve ark. [Bao, 2020] agik kaynak
kod ile buzlanmig kanat profilinin aeroakustik etkisinin incelendigi bir calisma yapmistir. Yapilan
calismada buzlanmig ylzeyin temiz ylzeye gore oldukga ylksek ses basing seviyelerinde bir
akustik etkiye sahip oldugu ve bu etkilerin buzlanmis seklin geometrik 6zellikleriyle de degistigi
sonucuna varmiglardir.

Bu calismada sonlu hacimler metodu tabanh agik kaynak kod HAD yazilimi olan OpenFOAM
kullanilarak NACA 0012 simetrik kanat profili Gzerinde analizler gerceklestiriimistir. Calisma
kapsaminda LES-RANS turbulans modellerinin aerodinamik katsayilar tizerindeki etkileri ve
aerodinamik kaynakli aeroakustik sonuglar sayisal ve deneysel ¢alismalar ile karsilastirilarak
olusturulmustur.

Turbulansh Sinir tabaka

Kanat Profili

Sekil 1: Firar kenari tirbllansl sinir tabaka tarafindan olusturulan gurulti gérseli

YONTEM
Bu galismada yapilan bitin simulasyonlar agik kaynak kodlu hesaplamali akiskanlar dinamigi
yazilimi OpenFOAM ile yapilmistir. Zamana bagh sikistirilabilir akisin ¢éziimtnde Navier Stokes
denklemleri, rhoPimpleFoam ¢ézlcusl kullanilarak ¢ozilmustir. Cézict PIMPLE algoritmasini
kullanir bu algoritma PISO (Pressure Implicit with Splitting of Operator) ve SIMPLE (Semi-Implicit
Method for Pressure-Linked Equations) algoritmalarinin bir karisimi olarak ortaya ¢ikmistir.
Turbulans modeli olarak LES ve k — w SST turbulans modelleri kullanildi. LES modelinde ag-alti
(sub-grid) dlcekteki girdaplar WALE modeli kullanilarak modellendi. iki tiirbiilans modelinin
aerodinamik ve aeroakustik etkileri karsilagtirmali olarak incelendi. Aerodinamik katsayilar C; ve C,
degerleri gesitli hicum acilarinda karsilastirildi. Hesaplamali aeroakustik icin Ffowcs William-
Hawkings denklemlerini de iginde barindiran libacoustics [Epikhin, 2015] kitliphanesinden
yararlanildi. Akustik sonuglar akis alani igerisine yerlestirilen ve deneysel ¢alisma ile ayni konumda
bulunan mikrofon tGzerinden elde edildi.

Hesaplamali Aerodinamik — (HAD)
Sikistinlabilir akislar icin zamana bagl Navier Stokes denklemlerinin kapali formu asagdida
verilmistir, sirasiyla kutle korunumu, momentum korunumu ve enerji korunumu:

dp  9dpu;
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Tarbulansh akiglar icin denklem (1) ve (3) ¢ézmek zordur. LES' de, NSE blyuk dlgekleri dogrudan
¢bzmek icin filtrelenir. NSE'nin dogrusalligi nedeniyle, bazi ¢ézulmemis girdaplar hala kalir ve SGS
modeli tarafindan dikkate alinmaldir. WALE modelinde, ag-alti dlcekteki girdap viskozitesi

(vsgs) suU sekilde hesaplanir;
ngs = CkA ’ksgs (4)

Arkasinda iz birakmayan simetrik kare pargasinin hiz tensérii S¢ asagidaki fonksiyon ile
hesaplanir.

4 1 [omon; ouou;\ 1 _ 0oy
T B s (5)
2 \0x;0x, ~ 0x;0xy 3

RANS yaklasimi i¢in k — w SST tirbilans modeli tercih edilmistir. Turbillans kinetik enerji k ve
spesifik yayilim orani w i¢in k — w ve k — € modellerinin karisimindan olusan iki denklemli bir
modeldir. Model yakin duvar boélgesindeki k — w modelinin dogru formulasyonunu, uzak alandaki
k — e modelinin serbest akim bagimsizhidi ile harmanlar. Turbulans kinetik enerjisi (k) ve spesifik
yayihm orani (w) denklemleri asagidaki gibidir;

Ipk) d(pwk) 9 ok
—pP—_p* — —
T ok + 5| o) 3 ©)
d(pw) a(pujw) 5 , 0 ow POz 0k dw
= -~ — —|+20-F — = 7
5% T o, apS* — Bpw +ax,- (#+qut)axj +t2(1-F)— ox, 0%, (7)

Hesaplamali AeroAkustik — (HAA)

Farassat [Farassat, 2007], FW-H denklemi ile Kirchhoff formullasyonu arasindaki iliskinin korunum
denklemi diizeyinde kuruldugunu gérmus ve subsonik kaynak hareketi icin uygun olan
uygulanabilir bir integral form gelistirmistir. Bu form, farkli formilasyonlarin nihai uygulamasi ve
sayisal karsilastirmasi igin gereklidir. Bu ¢alisma kapsaminda Hesaplamali AeroAkustik (HAA) icgin
kullanilan libacoustic kiitliphanesi Farassat 1A formulasyonu ile olusturulmustur. Gézlemci
konumunda x ve gézlemci suresi t akustik basing p ' asagidaki denklemin integral ¢c6zimu ile
ortaya cikar;

p'Ct) =p' () +p' (x,0) +p',(x,0) (8)
integral formunda yazarsak;

U, + U, U, (rM, + ¢(M,, — M?
47Tp'T(x,t)=f [Po( n nz)] ds+f [po n(rMy + c(My ))] i
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" Effzo [ r2(1—M,)3

Farassat 1A formulasyonu her ne kadar cebirsel olarak ¢ok karmasik olsa da kismi tirev yaklasimi
ile denklemin ortaya ¢ikmasi kolaylastiriimis oldu.

Geometrik Model ve Ag Yapisi

Akustik model, sinir tabakasina ait davranisin dogru tahminine ve kanat profili izerindeki yuzey
basinci dagilimlarina bagl oldugundan, akis alani hesaplarinin dogrulugu akustik sonuglar
etkilemektedir. Mevcut ¢calismada hesaplama alani ve sayisal ag bu nokta g6z dnlne alinarak
olusturulmustur. O-tip bir ag yapisi kullaniimistir.
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Farfield
v

Farfield

Sekil 2: Akis Alani Geometrisi

Toplam akis alani veter uzunlugunun 10 kati yarigapli bir daireden meydana gelmektedir. Bu
sekilde hem sinir tabaka daha diizgiin modellenmis, hem de ylizeyde ag sayisi ideal sayida
tutulmustur. Ayrica aeroakustik veriler igin dnemli bir kriter olan en-boy orani duslk bir seviyeye
indirgenmistir. O-tip bir geometri kullanildidi igin giris-¢ikis sinir kosulu olarak farfield segilmistir.
Hiz igin serbest-akim-hiz (freestreamVelocity), basing igin de serbest-akim-basing
(freestreamPressure) kosullar tercih edilmistir.

Sekil 3: Ag Yapisi

LES modeli analizleri igin kanat kesitinin bltiin ylizeyinde ag yapisi y* < 1 olmasi hedeflenecek
sekilde sayisal ag ayriklastirmasi siklastiriimistir. LES turbllans modeli kullanildigi igin kanat
acikligi boyunca ag yapisi boliinerek 3D bir geometri modellenmistir. Bu asamada z*ve x*
degerleri arasinda bir agdan bagimsizlik ¢calismasi yapiimistir. Hem akustik verilerdeki dogruluk
hem de aerodinamik sonuglarda disik hata hedeflenmistir. k — w SST tUrbilans modeli i¢in de
benzer sekilde olusturulmus bir ag yapisi kullaniimistir. NACA 0012 kanat profilinin Ust ve alt
duvarinda toplamda 400 nokta ile ag olusturulmustur. Sinir tabakasi, yaklasik 40 eleman olarak
ayarlanmistir ve siklik orani gok dusuk segilerek dis taraftaki ag ile yumusak bir gegis olusturmak
istenmigtir.
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HAD analizleri sonucunda elde edilecek olan aeroakustik veriler deneysel ¢alisma ile kiyaslanmak
istenmektedir. Bundan dolayi analiz parametreleri Brooks [Brooks, 1989] ¢alismasi ile benzer
olacak sekilde tercih edilmigtir. Mikrofon konumu ve diger parametreler Tablo 1’ de gosterilmigtir.

Tablo 1: Analiz Parametreleri

Parametre NACA0012
Veter Uzunlugu - C (m) | 0.3048
Kanat Ag¢ikligr - S (m) 0.03048
Hiz - V (m/s) 71.3

Re 1.5x10"6
Mikrofon (m Ustiinde) 1.219

UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRME

Aerodinamik Sonuglar

Calismada ilk olarak aerodinamik sonuglar deneysel sonuglar ile karsilastirilmistir [Abbott, 1959].
Tasima katsayisinin 4 farkli hicum agisina gére farkli tirbulans modellerindeki degerleri Sekil 4'de
gOsterilmistir. DUstk hiicum agilarinda hem k — w SST hem de LES modeli deneysel ¢alismadaki
degerlere ylksek dogrulukta hesaplanmistir. LES tirbllans modelinde 14.4° derece hiicum
acisinda deneysel modeldeki tasima katsayisi degerine yakin sonuglar elde edilmistir. k — w SST
modelinde ise deneysel ¢alismadan bir miktar farkli sonu¢ hesaplanmistir. LES modelinin
turbulansh yapilari daha iyi cozmekte ve sonuglari deneysel ¢calismadaki degerlere yakin geldigi
g6zlemlenmisgtir.

N
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Tagima Katsayisi (Cl)
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Sekil 4: Farkl Hicum Agllarinda Tasima Katsayisi Grafigi

Calisma kapsaminda aerodinamik agidan incelenen bir diger 6zellik ise basing katsayisi dagilhimi
olmustur. OpenFOAM’ da 0° ve 14.4° hiicum acisinda k — w SST ve LES modellerinden elde edilen
sonuglar [Gregory ve O'Reilly, 1970] deneysel galismasi ile karsilastiriimis ve Sekil 5'te
gOsterilmistir. 0° hUcum agisinda her iki tirbulans modelinde de sonuglar deneysel calisma ile
yakinhk géstermistir. 14.4° hicum agisinda ise LES modeli tagima katsayisi degerini yliksek
tutarlilik ile hesaplanmistir. Fakat k — w SST modelinde sonuglar deneysel degerler ile bir miktar
farkhlik géstermistir. Bu baglamda kanat profili Uzerindeki basing dagilimini LES modelinin daha
dogru tahmin ettigini sdyleyebiliriz.
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Sekil 5: Farkli Hicum Agilarinda Basing Katsayisi Degisimi

Zamana bagli ve sikistirilabilir OpenFOAM similasyon sonucuna gdre ¢6zim alani igerisinde hiz
dagihmi Sekil 6 ve Sekil 7 de gosterilmistir. Kanat profilinde hiicum agisinin artmasi ile hiz
degerlerinde yiksek bir artis oldugu gortlmektedir.

k — w SST o LES
Sekil 6: 0° Hiacum Acgisindaki Hiz Dagilimlari

Sekil 7° de 14.4° hiicum agisindaki hiz dagilimlari gésterilmistir. Hicum agisinin artmasi ile akim
ayrilmalarinin baslangi¢ noktasi hiicum kenarina dogru kaymistir. Ayrica LES tlrbllans modelinde
trbdlansh yapilari gézlemlemek mimkin hale gelmistir.

k — 0 SST | LES
Sekil 7: 14.4° Hacum Acisindaki Hiz Dagilimlari

6

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



ALIM, AKTAS ve ZAFER UHUK-2022-161

Aeroakutik Sonuclar
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Sekil 8: Farkli Hiicum Agllarinda Ses Basing Seviyesi — 1/3 Oktav Degisimi

Aerodinamik verilerle es zamanli olarak elde edilen aeroakustik sonuclar deneysel veriler ile
karsilastiriimistir. Bu kisim igin 2 farkli hiicum agisi segilmistir ve deneysel veri olan Ses Basing
Seviyesi — 1/3 Oktav grafikleri elde edilmistir. Aeroakustik sonuglara baktigimiz zaman 2 farkh
hicum agisinda da 0° hlicum acgisinda deneysel veri ile benzer karakterde sonuglar elde edilmistir.
Ancak 6250-10000 Hz arasinda k — w SST turbllans modelinde artis gézlemlenmistir. LES
modelinde ise 8000-10000Hz arasinda deneysel veriden uzaklasma gorulmektedir. 0° hiicum
acisinda LES modelinde 1000-2000 Hz arasinda en yiksek 9dB’ lik bir fark elde edilirken,
4000-10000 Hz arasinda en ylksek fark 11dB olarak son kisimda élglimustir.

14.4° hicum acgisinda ise LES modeli deneysel veri ile yuksek tutarlilikta sonuglar ortaya
koymustur. Deneysel veri ile arasindaki en yiksek fark 7dB olarak 1000Hz kisminda dl¢uimUstdir.
k — w SST modelinde ise ylksek hlicum agisinda deneysel sonuclardan uzaklasma goérulmustur.
0-4000 Hz arasinda deneysel veri ve LES modeli ile tutarli sonuglar ortaya ¢iksa da 4000Hz’ den
sonra aeroakustik karakterde bozukluk gérilmustir. 10000Hz kisminda en yliksek fark olan 20dB’
lik fark ortaya ¢ikmistir.

0° Hicum Agisi ) 14.4° Hicum Agisi
Sekil 9: Farkli Hiicum Agcilari Igin 3 Boyutlu Q Kontirleri

Q konturleri vortisite ve stres siddeti arasindaki fark ele alindigi i¢in girdap hareketliligini daha
detayli incelemek mumkundur. LES ¢éziUmlerinin hepsinde kanat uglarindan yayilan Q konturlari
ag yapisinin seyreklestigi bolgeye kadar belirgin olarak goértlmektedir, daha sonra difiizyonun
etkisiyle kaybolmaktadir. 0° hicum agisinda girdaplar kanat profilinin firar kenarina yakin bdlgede
ktguk dokuntuler halinde olusmaktadir. YUksek hlicum agisi olan 14.4° ise kanat profilinin hiicum
kenarinda yakin bdlgeden girdapli yapilar ve kopmalarin olustugu gorulmektedir.
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SONUC

Calismada farkh tarbutlans modellerinin OpenFOAM ile aerodinamik ve aeroakustik etkileri
incelenmistir. Sonuglar aerodinamik agidan degerlendirildiginde k — w SST ve LES modelinde
tasima katsayisi, dusuk hiicum agilarinda deneysel calismaya yakinlik gostermistir. Yuksek hiicum
acisinda k — w SST modeli ufak bir farkhlik gosterse de 6zellikle LES modelinde deneysel
calismaya oldukca yakin de@erler elde edilmigtir. Ayrica 0° hldcum agisi basing katsayisi
dagiliminda her iki tirbilans modelinde de sonuglar deneysel degerlere oldukca benzer gelmistir.
Yuksek hiicum agisinda LES modeli deneysel veriye yakin sonuclar ortaya koyarken, k — w SST
modelinde ise ¢ok ufak bir fark ile kanat Uzerindeki basing katsayisi dagilimi hesaplanmistir.

Aeroakustik sonuclar acisindan bakarsak, her iki tirbtlans modelinde de 0° hlicum agisinda
deneysel veri ile benzer karakterde sonuglar elde edilmistir. Ancak 6.25-10 kHz arasinda k — w SST
turbldlans modelinde artis gézlemlenmistir. LES modelinde ise 8-10 kHz arasinda deneysel veriden
uzaklasma goérilmektedir. YUksek hiicum agisinda ise, LES modeli deneysel sonuglari yiksek
tutarhlik ile hesaplamistir. k — w SST modelinde ise 4 kHz’ den sonra aeroakustik karakterde
bozukluk gériimustir. Bu farklihdin nedeni olarak ¢ézictinin LES modelinde daha dogru bir
¢6zum ortaya koymasindan kaynaklandigi sdylenebilir, ayrica ag sayisinin yetersizliginden de
kaynaklandigi disinulmektedir. Daha sik bir ag yapisi kullanildiginda deneysel veriye daha yakin
degerler elde edilmesi dngérilmistir.
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