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OZET
Bu calismanin amaci zamana bagli mikro boyuttaki ¢irpan kanat hareketini anlamak ve gesitli ugus
kosullarina, kanat kesiti geometrilerine ve hareket kinematigine gére farklilik gésteren aerodinamik
kuvvet ve momentlerin gergek zamanli simiilasyonunu elde etmektir. Buna ek olarak govde
Uzerindeki toplam kuvvet ve momentlerin hesaplanmasi ve tek serbestlik derecesinde (yalpalama)
gévde ybnelim dinamiginin incelenmesi amaciyla MATLAB Simulink ortaminda model
gelistirilmigtir. Bu model zamana bagli gévde hareketlerini kontrol etmek amaciyla denetim
algoritmalari tarafindan kullanilabilir. Bu ¢alismada kanat lizerindeki kuvvetlerin hesaplanmasi igin
2 boyutlu panel metodu kullanilarak kesitteki kuvvetler hesaplanip kanat acgikligi boyunca integral
alinmigtir. Zamana bagl aerodinamik kuvvetler CFD Simulasyonlarindan elde edilen sonuglar ile
karsilastiriimistir. Karsilastirmalar 1 mm kanat kesit kalinligina sahip plakalarla elde edilmig
Calliphora ve Duz kanat geometrileri icin 11.2 Hz ve 5.85 Hz frekanslarda sirasiyla 41.52° ve
85.90° maksimum genlige sahip ¢irpma hareketleri icin havada asili konumda ve ileri hiz varken
yapiimigtir.

GiRiS

Bu calismanin hazirlik agsamasinda genel kapsamli zamana bagl ve yari zamana bagl modeller
icin literatlr taramasi yapiimistir. Bu ¢alismalar sonucunda panel metodu ile yapilan ¢alismalar
bircok etkiyi barindirabilme yetenegine sahip oldugundan daha detayli arastiriimistir. Smith
[1996] zamana bagli panel metodunu diger metotlarla karsilastirarak firar kenari akis etkilerini ve
dinamik etkileri de igeren avantajlarini siralamigtir. Vest ve Katz [1996] panel metodun zamana
bagl farkli kanat hareketleri igin kullanilabilirligini ve elastik kanatlar icin de uygulanabilir
oldugunu vurgulamigtir. Literatirde 2 boyutlu ve 3 boyutlu zamana bagh panel metodu icin
bircok 6rnek ¢alisma bulunmaktadir.

Kamali ve Ravesh NACA 2410 ve NACA 2412 kanat kesitleri icin farkli ugus kosullarinda
zamana bagli panel metodu igin kod gelistirmislerdir ve firar kenari akis analizi yapmislardir
[Kamali,Ravesh,2008]. Jimenez ve Lopez ise NACA 4415 kesiti kullanarak farkli veter
uzunluklarinda kontrol mekanizmalarinda kullaniimak uzere aerodinamik kuvvetlerin ortalama
deger hesabini yapmiglardir [Jimenez,Lopez,2011]. Buna ek olarak firar kenari koordinatlarini
model ¢aligsirken guincelleyerek kanatcik hareketine gore kuvvet dederlerini hesaplamiglardir.
Persson ve digerleri [Persson, Willis, Peraire, 2011] ise panel metodu ile geligtirdikleri
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modellerini Navier Stokes ¢ézimleriyle karsilastirarak 3 boyutlu ¢irpan kanat (hticum acilari:
a=0°, 5°, 10°), modelin viskoz etkilerle gelistiriimesinin dnemini vurgulamislardir.

Anmar da benzer sekilde kanat kesitinin (NACA 0008) farkli hareketleri igin nimerik metot
geligtirerek hiicum acisinin ani degisimlerinin etkilerini analiz ederken hareket genligini, kanat
kesiti etrafindaki lineer olmayan akisi, akis girdaplarini ve aerodinamik kuvvetleri incelemislerdir
[Anmar,2008].

Mantia and Dabnichki ise NACA 0012 kesitinin sudaki farkli harmonik hareketlerini simiile etmis
ve hidrodinamik kuvvetleri panel metot ile hesaplamiglardir. Bir diger ¢calismalarinda is ek kitle
etkisini incelemislerdir [Mantia, Dabnichki,2009, 2012].

Smith vd. 3 boyutlu panel metodu ile gercek kanat kinematikleri kullanarak modelleme yapmistir,
esnek yapida kanatlar icin sonlu elemanlar yéntemini kullanmistir ve zamana bagli modeller igin
akig analizinin katkisini vurgulamigtir [Smith, Wilkin, Williams, 1996]. Sunada vd ise duz
plakanin suda sinilizoidal ¢irpma ve dénme hareketleri icin panel metodunu gelistirmis akis
yakalama olay Gzerine ¢alismislardir .[Sunada, Kawachi, Matsumoto and Sakaguchi, 2001].

Vest ve Katz da 3 boyutlu iteratif panel metodu ile deforme geometriler ve farkli ugus kosullari
icin calismis, yuksek ve dusuk frekanslarda ¢irpma hareketleri icin karsilastirma yapmislardir
[Vest, Katz,1996, 1999]. Katz ve Plotkin de farkli 3 boyutlu kanat hareketleri i¢in hiz potansiyeli
denklemlerini elde etmis ve birgok ugus kosulu icin panel metodu formillerini hesaplamiglardir
[Katz, Plotkin,1991].

Prosser gelistirdigi MATLAB modeli ile zamana bagli 2 boyutlu panel metodunu kullanmig, ayni
zamanda akis izlerini de modelemistir [Prosser,2011]. Bu ¢calismada NACA 0006 tipi kanat kesiti
ile 1m, 0.2m ve 0.04m (sonuncusu mikro hava araclarina uygun) gibi farkl veter uzunluklarinda
sonuglar elde ederek Hesaplamali Akigkanlar Dinamig@i sonuglari ile karsilastirma yapmistir.
Kurtulus disik Reynolds sayilarinda NACA 0012 girpan kanat kesitinin 2 boyutlu olarak sayisal
ve deneysel karsilastirmasini gerceklestirmis ve analitik bir model gelistirmistir [Kurtulus,2004,
2005, 2006]. Sonraki calismalarinda da [Kurtulus, 2015, 2016] NACA 0012 etrafinda Re
=1000'de olusan girdap izlerini siniflandirmis ve kuvvet hesaplamalari ile girdap kopma
frekanslarini incelemistir

YONTEM

Zamana bagimh ¢irpma hareketi sinir elemanlan (Panel) metodu

Katz ve Plotkin 2 boyutlu sabit ve dogrusal artan blyukluklerde kaynak, dipol veya girdap
dagihmlarinin farkh kombinasyonlari i¢in hiz potansiyeli, x ve z ydnundeki hizlarin formallerini
turetmistir [Katz, Plotkin, 1991] (Cizelge 1).

Sekil 1: Hareketin Kinematik Tanimi

Cizelge 1: Sabit buyuklukte ve dogrusal artan girdap dagilimlari
Sabit buyuklukte girdap dagilhimi

Girdap dagilimi | y(x) =y
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Hiz potansiyeli X2
P y d = ——f tan™?! dx,
21 J X — Xq
X yéniindeki Y th 1 z q
hiz Y on <1 an (x —Xg)? + z? Xo
Z yonindeki Yy (%, X=X q
= - — tan™
hiz v 21 )y an (x—x¢)? + 2 *o
Dogrusal artan girdap dagihmi
Girdap dagilimi Y(X) =y *x ,y,:const
Hiz potansiyeli X2
P y - Xg * tan™1 dx,
21 )4 X — Xq
X yoniindeki hiz Y 2 o Xg * Z
u= tan™ —————=dx,
2 )y (x—xp)* +z
Z yonindeki hiz X2 X * (X —X)
=—-=| tanTl——F—>dx,
2n )y (x—Xg)* +z

Ayrik Girdaplar igin ise bu denklemler Cizelge 2’de verilmistir.

Cizelge 2: Ayrik girdap dagilhmlari

Hiz potansiyeli b= Y a1 220
21 X — Xp
X yoniindeki hiz U= Y Z— 12
21 (X — X9)?% + (z — 2y)?
Z yonlindeki hiz __Y X~ X
21 (x — Xg)?% + (z — 2g)?

Lineer girdap dagihmi ise y(x) = y, + y4 * x olarak tanimlanmis ve Cizelge 3’deki integraller elde

edilmistir [Prosser,2011].

Cizelge 3: y(x) = yq + y1 * x olarak tanimlanan Lineer girdap dagilimini

Hiz potansiyeli

d
—ﬁf tan~!
21 J,

X_XO

Y1 d
dx ——f Xo * tan~1
0~ o), X0

Z

X_XO

dxg

X yonundeki hiz

Yo

X2

Z

Yld

Xg * Z

u=— —— dx
2m ), (x—%g)2+22 °

HLERY R —T
2m )y (x—xg)2+2%2 °

Z yonundeki hiz

_ Yo' x=x
2m)y (x—x%g)% + 22

dxy +

Y1 4 Xo * (X = Xo)

—————=dx
" 2m 0 (x—x¢)% + 22 0

Kesitte en sol baslangi¢ noktasi girdap buyukligu (y,) ve girdaptaki artis orani (y,) cinsinden
tdretilen bu denklemleri oncelikle ug noktalarin girdap buyuklUkleri (y; ve y;,4) cinsinden yazmak

icin bazi ek parametreler tanimlanmistir, bunlar;

B: P noktasi ile panel u¢ noktalari (veya ayrik girdap) arasindaki agi
r: P noktasi ile panel ug noktalari (veya ayrik girdap) arasindaki uzakhk
¢ : panel ve referans koordinat ekseni arasindaki a¢i seklindedir.
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z
_P(X.2)

z
y P(x,2)

B‘ I\~ _7
N (Xe:26)
i

Sekil 1: Panel Girdabi gosterimi — Ayrik Girdap Gésterimi

Bunlara gore panel girdabi i¢in denklemler Cizelge 4’de verilmistir

izelge 4: Panel girdaplari i¢in elde edilmis hiz potansiyelleri ve x ve z yéninde hizlar
@y = =2 ([ By — = DBy + 210 (2)] - S [xain () - 24 2 p, - X2Cp )
%(XZIHC_Z) __+x +72 - —zz—dz 8,)

uy = z: d 2in ((2) + = d)(Ba — B1)] + 515|210 () + x(B — )

w, = [(x —d)In C—j) —d+2(Bs - Bl)] + 222 [xin C—j) +d—2(B; — Bl)]

Ayrik girdaplar icin denklemler Cizelge 5'de verilmigtir
Cizelge 5: Ayrik girdap denklemleri

d, = ——“tan‘1 B,
_ Y Z—Z
Ha 211[ r2 ]
_ Y X—Xp

Goruldugu uzere bu denklemler girdap buyuklikleri cinsinden lineer denklemlerdir ve Cizelge

6’'daki sekilde ifade edilebilirler.

Cizelge 6: Panel ve Ayrik girdaplar icin elde edilmis hiz potansiyeli ve hiz denklemleri
U, = ayy; + bpy]-+1 u; = ey
Wp = CpYj + dej+1 wg = fy
@, = gyj + hyji, Q4 = qy

Burada a,, by, c,, d,, referans koordinat sistemine donustaralir (Denklem 1)

a cos(() 0 sin(Q) 0 [ap]
b] l cos(Q) 0 sin(Q) || bp )
c| ™ [-sin(@ 0 cos(®) O [cpJ
d —sin(Q) 0 cos(Q)lld,
4
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Kanadin yuzeyinde hizin normal bileseninin sifir olmasi sinir kosuluna goére (V® +v).n=0
denkleminde; kinematik hiz v=-[Vy+v.q+Q % 1] yerine yazilirsa;

(VO -V, —Q x r).n= 0 elde edilir ve bu denklem kanat tzerindeki her bir panel ortasi kontrol
noktasi i¢in ¢ozulur.

Kanat Gzerindeki hareketli koordinat sistemi referans koordinat sistemine gore X ve Y yonlerine
siraslyla U ve W hizina sahiptir ve kendi ekseni etrafinda 6 acisal hiziyla dénmektedir. Kontrol
noktalarinda ylzey normalinin X ve Y bilesenleri ise sirasiyla n, ve n,, seklinde ifade edilir.
Bunlara gore n sayida kontrol noktasi i¢cin p zaman dilimi gectiginde hiz denklemi Denklem 2’deki
hali alir;

Z]p:l[(ani + iji+1)nx + (cin + dei+1)nz] Z{):1[elYlnx + lelnz] - (U + ér‘z)nx - (W - Orx)nz =0
(2)

Kanat kesiti boyunca siralanmis n girdap panelinden her biri igin 2 bilinmeyen ug¢ nokta girdap
blyUkligi degerleri vardir. Her bir kontrol noktasi icin bu durumda n sayida denklem varken 2n+1
saylda bilinmeyen vardir. Birlesik girdap dagihmi surekliligine gore ardisik panellerin ug baglanti
noktalarinda ayni sirkiilasyon degerine sahip olmasi gerektiginden bilinmeyen sayisi n+2 ye diser.
Kelvin kosulu 1 denklem daha sagladigindan n+1 denklemle n+2 bilinmeyeni ¢ozmek igin 1
denkleme daha ihtiyag vardir ki; bunu da Kutta Kosulu saglar. Bu 2 kosul asagida ayrintili olarak
verilmistir.

Kelvin Kosulu

Akis korunumuna goére kanat etrafindaki toplam sirkiilasyon degismez ve kanat lizerinde olusan
birlesik sirktlasyon ve akis alaninda bulunan batin girdaplarin yarattigi sirktilasyonun toplamindan
olusur.

p tane zaman dilimi gectiginde toplam sirkilasyon degeri Denklem 3 ile hesaplanir.

L,=($y(s)ds), + ZF vi + v, 3)
r,—T,.1=0 4)
$y(s)ds), — ($y(s)ds),_y +yp, =0 (5)

Birlesik girdap buyuklugu lineer olarak artan girdap panellerinden olugur. Buna durum Denklem
6’da belirtilmigtir.

(2;1;11 Yi)p — (Z;’;ﬁl Yi)p-1+VYp =0 (6)

Kutta Kosulu

Firar kenarinin alt ve Ust noktalarinda stireksizlik olamaz, bu sebeple firar kenarinda sirkiilasyon 0
degerini alir, bu durum da Denklem 7 ile gosterilmistir.
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Y1+ VYns1 =0 (7)

Denklem 2, 6 ve 7 ile katsayl matrisleri olusturarak AX=B formatinda yazilir. A matrisi n+2 x n+2
boyutlu y ve ypterimlerinin katsayilarindan olusan matris, X bu terimlerin kendisinden olugan n+2

x1 matris, B ise kinematik ve geometri ile tanimlanmig tim bilinenleri igeren n+2 x1 matristir.

Bu algoritma kullanarak kontrol uygulamalari igin bir simulink modeli olusturulmus, bu modelde her
bir kontrol noktasi igin akis hizi ve akis potansiyeli hesaplanmistir. Hiz bulunduktan sonra Bernoulli
form0lu kullanilarak basing dederi hesaplanmistir. Yalniz burada klasik bilinen Bernoulli formaline
ek bir zaman bagimhligi terimi getirilmistir. Genel olarak referans koordinat sisteminde yazilan
forml Katz & Plotkin’in tirettigi sekilde kanat Gzerindeki hareketli koordinat eksenlerine
donusturilerek yaziimistir.

e ) L
% - %[(%)2 + (%)2] —(Va— 2 X 1)V + 3 9)

Burada potansiyel yukarida verilen @,, ve @, terimlerinden hesaplanir.
Havada asili kalan mikro hava araglari igin dik kuvvet agirlik dengelemesi igin dnemlidir. Yatay
kuvvet ise kontrol ve manevralari dengelemek igin éncem tasir.

Yatay ve dikey kuvvetin yani sira bir de kanat kesitinde 3% konumu etrafindaki moment
hesaplanirken Denklem 10- Denklem 12 kullanilir.

F; = —$ P(s)fi.ids (10)
F, = — $ P(s) fi. kds (3)
Mgc = —$ P(s) Ty x ids 4)

Burada ry¢ kanat kesiti % konumundan yiizeye cizilen vektorddr.

Batun bu sirkdlasyon, basing, kuvvet ve moment degerleri her zaman dilimi sonunda guncellenerek
yeni akis alani belirlenir. Ayni sekilde kanat kesitinin pozisyon, yon, lineer ve agisal hizlari zaman
dilimi sonunda kinematik girdilere goére hesaplanir.

Girdaplar akis alaninda serbest harekete sahip oldudu igin Gzerlerinde indiklenen hizlar ve
pozisyonlarindaki degisim bulunarak olusturduklari dénls cizgileri elde edilebilir.

Sekil 2: Ani ivmelenme ve ¢irpma hareketi akis cizgileri [Katz ve Plotkin, 1991]
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Cirpan Kanat Govde Dinamigi Kontrolii

Govde dinamigi icin yalpalama (roll), yunuslama (pitch) ve sapma (yaw) agilari (¢, 6,) , kanat igin
stiptrme (sweep), dénme (pitch) ve ¢irpma (flap) acilari ise (s,p,f) seklinde gosterilirse;

Sol kanat icin dénme matrisleri;

1 0 0
Ry, =0 cos(fy) —sin(fy)
0 sin(f) cos(f,)

0 1 0 —sin(s;) cos(sy) O

cos(py) 0 —sin(py) cos(s;) sin(s;) O
| || |
—sin(p,) 0  cos(py) 0 0 1

R, = RpLRfLRsL

R, =
[cos(p,) cos(s,) + sin(p,) sin(fL) sin(s.) cos(pL)Lsin(sL) — sin(p,) sin(fy) cos(s,) —sin(py) cos(fy)
—cos(f;,) sin(sy) cos(f) cos(s,) —sin(f)
sin(py) cos(sy) — cos(p,) sin(fy) sin(sy)  sin(py) sin(sy) + cos(p,) sin(f) cos(sy)  cos(py) cos(fL)

R, =
[cos(py) cos(s,) + sin(p,) sin(fy) sin(s,) —COS(fi) sin(s,)  sin(p,) cos(s;) — cos(py) sin(f;) sin(s,)
cos(p,) sin(s;) — sin(p,) sin(fy) cos(sy) ~ cos(f) cos(sy)  sin(p,) sin(s;) + cos(py) sin(f) cos(s)

—sin(p,,) cos(f1) —sin(fy) cos(p.) cos(fy)
(5)
Sol kanadin agisal hizlart;
0 fi 0
w= Ry, | 0 +RpLRe, [0 [+RpL [IjL] (14)
S.L 0 0
Prefe] [—cos(pu)fi, — (sin(py) cos(fy))sy,
w= QLeft]= pL — sin(f) s, (6)
TLere] | —sin(py) f, + (cos(py) cos(fL))s.
Sag kanat icin donme matrisleri;
1 0 0 cos(pg) 0 —sin(pg) cos(sg) —sin(sg) O
Reg = [0 cos(fr)  sin(fg) | Ryr = [ 0 1 0 Rsp = !— sin(sg)  cos(sg) O]
0 —sin(fz) cos(fz) sin(pg) 0  cos(pg) 0 0 1
Rp = RpRRfRRsR
Ry =
lCOS(PR) cos(sg) + sin(pg) sin(fz) sin(sg) ~ —cos(pg) sin(sg) + sin(pg) sin(fz) cos(sg) — sin(pg) COS(fR)]
cos(fg) sin(sg) cos(fr) cos(sg) sin(fz)
sin(pg) cos(sg) — cos(pg) sin(fz) sin(sg) —sin(pg) sin(sg) — cos(pg) sin(fz) cos(sg)  cos(pr) cos(fz)
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RR"=
cos(pg) cos(sg) + sin(pg) sin(fg) sin(sg)  cos(fg) sin(sg)  sin(pg) cos(sg) — cos(pgr) sin(fr) sin(sg)
—cos(pg) sin(sg) + sin(pg) sin(fg) cos(sg) cos(fg) cos(sg) —sin(pg) sin(sg) — cos(pg) sin(fz) cos(sg)

— sin(pg) cos(fr) sin(f) cos(pg) cos(fr)
()

R Tve RxT matrisleri kanat tizerinde analitik model ile kinematik ve geometrik girdilere gére
hesaplanan kuvvet ve momentleri gévde agirlik merkezine tagimak igin kullanilir.

Boylece agirlik merkezi tizerindeki moment degerlerine gére herhangi bir kanadin frekansi
degistirildiginde olusacak moment farki bulunarak denge analizi yapilabilir.

UYGULAMALAR

Bu ¢alisma kapsaminda kanadin zamana bagli periyodik ¢irpma, periyodik stipirme ve periyodik
yalpalama hareketleri, havada asili konumdayken ve gévdenin ileri hizi varken modellenmisgtir.
Modelin temel girdileri zaman, kanat hareketlerinin frekanslari ve genlikleri, kanat kesitinin
geometrisi ve eger degiskense herhangi bir kanat acikhigi pozisyonunda veter uzunlugudur.
Modelde 2 boyutlu panel metodu kullanilarak zamana bagh kuvvet ve momentlerin kanat agikhgi
boyunca toplanmasi ile kanatlar tzerindeki toplam aerodinamik kuvvetler hesaplanmaktadir (Sekil
3). Daha sonra da bu kuvvetler gdvde eksen takimlarina donusturilerek gévde Uzerindeki zamana

bagl toplam kuvvet ve momentler elde edilmektedir.
Kinematik
Girdiler “Igfwi

For .
temtor M

For lterator

Kesit integrali
ile Basing
Kuvvetlerinin

Sekil 3: Kanat kesiti parametrelerinin secilmesi icin model digina yazilmis for déngtisi ve zamana
bagl kuvvet hesabi algoritmasi

2 kanadin da hareketlerine gore hesaplanan kuvvetler gévdeye tasinip gévde eksen takiminda
hesaplandiktan sonra MATLAB Simulink’te bulunan 3 veya 6 serbestlik derecesinde hazir bloklar ile
acisal hiz ve ivme degerleri elde edilir (Sekil 4).

elodtyComponents in Inerial Coordinates
Vi Vi Vz (mish
Position in Inerfial Coordnates.
XY, Z (my
Rotation Angels
lzn {r:
Rotation Matr from Body Coordinates to Inertial Coordinates, DCM

\elogityComponents n BodyCoordinates (mis

Angular velodity Components
[ Coordinates T {radis]

n .G
Drag_Sum Angular Acceleraton Componants
i ‘Coordinates , 1ot

Linear Acoelerston Companents
n BodyCoordinates Ax, Ay, Az (misZ)

Body Forces 6DoF (Euler Angles)

Sekil 4: Kuvvetlerin Gévde Eksenine Tagsinmasi ve Gévdedeki Agisal Hiz ve ivme Degerleri Hesabi
8
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Modelin dogrulama asamasinda elde edilen sonuglar farkli kosullarda ANSYS CFD Simulasyonlari
[Senol, 2015, 2016] ile elde edilen sonugclar ile karsilastiriimistir. Kanat Gzerindeki toplam
aerodinamik kuvvetler ve belirli kesitler icin basing dagilim sonuglari ¢gizilerek farkhliklar
yorumlanmistir.

2 ¢esit kanat profili icin sonuglar kullanilmistir; bunlar diz kanat ve “Calliphora” kanadidir ve
parametreleri Cizelge 7’de verilmistir. Her iki kanat da plexi plakadan kesildigi icin kanat kesiti
kalinhd1 1mm olan dikdortgen seklindedir. Yalniz diz kanat igin kanat ac¢ikligi boyunca veter
uzunlugu degismezken, “Calliphora” ‘da degismektedir. Bu nedenle kanat 3, 5 ve 11 kesite
bolinerek integral alinmis ve sonuglar karsilastiriimistir (Sekil 5-Sekil 6).

Cizelge 7. Model parametreleri

Kanat Acikligi b= 0.05847 [m]

Yiizey Alani Diiz Kanat A=1.7044*10"3 [m?]
“Calliphora” Kanadi A=1.3752*10"3 [m?]

Maximum Hiz V=1.35 [m/s]

Yogunluk p =1.225 [kg/m3]

dx=0.01949(m) dx=0.01169[m) dx=0,00527[m]

- L e
¢=0,0291 [m)
1

R:0.0Gi [m]
J
/

R=0.0542 [m] .
€=0,029 (m)

¢=0.029 [m]
1

H : I 7 L
® R=0.046 [m] ; ‘ A /'.
. i 7 | €=0.0293 [m] .

N /
| ch.Oi [m]

i i/

Sekil 6: Calliphora kanadinin kanat acikligi boyunca 3,5 ve 11 kesite bélunmesi

2 boyutlu panel analizi kanadin kesitinin sonuglarini hesapladigindan, kesitin hareket siresince
dairesel konumu 6nem tasimaktadir. Bu nedenle kanat kesiti Gizerinde alinan 3 farkli kesit igin
hizlar farklidir. Dolayisiyla bu kesitler Gzerindeki basing dagilimlari ve kuvvet degerleri de farklilik
gostermektedir. Sekil 7 ve Sekil 8'da “Calliphora” kanadinin 2 farkli frekans ve genlikteki
hareketlerindeki pozisyonlari gosterilmigtir. Bu zamanlardaki kanatlar yuklenerek CFD-Post’ta es
yuzey silindirleri ile kesitlerin kanat agikhigi Gzerindeki pozisyonlarda kesistirerek bu kesitlerdeki
istenen deg@erler elde edilmisgtir.
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‘SYS
t=0.915
e t=0.92
t=0.905 :
£=0.09 t=0.925
t=0.895 | =093
t=0.935

=094 | t-pggs
t=0.945 | t=0.98
t=095 | t=0975

t=0.955 | t=0.97

t=0.96 t=0.865

s e 004 4w

Sekil 7: “Calliphora” icin belirlenen kanat kesitleri (Hareketin 10. periyodu A=41.52°, f=11.2Hz)
(mavi: 1. yar Ust-vurus; magenta: alt-vurus; turuncu: 2. yari Ust-vurus)
t=0.725
t=0.72 t=0.73
t=0.715 | t=0.735
t=071 t=0.74
t=0.705 | t=0.745
t=07 t=0.75
t=0695 | t=0.755
=069 | t=0.76
t=0.685 | t=0.765
=068 | t=077
t=0.775
1=0.78 t
:.;gs =0.845
0795 | 0B
08 |t=0835

+=0.805 |t=0.83
t=0.81 |t=0.825

t=0.82
4 t=0.815

Sekil 8: “Calliphora” icin belirlenen kanat kesitleri (Hareketin 4. Periyodu A=85.90°, f=5.85Hz)
(mavi: 1. yan ust-vurus; magenta: alt-vurus; turuncu: 2. yari Ust-vurus)

Bu galismada farkl genlik ve frekanslara sahip iki girpma hareketinin (Kosul 1: A=41.52 °, f=11.2
Hz, Kosul 2: A=85.90°, f=5.85Hz) ANSYS simulasyonundan elde edilen aerodinamik kuvvet
katsayilari, 2 boyutlu panel metodu kullanilarak kanat acikligi boyunca kuvvetlerin integralinin
alinmasiyla elde edilen sonuglar ile karsilastiriimistir. Oncelikle Sekil 9 ve Sekil 10°de gérildigi
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gibi havada askida kalma kosulunda elde edilen sonucglarda ANSYS’e gére daha az kuvvetler elde
edildigi gdézlenmistir.

Kaldirma KuwetiC,
Surtinme Kuvveti Cp

Sekil 9: Kosul 1 (A=41.52 °, f=11.2 Hz), havada aski durumunda, 10. periyot icin elde edilmis
Kaldirma ve Surtiinme Kuvveti Katsayilari (kesit sayisi: kirmizi:11, yesil:5, magenta:3)

[“<<=CFD Vsl
o Siemlirc | Simulik

4

\

Kaldirma KuwetiCy
Surtunme Kuvveti Cp

Sekil 10: Kosul 2 (A=85.90°, f=5.85Hz), havada aski durumunda, 4. periyot igin elde edilmis
Kaldirma ve Surtiinme Kuvveti Katsayilari (kesit sayisi: kirmizi:11, yesil:5, magenta:3)

Her iki kosul i¢in de kaldirma kuvvetlerinde kiguk bir zaman kaymasi olmasina ragmen hiicum
kenari etkisinin panel metotta dikkate alinmadigi dusunudlirse beklendigi gibi bir sonug elde
edilmistir. Sartinme kuvveti igin ise Kosul 1’de farkli genlikte 2 tepe gézlenmesine ragmen Kosul
2'de hem CFD hem de panel metodu ayni genlikte 2 tepe gériilmektedir. ik kosul igin elde edilen
tepelerin genlikleri Sekil 9'de de goruldugu gibi sanki yer degistirmis gibidir. Daha fazla simulasyon
ile bu durumun sebebi arastirilacaktir. Batuin bu farkliliklara ragmen yine de panel modeli ile
havada asil kalma kosullarina ait ortalama kuvvet ve moment degerleri elde edilip kontrol
uygulamalarinda kullanilabilmektedir.
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TN
-

Kaldirma KuwetiCy
Surtunme Kuvveti Cp

Sekil 11: Kosul 2 (A=85.90°, f=5.85Hz), (ileri hiz, U=-3m/s), 4. periyot i¢in elde edilmis Kaldirma ve
Siurtinme Kuvveti Katsayilari (kesit sayisi: kirmizi:11, yesil:5, magenta:3)

ileri hiza sahip uguslarda ise panel metodu ile Sekil 11’deki gibi ANSYS’e ¢ok daha yakin sonug
elde edilmistir. Bu asamada aradaki farkin sebebini daha iyi anlamak adina kesitteki basing
dagilimlari incelenmistir. Havada askida kalma kosulunda Sekil 12°da goéruldigu gibi 6zellikle kanat
ucu girdaplarinin etkisinden dolayi kokte bir nebze daha yakin olan basing degerleri uca dogru
farklilagsmaktadir. Yalniz Sekil 14’de goruldugu gibi ileri hiz varken yapilan basing dagilimi
karsilastirmalarinda hicum kenari girdaplarinin etkisinin azalmasindan dolayi ¢ok daha iyi
sonuglar elde edildigi gézlenmistir. Bunlarin yani sira CFD Simulasyonlari viskoz etkileri de
icerdiginden parazit surtinme kuvveti panel metot ile karsilastirmalarda bazi agiklanamayan yerler
birakmistir.

Sekil 13 ve Sekil 15'de ANSYS Simulasyonlarinda belirli anlarin yliklenmesi ile havada asili
konumda ve ileri hiz olmasi durumlarinda kanat etrafindaki denklem 14’e gore elde edilen es
girdap konturlari gésterilmistir. Gorildigu gibi ileri hiz varken firar kenari girdaplari daha baskindir;
hava asili konumdayken ise neredeyse firar kenari girdaplarina esdeger hicum kenari
girdaplarinin etkisi gézlemlenmistir.

~ dv dw
=10 -5 ®)
dz dy
o I e e R4 it ptasgd T D _ +~LFD
o +— Simulink AR R A R S s e o Simufink
r/’. = \‘t D i
e e - - . - - - - - 17 l
S biiamartaas s ot L U | GG O Y= T P SRR
¥ /’0 . . /‘ * v-»—-c«--.m‘
S ol : r~
X [m] X [m]
' A i =TT ettt sttt ——TFD
— - Simufink — PR o Simuink
LR N - e .
E 1 s °3
(3' '...'4’“”""””.“ 5 ..~M“. ?':. .’...,..,,,---......‘....-- T Rl T ——. .uo-.wo-‘.
c : c
o i ,
= X [m] @ X[m]
R S p— ) PR L L +—CFD
\ + S_-r'L nk > \ & Samubink
{ Y S I s e |
i , PP RS
Mn-.»_..--.....,.....h‘,.__....--o—-’
X [m]

X [m]

Sekil 12: Havada asili konumda kosul 1 10. periyot ve kosul 2, 4. periyot icin in sirasiyla t= 0.975
ve 0.83. saniyelerde kanat kdkinden ucuna kadar Ug kesit Uzerindeki basing dagilimlari

12

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



ORMANCI, ARIKAN ve KURTULUS UHUK-2016-73

Sekil 13: Havada asili konumdaki girpan kanat hareketi igin es girdap konturlari(yesil:saat-yonu,
kirmizi: saat yonunun tersi)

B
—e— Simufink
0~ """m-&-'-t—'_z-

V¥ — T —
0 008 oo o0es [ oS o
X[m]
10
] ——cp
— -
£ s
—_—
B
i
a 4
g
0= | M 1 1
0 o005 o0 acs 0 oas 3
X [m]
~+—CFD
v Simufink
- R L S
b
¥ r ] B |
o 5 0 os 3

x[m]
Sekil 14: ileri hizi varken kosul 2 4. periyot icin t= 0.82. saniyede kanat kékiinden ucuna kadar (¢
kesit Uzerindeki basing dagilimlari

Sekil 15: ileri hiz varliginda ¢irpan kanat hareketi icin es girdap konturlari (yesil:saat-yoni, kirmizi:
saat yonunun tersi)
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Ozet olarak, 2 boyutlu panel metodu kanat kesiti tizerinde firar kenari girdaplarinin olusturdugu
basin¢ dagihmini dikkate aldigindan; bu ¢alisma bize ¢ok daha gelismis model tasarimlari igin
oncelikle havada asili konumdaki ¢irpan kanat ¢galismalarinda hiicum kenari etkisinin dnemini,
daha sonra da 3 boyutlu analizlerle kanat ucu girdaplarinin etkisini dahil etmenin gerekliligini fark
ettirmistir.

ANSYS ile yapilan karsilastirmalardan sonra sadece Simulink model ile farkli, aski konumuna
yakin veya daha fazla ileri hizlara sahip kosullarda sonuglar alinmistir. Bunlardan ilk kosul olan
41.52 ° maksimum genlik, 11.2 Hz frekansta ¢irpma hareketi yaparken ileri hiz degeri 0, -0.1, -0.2
[m/s] alinarak hem kesitin ¢irpma hareketiyle olusan saat ydéniinde ve saatin tersi yoninde akis
izleri elde edilmis ve karsilastirilmistir. ikinci kosulda ise maksimum genlik 85.90 °, frekans ise 5.85
Hz alinmistir. ikinci kosulda frekans daha diisiik oldugundan hareket daha yavastir, buna gére
Sekil 16 ve Sekil 18 karsilastirilirsa ilk kosulda girdaplarin ¢ok daha daginik oldugu
gOzlenmektedir.

Girdap hareketlerini gbrsel olarak analiz etmek icin Prosser’in (2011) ¢alismasinda kullandigi ve
Appendix’de verilen kodun benzeri kullaniimistir. Benzer algoritmayi daha énce literattirde birgcok
calisma kullanmistir, Katz ve Plotkin’in (1991) calismasi ise bitlin bu ¢alismalara 6nculik etmistir.

02
02

015
0.15]

ol
01 - 01

0.05
0.05/

b

0

] -
— 005
» 005

4054 . X . D L . . R R L L L 1
£1 -0.08 [] 0.05 01 0.15 02 415 01 008 0 005 01 015 02 0% 01 205 L} 005 01 015 02

Sekil 16: Kosul 1 (A=41.52 °, f=11.2 Hz) (U=0, -0.1, -0.2 [m/s]) (yesil:saat-yonU, kirmizi: saat
yonindn tersi)

o [=]
5 S
N g
x w
£ - :
5 3 g
CRTE 5
Y v

Sekil 17: Kosul 1, farkli aski konumuna yakin ileri hizlarda Aerodinamik Kuvvetlerin (A=41.52 °,
f=11.2 Hz) (U=0, -0.1, -0.2 [m/s])

Sekil 17 ve Sekil 19'de goéruldugu gibi aerodinamik kuvvetler ileri hiz ile dogru orantil olarak
artmaktadir. Yalniz surttinme kuvvetleri igin x ekseninin Gzerindeki tepelerde bu
g0zlemlenmemektedir. Bu durumun sebebi halen arastiriimaktadir.
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Sekil 18: Kosul 2 (A=85.90 °, f=5.85 Hz) (U=0, -0.1, -0.2 [m/s]) (yesil:saat-yonu, kirmizi: saat
yonilndn tersi)

—t=) |

MYV

%

Kaldirma KuwetiC,
Surtinme Kuvveti Cp

Sekil 19: Kosul 2, farkli aski konumuna yakin ileri hizlarda (A=85.90 °, f=5.85 Hz) (U=0, -0.1, -0.2
[m/s])

2. kosul icin havada askida kalma kosuluna yakin (¢ok kiguk) ileri hizlarin yani sira, ileri hiz degeri
2, 3, 4 [m/s] olan simulasyonlarin akis izleri Sekil 20’deki gibi elde edilmigstir. Goruldugu gibi ileri hiz
sonucu kanat ¢irpmasi akis izleri “mantar sekli’ni andirmaktadir. Literatiirde birgok deneysel ve
nimerik model ile elde edilmis bu akis izleri “Karman Yolu” olarak adlandiriimaktadir. 3 boyutlu
analizlerle daha gelismis akis izleri elde etmek mimkindir; bu sayede kanat ucu girdaplarinin da
hem kuvvetlere hem de akis izlerine etkisi modellenebilmektedir.
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Sekil 20: Kosul 2 (A=85.90 °, f=5.85 Hz) (U=-2, -3, -4 [m/s]) (yesil:saat-yonu, kirmizi: saat

yonundn tersi)

Havada askili kogulda sirtiinme kuvveti x ekseni etrafinda salinim gdsterirken ileri hiz olan

kosulda bu salinimin pozitif bir deger etrafinda oldugu gozlemlenmistir (Sekil 21). Ayni zamanda
bu sefer grafikte pozitif taraftaki tepeler i¢in hiz arttikga kuvvet artmakta negatif taraftaki degerler
icin ise hiz arttikga kuvvet azalmaktadir.
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Surtinme Kuvveti Cp

Kaldirma KuwetiCy

Sekil 21: Kosul 2, farkli ileri hizlarda Aerodinamik Kuvvetlerin Karsilastirmasi (A=85.90 °, f=5.85
Hz) (U=-2, -3, -4 [m/s])

Modelde zaman dongusunun diginda kanat agikligi boyunca kuvvetleri toplamak amaciyla
parametrelerin secilmesi igin bir dig dongl yaziimistir. Bu déngtide kanat kesitine ait
parametrelerin kanadin bdélinmesi istenen kesit sayisina gore secilmesi ile kanat seklinin etkisi de
modele yansitiimistir. Sekil 22°de gorildigu gibi diz kanat icin ortalama veter uzunlugu ya da
kanat alani “Calliphora” kanadina gére daha fazla oldugu icin toplam kaldirma kuvveti de daha
fazladir. Panel metodu ile elde edilen degerler de ANSYS Simulasyonlarindan alinan sonuglari
desteklemektedir.

—

+-DuxKawxCID | +—ImzKaa CD

| ——Catigh CFD | +—Caftghon CTD
Dz Kanx Sirnsfick | IncKiny Smfie
+—Caliphoa Sermnk | | —+—Caltpbon Simufict

Kaldirma KuwetiC,
Surtinme Kuvveti Cp

Sekil 22: Kosul 1 (A=41.52 °, f=11.2 Hz), havada aski durumunda, 10. periyot i¢in elde edilmig
Kaldirma ve Sirtinme Kuvveti Katsayilarinin Kanat Sekline gore Karsilastirmasi (kesit sayisi:
kirmizi:11, yesil:5, magenta:3)

SONUC

Bu calisma kapsaminda gercgeklestirilen analitik modellemede kanat geometrisinin ve ugus
kosullarinin etkilerini olabildigince yansitmak amaclanmistir. Model 2 boyutlu kanat kesitinin
parametrelerini akis modeline yansittigindan, kuvvet sonugclari kanat agikligi boyunca farkli kesitler
icin elde edilen birim kuvvetlerin toplanmasiyla elde edilmistir. Bu model sonucu elde edilen en
genel sonug panel metodu firar kenari girdaplarinin kanat tizerindeki basing sonuglarini
modellediginden, havada asili konumda yapilan ¢irpma hareketleri icin eksik kalmistir. ileri hiz
varliginda yapilan ¢irpma hareketlerine gére havada asili konumda yapilan ¢irpma hareketleri
arasinda hicum kenarinda ihmal edilmeyecek buyuklUkte girdap olustugu anlasiimistir. Bu sebeple
basin¢ dagilimi ve aerodinamik kuvvetler bu hicum kenari girdabindan etkilenmekte ve
degistirmektedir.
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ileri hiz durumunda hiz arttikca hiicum kenari girdaplari kiiclilmektedir ve model, hesaplamali
akiskanlar dinamigi sonuclari ile karsilastirmalarinda da goéruldigu gibi daha iyi sonuclar vermistir.
Fark edilen bir diger etken ise kanat ucu girdaplaridir. Hesaplamali Akigskanlar Dinamigi modelinde
de g6zlendigi gibi ¢cirpma hareketi yaparken hlicum ve firar kenarlarinin diginda kanat uglarinda da
girdaplar olugsmaktadir. Bu etki ileriki calismalarda 3 boyutlu panel metotlari ile ¢irpan kanat
aerodinamiginin nimerik modellenmesi ile giderilecektir. Ayni zamanda panel metoduna hicum
kenari girdaplarinin etkisi eklenerek ¢ok daha gelismis bir model elde edilebilir. Panel metodundan
elde edilen modeller kontrol sistemlerini gercek zamanl besleyecek hizda olmadigindan
literattrdeki birgok calisma gibi ilgili kosuldaki ortalama degerler kullanilabilmektedir.
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Bu galisma 213M327 Nolu TUBITAK 1001 projesi ve TUBA-GEBIP 6diilleri (2012-18) tarafindan
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