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KOMPOZIT UCAK KANATLARININ SAGANAK YUKU ALTINDA DINAMIK
AEROELASTIK CEVAPLARI

Seher Eken*

OZET

Bu calismada sikistirilamaz akis icinde bir ucak kanadmin dinamik aeroelastik analizler yapilmistir.
Yapisal model olarak malzeme anizotropisi, enine kesme gibi bir dizi klasik olmayan etkiyi iceren ince
cidarli kompozit kiris kullanilnmustir. Simetrik kompozit konfigiirasyonu kullanilarak egilme-burulma
bagli hareketini uyarlanmustir. Aerodinamik model ise daimi olmayan aerodinamik yiiklerin Wagner
fonksiyonu yardimiyla zamana bagl olarak ifade edilmesi ile kurulmustur. Aeroelastik denklemlerin
coziilmesi ile kritik cirpinma hizlart elde edilmistir. Kanat yer degistirmesinin zamana bagl degisimi
elde edilerek, keskin saganaga ve siniizoidal saganaga cevabi bulunmustur. Elyaf acisi ve ok agisi
parametrelerin degisimine gore saganak cevabt incelenmistir.

GIRIS
Gelismis miihendislik yapilarinda yaygin olarak kullanilan ince cidarli yapilar sayesinde, bu konu
ustline gintimuze gelininceye kadar bircok calisma yapilmistir. Ince cidarli kiris teorisi tarihi bir
bakis acisindan, 1930'larin sonlarina kadar uzanmakla birlikte Ikinci Diinya Savasi'ndan sonra
konuya olan ilgi giderek artmistir. Yiiksek yapisal verimlilige sahip ince cidarli kompozit kirislerin
ozellikle havacilik ve uzay muhendisliginde fazlaca tercih edilen uygulamalari mevcuttur. Bu
yapilarin mekanik davranislarinin incelendigi cesitli calismalar ilgili referanslardan incelenebilir
(Librescu [2006]; Zhang [2014]; Eken [2015]). Bu ¢alismalar ugak kanatlarinin veya helikopter
palalarinin statik ve dinamik davranisini bulmak icin etkili sekilde kullanilmaktadir. Ek olarak, ucak
kanatlarinin kritik cirpinma hizlarini ve dis yiik etkisi altindayken dinamik cevabini dogru tahmin
etmek de son derece onemlidir. Bu konuyu Euler-Bernoulli kiris teorisi kullanarak ele alinan
¢alismalar olmakla birlikte (Fazelzadeh [2009]), ince cidarl kiris teorisi ugak kanadinin daha
gercekei bir benzetimi sunmaktadir (Qin [2003]).

Bunlara paralel olarak bu ¢alismada, sikistirilamaz akista ok ac¢ili bir kanadin dinamik aeroelastik
analizlerini gerceklestirilmis ve zamana bagh dis yuk etkisi altinda dinamik cevabi hesaplanmistir.
Ucak kanadi, geriye-dogru ok acili, cift disbiikey (biconvex) kesite sahip ince cidarli kompozit bir
kiris olarak modellenmistir. Kiris modeli, cok cesitli elastik baglasimlar tireten bir model olup
malzeme anizotropisi, enine-kesme etkileri ve ¢arpilma kisitlamasi gibi bircok klasik olmayan etkiyi
de icermektedir. Simetrik kompozit konfigiirasyon diger bir adi Cevresel Asimetrik Katilik (CAK)
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konfiglirasyonu kiris modeline adapte edilerek dikey egilme-burulma-kesme baglasim hareketi elde

edilmistir. Aerodinamik model, daimi olmayan aerodinamik yiiklerin zaman-uzayinda Wagner

fonksiyonu kullanilarak ifade edilmesi ile kurulmustur. Baslangic olarak, ince cidarli kompozit kiris

icin dinamik aeroelastik analizler yapilarak ¢irpinma kararsizliklari tespit edilmistir. Elde edilen
sonuglar, literatiirde yer alan diger calismalar ile kiyaslanarak tutarli oldugu gorilmistiir. Son

olarak, ugak kanadinin keskin saganaga ve sinlizoidal saganaga cevabi bulunmustur. Elyaf acilar ve
ok acisi gibi parametrelerin degisimine gore ucak kanadinin saganak yukiine verdigi dinamik cevap

detayl olarak incelenmistir.

YAPISAL MODEL

Ele alinan ince cidarl kiris modeli Sekil 1(a)'da verilmistir. Burada goriildiigi gibi, L boyuna sahip

kiris, z =0 'da sabit ve z = L 'de serbest uca sahip ankastre bir kiristir. Kesitin karakteristik

boyutlari ve maksimum duvar kalinhgi sirasiyla b, d ve h ile temsil edilir. Serbest akim hizi U.'dur.

Kesit geometrisi ise Sekil 1(b)'de verilmistir. Elastik eksen ile aerodinamik merkez arasindaki
mesafe e ile gosterilmistir, dorttedir vetere esittir.

Kartezyen koordinat sistemi ile iliskili kinematik degiskenler, x—, y—, z—eksenlerindeki yer

degistirmeler ve kesit donmesi, sirasiyla, u, v, w ve ¢ ile gosterilir ve asagidaki sekilde ifade edilir.

u(xyzt) =uo(z,t) —yo(z,t)

v(xyzt)=vo(z,t) +x¢(z,1)

dx
w(s,z,t) = wo(z,t) + [y(s) —ns} Ox(z,1) + {x(s) —|—ns] 0y(z,1) — [Fy(s) — nre(s)] 9’ (z,1)
Burada F,, birincil ¢carpilma fonksiyonudur.

Fo= [ Ins) = w(s)ds
C
Hamilton ilkesi kullanilarak aeroelastik denklemler cikarilacaktir.

tl.
5]:/5(U—K—We>dt:o
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Bu denklemde verilen birim uzama ve kinetik enerji ifadeleri asagida verilmistir.
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(b) "

A
vo(z,t)

Sekil 1: (a) Ince cidarli kompozit kirig geometrisi, (b) ¢ift digbiikey (biconvex) kesit

Birim uzama enerjisi ile kinetik enerji ifadelerinin detayl ¢ikarimlari icin (Eken [2015]) ¢alismasina
bakilabilir. Son olarak dis yiikiin etkisi icin asagida verilen aerodinamik yiiklerin yaptigi is ifade
edilmelidir.

L
SW, = / IL(z,)8v0(z,1) + M(2,1)8/(2,1)] dz
0

Burada L = L, (z,1) + Ly(z,t) and M = M,,(z,t) + My(z,t)'dir. Daimi olmayan aerodinamik tasima
kuvveti ve yunuslama momenti L, and M,, ile gosterilirken, saganak yiikinden kaynakh
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aerodinamik yiikler ise Ly and M, ile gosterilmistir. Tasima yukari yonde pozitif alinirken, moment
de burun yukarn pozitif olarak secilmistir.

AERODINAMIK MODEL

Theodorsen yaklasimi klasik ¢irpinma analizi icin uygun ve ¢ok tercih edilen bir yontem olmasina
ragmen, aktif ¢irpinma kontroli, saganak yiikleri ve limit dongu salinimlari gibi durumlarin
incelenmesi gerektiginde alternatif bir yaklasim gerekli olmaktadir. Bahsedilen alternatif yol,
aerodinamik yukleri; Theodorsen yaklasimindaki oldugu gibi frekans-uzayinda degil, zaman uzayinda
ifade edebilmelidir. Bu amagla, Aerodinamik yiiklerin zaman-uzayinda ifadesini iceren Wagner
fonksiyonu kullanilarak, 2 — B sikistirllamaz akis i¢in daimi olmayan tasima ve yunuslama momenti
asagidaki gibi ifade edilir (profil iizerinde aerodinamik yiiklerin gosterimi Sekil 1(b)'de verilmistir):

' (8)
+ fwac/4 (z,10) $w [ (1 —10)] dfo]
0
M, (Z7t) = _ﬂpoob3 (%Unﬁb + %b(b) - CLTapwUnbz |:W3c/4 (Z,O) ¢w (U[;'t)
)

+fW3C/4 (Z,t()) O [%(I —t())] dl‘o:|
0

Burada, o(z,1) = a—"z(’ ve x(z,t) = %—? egilme ve burulmanin uzunlamasina koordinata gore

degisimleri ifade etmektedir. Ayrica 3 — B etkileri de dahil ederek Cy, asagidaki sekilde ifade edilir
(Bisplinghoff [1996]).

2wAR
- ot 1
CLa AR+2cosA (10)
Denklem (8) ve (9)'da yer alan ¢,, Wagner fonksiyonudur (Gulcat [2010]) ve ifadesi asagidaki
verilmistir.
do,(t _
¢d( ) (11)
T
Burada, C(p) = % Theodorsen fonksiyonudur (Gulcat [2010]). Son olarak w,/, ve w3./4
asagl sapma hizinin yari ve dorttebir veterdeki degeridir.
AEROELASTIK DENKLEMLER
Onceki boliimlerde anlatilan yapisal ve aerodinamik modeller birlestirilerek asagida verilen
aeroelastik denklemlere ulasilir.
ass (vo + 6;) — ase®”" + Lae + Ly = b1y (12)

ase (vo +6)) —ae69”" +az10) +a719" + My + My = (bs+bs) — (bio+b13) 9" (13)
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az30y +ax¢” — ass (vo+ 60;) +ased” = (bs + bi14)6; (14)

Sinir kosullari: Kanat koki z =0'da:

Kanat ucu z=L'de
ass (V6 + Gx) — a56¢” =0 (16)
ase (Vg + 9;) — a66¢/// +a376; +a77¢’ = —<b1() +b18)(i)-/ 17)
a0, +az ¢’ =0 (18)
ase (vo+ 6x) —aec9” =0 (19)

Burada, a;;'ler katilik katsayilaridir, formulasyonlari Eken [2015]'da verilmistir.

YONTEM

Onceki kisimda verilen aeroelastik denklemleri cozmek icin, Galerkin yontemi kullanilarak hareket
denklemlerine asagida verilen ayriklastirilma yapilmistir.

vo(z,1) = Ny (2) qu(1) (20)
¢(z.1) = Ny (2) g (1) @1
6x(z,1) = N] (2) qx(t) (22)

Kritik cirpinma hizlarinin hesaplanabilmesi icin Denklem (12-14) ilk olarak boyutsuzlastiriimis, daha
sonra Denklem (20-22)'de verilen uzay ayriklastiriimasi yapilmis, sonra da durum uzay: formunda
ifade edilmistir. Bu asamalar oldukg¢a detayli olup (Durmaz [2013])'da verilmistir. Son olarak elde
edilen basit harmonik hareket kabulii yapilarak uzay formundaki denklemlere X = X¢** "dun
uygulanir ve asagida verilen 6zdeger problemi elde edilir.

(A[—A)X =0 (23)

Burada A'lar Denklem (23) ¢oziildiikten sonra elde edilen karmasik 6zdegerlerdir. A'nin reel kismi
sifir oldugu zaman, ¢irpinma durumu olusur ve A dzdegerinin karmasik kismi ¢irpinma frekansi olur.

SONUCLAR

Bu bolim boyunca, sayisal bir ornek segilerek ¢cirpinma analizleri yapilmis ve saganak yuku altinda
ucak kanadinin dinamik cevabi bulunmustur. Kiris modeli icin segilen geometrik ve malzeme

5

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



EKEN UHUK-2018-054

ozellikleri ()'dan bulunabilir. IIk olarak Tablo 1'de kritik cirpinma hizlarinin literatiir ile kiyaslanmasi
verilmistir ve elde edilen sonuglarin Qin [2003]'in galismasi ile uyumlu oldugu goriilmiistiir.

Tablo 1: Cirpinma hizlarinin kiyaslanmasi
Ur (m/s) wF(rad/s) Us/(b®yer)
Caligsma 234.57 89.30 53.52
Qin [2003] 235.05 87.12 53.75

Kritik cirpinma hizina yakin hizlarda, Wagner fonksiyonu yardimi ifade edilmis aerodinamik yiklerin
etkisi altinda ugak kanat ucunun burulma agisinin zamanla degisimi Sekil 2'de gosterilmistir.
Benzer grafik gosterimi kanat ucu egilme deplasmani icin de elde edilebilir. Burada goriilen,
¢irpinma civarinda, Ur = 235 m/s'de, kanadin dinamik cevabi basit harmonik olarak elde edilirken
(¢irpinma durumu), bu hizdan daha yiiksek hizlarda dinamik cevabin iraksadigi, diisiik hizlarda ise
soniimlendigi goriilmektedir.

4
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Sekil 2: Cirpinma civarinda ucak kanadinin dinamik cevabi

Denklem (23)'de verilen sistem matrisinin 6zdegerleri hesaplanarak ¢irpinma baslangicina yakin
degerleri Tablo 2'de listelenmistir. Bu tabloda, liglincii satirda yer alan kokin reel kisminin

U, =234 m/s'den U, = 234.6 m/s'ye gecerken arada sifir oldugu goriilmektedir. Bu, ¢irpinma
hizina karsilik gelir.

Saganak cevabi

Bu bolimde, saganak yiiki etkisi altindaki ugak kanadinin dinamik aeroelastik cevabi hesaplanarak
grafiksel olarak gosterilmistir. i) keskin kenarli saganak, ii) kosinis tipi saganak olmak tizere iki
farkli saganak incelemesi yapilmistir.

Ik olarak keskin kenarli saganak yiiki altinda ucak kanadinin ug noktasinin dinamik cevabi Sekil
3'de verilmistir. Burada farkl elyaf agilarina gore cevabin nasil degistigi de goriilmektedir. Elyaf
acist 8 = 105 icin dinamik cevabin genliginin 8 = 75°"e gore daha dusuk oldugu gozlenmistir.
Ayrica egilme deplasmaninin cevabi, burulma acisina gore daha yiiksek bulunmustur.

Ikinci olarak, kosiniis tipi saganak etkisi altinda kanadin egilme deplasmani ile burulma agisinin
zamanla degisimi Sekil 4'te verilmistir. Burada da farkli elyaf agilari icin hesaplamalar yapilmis ve
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Tablo 2: Cirpinma baglangicinda 6zdegerler

U, =234 m/s U, =234.6 m/s
-0.0455 -0.0455
-0.2527 -0.2525

-0.00124+ 0.14391
-0.0352 £ 0.1591i1
-0.0478 £ 0.0012i
-0.0456 + 0.0003i
-0.2999 £ 0.00031
-0.0171 £ 0.3352i
-0.0122 £ 0.5541i1
-0.0107 £ 1.00861
-0.2953 £ 0.00461

0.00000297 £ 0.1441i
-0.0366 £ 0.1583i1
-0.0478 £ 0.0012i
-0.0456 + 0.0003i1
-0.2999+ 0.00031
-0.0171 +£ 0.3342i
-0.0122 £ 0.55271
-0.0107 £ 1.00611
-0.2952 +£ 0.00461
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Sekil 3: Kanat ucunun keskin kenarli saganaga dinamik cevabi, AR = 16, M = 0.5, Ug = 10m/s,

Ts = 20.

benzer sonuclar elde edilmistir. Ik saganak tipinde elde edilen sonuca benzer olarak egilme
deplasmanin genligi burulma agisina gore yiiksek olarak elde edilmistir.

Bunlardan baska, saganak yiiklerinin farkli parametreleri ve ok acisi etkileri de incelenerek kanadin
dinamik cevabini nasil degistigi gozlemlenmelidir. Saganak yiikii incelemesi bu anlamda
genisletilecek ve ilgili sonuclar final bildirisine eklenecektir.
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Sekil 4: Kanat ucunun kosiniis tipi saganaga dinamik cevabi, AR = 16, Mp = 0.5, Us = 10m/s, 15 = 20
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