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OzZET

Modern hava araglarinda esnekligin artisiyla, aeroelastik etkilerin tasarim fazimin en bagsindan dikkate
alinmast énem kazanmisgtir. Aeroelastik isterlere uyguniugun, tasarimin erken asamalarinda dogru olarak
belirlenmesi, tasarimin ileriki seviyelerinde olasi iterasyonlart ve diizeltmeleri engelleyerek maliyet ve zaman
agisindan verimliligi arttiracaktir. Konsept tasarim fazinda genel olarak ¢ok sayida konfigiirasyonun kisa
siirede degerlendirilmesi ihtiyact vardwr. Dolayisiyla, basit modellerin kullamimiyla siirecin hizlanmasi
saglanmaktadwr. Bu yiizden, makalede iki boyutlu kanat aerodinamiginin kullanimiyla, gercek kanat
stipersonik ¢irpinma analizlerine yakin sonuglar alinabildiginin gosterilmesi amaglanmustir. Analizler hiicum
ve firar kenarlarinda 1 kesitinde kiris olan plaka modeli icin gerceklestirilmistir. Iki boyutlu siipersonik
aerodinamigi icin siipersonik piston teorisi temel alinmigtir ve gercek kanat analizi icin siipersonik ¢oziicii
paket programlar kullanilmigtir. Calismada, plaka modelinin uzunlugunun ve kiris yiiksekliginin degisiminin
tic boyutlu ve iki boyutlu ¢irpinma ¢oziimiinde etkisinin arastiridmast ile iki ¢oziicii arasinda bir korelasyon
ortaya ¢tkarilmasi amaglanmistir.

GIRIS

Aeroelastisite akiskan hava ortaminda bulunan bir yapi Gzerindeki aerodinamik, elastik ve atalet
kuvvetlerinin bileske etkilerini inceleyen bir disiplindir [Bisplinghoff ve Halfman, 1996].
Aeroelastisitenin ilk sistematik agiklamasi 1946 yilinda Collar tarafindan yapilmis olup, Sekil 1°de
verilmektedir [Collar, 1946]. Collar, kuvvetler Uggeni yaratarak her kosesine aeroelastik etkilere
sebep acan atalet, elastik ve aerodinamik ytkleri yerlestirmistir ve her ytkin birbiriyle etkilesiminden
olusan olgulari tanimlamistir. Aeroelastisite problemleri iki temel ¢ati altinda incelenmektedir. Bunlar
statik ve dinamik aeroelastisitedir. Statik aeroelastisiteye zamana bagl 6ge olan atalet kuvvetleri
dahil edilmemektedir. Iraksama, kontrol yuzeyi etkinligi ve kanatcik tersligi, aerodinamik yuklerin
esneklikten dolayr degisen dagilimlari statik aeroelastisite altinda incelenmektedir. Dinamik
aeroelastisite ise her Ug¢ yukun etkisini dahil etmektedir. Kendinden uyarimli titresimler, dinamik
kararlilik ve ¢cirpinma dinamik aeroelastisite altinda incelenmektedir.
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Sekil 1 Collar’in Aeroelastisite Ucgeni

Cirpinma her G¢ yikin de etkisinden dogan dinamik bir kararsizliktir. Yol agtigi yapisal hasarlar
sebebiyle aeroelastisite sonucu ortaya c¢ikan problemler arasinda en tehlikelisi olarak kabul
edilebilmektedir. Cirpinma, yapinin hava akisinda enerji ¢ekmeye baslamasiyla kendinden
tetiklenen salinimlarin kararsiz bir sekilde artmasiyla olusur. Cirpinmaya giren yapinin bulundugu
ucus kosulunda salinimlarin genliklerinin kisa zamanda siddetle artmasi sebebiyle geri donustlmez
bir hasara yol agmadan dis kaynakl bir uyarim yapilmasi zor olmaktadir. Klasik ¢irpinma olusumu
genellikle yapinin iki ya da daha fazla serbestlik derecesinin birbirine yaklasimiyla
gerceklesmektedir.

Literatlrde supersonik ¢irpinma galismalarina agirlik verilmesi tasarlanan ugaklarin ylksek hizlarda
ugmaya baglamasiyla olmustur. 1947 yilinda Charles Yeager X-1 arastirma ugagi ile stupersonik diz
ugus gercgeklestiren ilk pilot olmustur [Garrick ve Reed, 1981]. Ancak analitik caligmalar bu tarihten
birka¢ yil 6nce yapilmaya baslanmistir. 1942 yilinda Von Borbely [Von Borbely, 1942], 1945 yilinda
Temple ve Jahn [Temple ve Jahn, 1945] ve 1937 tarihli Possio [Possio, 1937] calismasini devam
ettiren Garrick ve Rubinow [Garrick ve Rubinow, 1946] analitik supersonic ¢irpinma ¢alismalarina ilk
katkida bulunan kisiler olmuslardir. Ortaya ¢ikan teoriler ince airfoil teorisi ve hareket denklemlerinin
linerize edilmesini temel almistir. Ancak 1953 yilinda Lighthill [Lighthill, 1953] piston teorisi ile birlikte
dogrusal olmayan kalinlk etkilerinin stipersonik bolgelerde dominant oldugunu goésteren galismalar
yayinlamistir. Buna ek olarak, piston teori ile birlikte, salinim yapan bir airfoil Gzerindeki yikleri
hesaplamak, bir boyutlu akista hareket eden bir piston Uzerindeki basing dagdilimini bulmaya
indirgenmis olup, piston teori yaklasimin onceki teorilere gére daha az karisik oldugu sonucuna
variimistir.

Bu c¢alismada, oncelikle, supersonik piston teorisi aerodinamigi kullanilarak tipik kanat kesitinin
¢irpinma hizinin hesaplanmasi hakkinda temel teorik bilgiler verilmistir. Bu teori kullanilarak bir kod
olusturulmus ve literatlr ile validasyonu goésterilmistir. Daha sonra ¢ boyutlu bir kanadin ¢irpinma
hizinin tahmini igin sonlu eleman modeli olusturulmus ve bu modelin ¢irpinma hizi, iki boyutlu kanat
aerodinamig@i kullanilarak hesaplanmigtir. Cikan sonuglar paket supersonic aeroelastik ¢ozicu ile
kargilastiriimistir.
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SUPERSONIK CIRPINMA GOZUM YONTEMI

Coklu serbestlik dereceli bir sistem olan kanat ¢irpinma ¢6zUmu igin basit iki boyutlu bir modele
indirgenebilmektedir. Sekil 2’de goruldigu gibi, bu sadelestirme, sonlu kanadin uygun bir kesit
alaninin geometrik ve atalet bilgilerinin iki boyutlu geleneksel kanat kesitine verilmesi ile saglanabilir.
Geleneksel kanat ¢irpinmasi igin bukilme ve burulma modlari 6nemli oldugundan, geleneksel kanat
kesitine bu serbestlik dereceleri verilmistir.

Section A-A

Section A-A

Sekil 2 Sonlu Kanadin Geleneksel Kanat Kesitine Sadelestirilmesi

Bikulme ve burulma igin boyutsuz Lagrange denklemleri Denklem (1)'de goérilmektedir. K, ve K,
ayrik dogal frekanslari temsil eder. L ve M sirasiyla kaldirma kuvveti ve momenti temsil etmektedir.

mh + mbx, i + Kyh = L 1)
I, +mbxyh + Kya = M

Hareket denklemleri icin Denklem (2)'de belirtilen basit harmonik hareket (BHH) varsayilmistir.

h = he™t

a = ae™t (2
BHH esitliginin Denklem (1)’e girdiriimesiyle hareket denklemleri Denklem (3)’teki hali alir.

—mw?heWt — mbx,wiae™t + K he™t = L

—I,w?ae™t — mbx,w?he™t + K,ae™* = M (3)

Aerodinamik kaldirma kuvveti ve elastik eksen etrafinda etki eden aerodinamik moment Denklem
(4)’te gibi yazilabilmektedir [Ashley, 1956].

-~ [(n
L = —4pbv?k?e™t [(E) (Ly +iLy) +a(ls + iL4)] @

M= —4 bZ 2k2 iwt ﬁ M . = .
pb“vk“e 5 (M +iMy) + a(M5 + iM,)

Denklem (4)’te goérilen kaldirma kuvveti ve moment esitliklerindeki L1, L2, L3, Lave M1, M2, M3, My
terimleri indirgenmis frekans ve Mach sayisina bagli fonksiyonlardir ve [Ashley, 1956]1'dan alinmigtir.
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Ly =0 )

L, =1/kM (6)

Ly = 1/k*M — 2x,yL, (7

Ly = (1/kM) — [(y + 1)/k](A,/8b?) — 2x,L, 8

My = —2x0L,y )

My = (1/kM) — [(y + 1)/k](Aw/8b%) — 2x,L, (10)

Mz = (1/k*M) — [(y + 1)/k*1(A,,/8b%) — 2xo[(M] + L3) — 2x,L,] (11)
My = (4/3kM) — [(y + 1)/k](M,,/4b3) — 2x0[(M3 + L) — 2x,L,] (12)

Denklemler (3) and (4)’i birlestirip terimleri diizenleyince,

m (h m _ m w2 (h h . _ .
_4pb2 E + 4-pb2 Xq + W(W) E = — E (L1 + le) + a(L3 + lL4_)
m I, _ m h I, m w2 _ (13)
- a— Xe|l 7|+ (—) a
4pb% mb? 4pb? mb?2 4pb2 \w

b
= [(g) (M, +iM,) + a(M; + iM4)]

Katsayilar1 sadelestirmek adina, Denklem (14)'daki boyutsuz terimler kullaniimistir.

m
U= 4pb? (kanat yogunluk parametresi)
r? = I_a (atalet yarigap1 parametresi) (14)
mb?
K,
W, = I—“ (burulma dogal frekans1)
a
wy, = % (biikiilme dogal frekanst)

Parameterlerin eklenmesiyle, esitlikler Denklem (15)’deki hali almaktadir.

h 2(h h
—u <E> + uxqd +p (%) (E) == [(5) (Ly +iLy) +a(ls + iL4)]

—urgd — E+ z (&) a=— E(M +iM,) + a(Ms +iM,)
Iﬂ"aallxab rallwa’— b 1 T WMp) T alMz T LMy

(15)

Cirpinma analizi igin, bu esitlikler ugus kosullari igin ¢ézilmektedir. Denklemler (%) ve a icin linear

ve homojenik olduklari i¢in, Denklem (15)’nin nontrivial ¢6zUmu olmahdir. Dolayisiyla Denklem (16)
saglanmalidir.
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2

w
u(—h) — 4Ly +il, —uxg + Ly +iL,
Wor 2
—uxg + My +iM, ur? (Wa) — ur? + M3 + iM, (16)

Denklem (16)’a ¢irpinma determinanti denmektedir. Yeni bir parametre o = (w;, /w,) tanimlanarak,
determinantin agilhimi bilinmeyeni (w, /w)? olan ikinci dereceden polinom olmasi saglanacaktir.

W, 2
uo? (Wa) — 4Ly +il, —pixg + Ly +iLy
=0
2

W,
—uxq + My +iM, ur2 (W“) —ur? + Ms +iM, (17)

Ucus kosullari ve kanat bilgileri tanimlanarak Denklem (17)’'daki ¢irpinma determinanti ¢ézilebilir.
Klasik ¢irpinma ¢6zumune gore c¢irpinma determinantinin koklerinin sanal kisminin sifira gittigi
yerdeki indirgenmis frekans k = wb/U; bulunarak, ¢irpinma hizi elde edilebilir.

Anlatilan denklemler ile klasik ¢irpinma ¢ézimu kullanilarak [Hodges ve Alvin Pierce, 2011], burulma
ve bukllme serbestlik dereceleri olan geleneksel kanat kesiti i¢in sUpersonik c¢irpinma hizi
hesaplayan bir kod gelistiriimistir [MATLAB, 2016]. Kodun calismasi icin gerekli olan input
parametleri Tablo 1°de tanimlanmistir.

Tablo 1 Tipik Kanat Kesit Kodunun input Parametreleri

Parametre Tanim
b Yar1 veter
Elastik eksenin firar kenarina uzakligi (2b veter uzunluguna gore
Yo boyutsuzlastirilmistir)
Agirlik merkezinin elastik eksene uzakligi (2b veter uzunluguna gore
Ya boyutsuzlagtirilmisgtir)
U Kanat yogunluk parametresi
Mach sayist
2 Atalet yaricapi parametresi
o Kanat biikiilme frekansinin kanat burulma frekansina orani

Kodun dogrulanmasi igin [Ashley, 1956]'de verilen Piston teorisi sonuglari ile karsilastirma
yapilmistir. Analiz edilen kanat diglk dogal frekans oranina (o = 0) ve 72 = 0.25 atalet yarigapina
sahip olup, elastik ekseni yari veterden gegcmekte ve agirlik merkezi veterin %60’inda bulunmaktadir.
Sonuglar tg¢ farkh kanat yogunluk parametresi icin gerceklestiriimistir. Sekil 3 bu karsilastirmayi
gOstermektedir. Sonuglar, slpersonik piston teorisini temel alan iki boyutlu kanat slpersonik
cirpinma hizi ¢gézimleyen kodun gergekgi sonuglar verdigini gostermektedir.
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Supersonik Cirpinma Hizi Karsilastirmasi

9.00
8.00 p=15.708
7.00
6.00 u=7.854
_gm >.00 === Piston Teorisi, Kod
5

4.00 p=3.927 Sonuglari
3.00 = Pjston Teorisi, Makale

Sonuglari [Ashley, 1956]

2.00
1.00
0.00
1 2 3 4 5 6
Mach Sayisi

Sekil 3 Gelistirilen Kodun Dogrulanmasi

KENAR KIiRISLERI ILE GUCLENDIRILMiS PLAKA KANAT MODELI

Teorinin dogrulanmasi amaciyla, Sekil 4'de goéruldigu gibi, plaka hiicum ve firar kenarlarinda |
kesitinde kiris olan plaka sonlu elemanlar modeli olugturulmustur [MSC. Nastran, 2012]. MSC.
Nastran’da plaka CQUAD4 elemanlar ile modellenirken kenar kirigleri icin CBEAM eleman tipi
kullaniimistir. Kanat govde baglantisi, ilgili tim gridlerin tim serbestlik derecelerinde tutulmasiyla
modellenmistir. Model yari modeldir ve ¢alisma boyunca simetrik olarak varsayilmistir.

¢

Sekil 4 Kanat Sonlu Elemanlar Modeli

Kanat modelinin kesiti Sekil 5’'te gértlmektedir.
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10x 35 mm
5 mm
L
‘T\
~
% =
c=15mm

Sekil 5 Kanat Kesit Modeli

Modelin genel dzellikleri Tablo 2’de verilmektedir.
Tablo 2 Kanat Genel Ozellikleri

Deger Birim
Et Kalinlig1 5 mm
Yar1 Kanat Aciklig 1125 mm
Kiris Kesit Bilgisi 10 x 35 mm
Veter 15 mm
Yogunluk 2700 kg/m?®
Elastic ekseni ve agirlik merkezi arasindaki mesafe 0 mm
Elastik ekseninin hiicum kenarma uzakliginin vetere orant 0.5 -

Sekil 6 modelin burulma ve bukilme mod sekillerini ve dogal frekanslarini géstermektedir.

Bikulme Modu [15.9 Hz] Burulma Modu [57.5 HZ]

Sekil 6 Kanat Mod Sekilleri

ESLESTIRILMIS GIRPINMA HESAPLAMALARIN SONUGLARI

Olusturulan kanat modelinin stpersonik ¢irpinma hizinin iki boyutlu kanat aerodinamigi ile tahmini
icin olusturulan kod ile ¢irpinma analiz yapilmistir. Kodun input degerlerinden bikilme ve burulma
dogal frekans oranin bulunabilmesi icin 6ncelikle modal analiz gergeklestiriimistir [MSC. Nastran,
2012]. Bu galisma kapsaminda iki farkh parametre etkisi incelenmigtir. Bunlardan ilki kanat agikligi
digeri ise kenar guclendiricilerin yuksekligidir.
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Kanat Yari-Aciklig Etkisi

Kenar kirigleri ile gulclendiriimis plaka modeli dort farkli kanat acgikligini yansitacak sekilde
modellenmistir. iki boyutlu siipersonik aerodinamik kodun ¢alismasi icin gereken inputlardan biri olan
dogal frekans orani igin ilk olarak modal analiz kosturulmustur [MSC. Nastran, 2012]. incelenen
kanat acikliklari ve ilgili dogal frekans karsilastiriimasi Tablo 3'de verilmektedir.

Tablo 3 Farkh Kanat Acikliklar: icin Dogal Frekans Karsilastirmasi

Yari-Kanat Acikhg [m] Biikiilme [Hz] Burulma [Hz]
0.900 24.9 75.1
0.975 21.2 68.2
1.050 18.3 62.4
1.125 15.9 57.5

Olusturulan kod ile 3 boyutlu kanat modelinin stipersonik ¢irpinma analizleri gergeklestirilmistir. Sekil
7 farkli kanat acikliklari ile kod ¢iktisi olan ¢irpinma hizlarinin karsilastirmasini vermektedir.

Ciprinma Hizi ve Yari Kanat Acikhigl

3.50
3.00
2.50

2.00

Cirpinma Hizi [M]

1.50

1.00
0.850 0.900 0.950 1.000 1.050 1.100 1.150

Yari Kanat Agikligi [m]

Sekil 7 Cirpinma Hizi ve Yar: Kanat Agikhgi

Burulma ve bukulme frekanslarinin kanat a¢ikligi ile ters orantil iliskisi bulunmaktadir ve Tablo 3’teki
dogal frekans degisimlerinde bu etki gbzlenmektedir. Kanat agikliginin artmasiyla dogal frekanslar
azalmaktadir. Bu sonug burulma ve bukulme direngenliklerinin kanat agikligi ile ters orantili olduguna
isaret etmektedir. Nitekim ¢irpinma hizi sonuglarina da bu etki yansimistir. Kanat agikhdi arttikga
direngenligin azalmasiyla ¢irpinma hizinda da disus gézlenmektedir.

Kenar Kiris Yuksekligi Etkisi

Etkisi incelenen diger parametre kenar kirig yukseklikleri olmustur. Dort farkli yikseklik ile modelleme
yapilip dncelikli olarak modal analizler gergeklestiriimistir. [MSC. Nastran, 2012]. Incelenen kirig
yukseklikleri ve ilgili dogal frekans karsilastiriimasi Tablo 4’de verilmektedir.
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Tablo 4 Farkh Kiris Yiikseklikleri icin Dogal Frekans Karsilagtirmasi

Kiris Yiiksekligi [m] Biikiilme [Hz] Burulma [Hz]
0.025 106 52.4
0.030 132 55.1
0.035 15.9 575
0.040 18.8 59.7

Olusturulan kod ile 3 boyutlu kanat modelinin stipersonik ¢irpinma analizleri gergeklestirilmistir. Sekil
8 farkli kenar kirig yUkseklikleri ile kod ¢iktisi olan ¢irpinma hizlarinin karsilastirmasini vermektedir.

Cirpinma Hizi ve Kiris Yuksekligi

3.00
2.80
2.60

2.40

Cirpinma Hizi [M]

2.20

2.00
0.020 0.025 0.030 0.035 0.040 0.045

Kenar Kiris Yiiksekligi [m]

Sekil 8 Cirpinma Hizi ve Kenar Kiris Yiiksekligi

MSC. Nastran’da CBEAM eleman ile modellenen kenar kirigleri plaka yapisinin bukuilme ve burulma
yonlerindeki ylklerini tagsiyabilmektedir. Bu 6zellik yapinin elastik sapmalarina kargi koyabilmesini
saglamaktadir. Dolayisiyla, kiris yuksekliginin artisi ile kanat direngenliginde artis gézlenmektedir.
Tablo 4 bu sonuglari yansitmaktadir. Kanat kiris yuksekliginin artisi dogal frekanslari arttirarak yapi
direngenligine olumlu katkida bulunmustur. Sekil 8'de gézlemlenen kirig ylkseklidi ile artan ¢irpinma
hizi, kanat direngenligindeki ylkseligin ¢cirpinma hizini erteledigini sonucunu vurgulamaktadir.

Kod Ciktilarinin Paket Aeroelastik Coziiciiler ile Karsilastiriimasi

Cirpinma hizi sonuglarinin dogrulanmasi amaciyla sipersonik aeroelastik paket ¢éztcu kullaniimig
ve analizler gerceklestiriimistir [ZAERO, 2016]. ZAERO ile gercgeklestirilen tim ¢oézimler deniz
seviyesinde ve 0 sénimleme degeri icin yapilmistir. Cirpinma hizlari arasinda sayisal fark olmasi
sebebiyle karsilastirma yapabilmek adina kod ¢iktisi ve ZAERO c¢iktisi ¢irpinma hizlari en digik
cirpinma hizina gore boyutsuzlastiriimigtir. Sonuglar Sekil 8 ve 9'da gézlenmektedir.
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Yari Kanat Acgikhgi icin ZAERO ve Kod
Sonuglarinin Karsilastiriimasi

1.40
1.20 M\'
1.00

0.80
0.60 —@— ZAERO
0.40

0.20

0.00
0.850 0.900 0.950 1.000 1.050 1.100 1.150

—e—KOD

Cirpinma Hizi Parametresi

Yari Kanat Agikligi [m]

Sekil 9 Farkh Kanat Aciklilari icin ZAERO ve Kod Siipersonik Cirpinma Hizlarinin Karsilastirilmasi

Kenar Kiris Yuksekligi icin ZAERO ve Kod
Sonuclarinin Karsilastiriimasi

1.40
1.20 .%j:
1.00

0.80

0.60 —@— ZAERO

0.40 —8— KOD
0.20

0.00
0.020 0.025 0.030 0.035 0.040 0.045

Kenar Kiris Yiiksekligi [m]

Cirpinma Hizi Parametresi

Sekil 10 Farkh Kiris Yiikseklikleri icin ZAERO ve Kod Siipersonik Cirpinma Hizlarinin Karsilastirilmasi

Sekil 8'deki sonuglara goére, artan kanat agikligiyla azalan ¢irpinma hizi ediliminin iki ¢ézicu ile de
g6zlenmektedir. iki farkli kanat agikligi arasindaki egimin iki ydntemle gok yakin ¢ikti§i sonucuna
variimaktadir. Bu da kodun sayisal olarak es sonu¢ vermese de trend olarak basarili oldugu
sonucunu yansitmaktadir. Sekil 9'daki sonuglarda ise artan kiris uzunlugu ile artan ¢irpinma hizi
etkisi iki ¢ozlcl ile de gézlenmektedir. Ancak, kiris uzunlugunun 0.025 mm’den 0.030 mm’a ¢ikarken
ZAERO ciktisi ¢irpinma hizi artiginda daha yuksek egim gdzlemlenirken, kod ¢iktisi ¢irpinma
hizlarina bu artis yansimamistir. Daha ylksek kiris uzunluklarinda ise c¢irpinma hizlarindaki
degisimin nerdeyse es oldugu sonucuna varilmaktadir. Sonug¢ olarak, iki boyutlu sipersonik
aerodinamigi kullanilarak olusturulan kodun sayisal olarak dogru sonu¢ vermese de egilim olarak
basarili oldugu gézlenmektedir.

SONUG

Bu ¢alismada gercek kanat modelinin, iki boyutlu geleneksel kanat kesitine indirgenerek sipersonik
¢irpinma hizinin tahmin edilmesi amaglanmigtir. Sadelestirme, iki boyutlu modele burulma ve
bikulme serbestlik derecelerinin tanimlanmasi ve supersonik piston teorisinin aerodinamiginin
kullanimiyla saglanmistir [Ashley, 1956]. Kullanilan teorinin U¢ boyutlu kanat modeli ile
karsilastiriimasi igin sonlu eleman kanat modeli kullanilmigtir. iki yéntemle bulunan ¢irpinma hizlari
karsilastiriimistir. iki boyutlu kanat teorisi ile bulunan sonuglarin sonlu elemanlar modeli sonuglariyla
ayni sayisal degeri bulamasa da dogru egilimi yakaladigi gézlemlenmistir. Olusturulan kodun,
herhangi bir tasarim parametresinin bir degeri icin glvenilir ¢irpinma hizinin bulunmasi durumunda
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o parametrenin varyasyonlarinin hizli bir sekilde ve aeroelastik ¢dzlict ihtiyaci olmadan ¢irpinma
hizina etkisinin arastiriimasi icin kullanilabilecedi sonucuna variimaktadir. Sonu¢ olarak, kodun
temel kullanim alaninin, sireci hizlandiracagindan, ¢ok sayida konfigirasyonun kisa surede
degerlendiriimesi ihtiyacinin oldugu tasarim fazlari oldugu degerlendiriimektedir.
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