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OZET

Bu ¢alismada Prandtl’in tasiyici ¢izgi teorisinden faydalanilarak kanat ve benzeri tasiyict yiizeyler icin yeni
bir non-lineer tasyici ¢izgi yontemi gelistirilmistir. Gelistirilen yontem ozellikle ii¢-boyutlu kanadin
maksimum tasima noktasini, tutunma kaybi oncesi ve sonrast aerodinamik performansui deneysel veya
niimerik olarak elde edilmis iki boyutlu kesit profil verisi kullanarak hesaplayabilmesi ile on plana
ctkmaktadwr. Yontem tasima ve indiiklenmis siiriikleme katsayilarimi divekt olarak vermekte olup, viskoz
stirtikleme ve yunuslama momenti katsayilari gelistirilen bir yaklagimla iki-boyutlu profil verisinden
hesaplanmaktadir. Gelistirilen matematiksel model Visual Basic programlama dili kullamilarak bir bilgisayar
programi haline getirilmistir. Uc-boyutlu kanat iizerinden yapilan dogrulama calismalarinda yontem deneysel
sonuglarla neredeyse cakisitk sonug vermistirv. Cesitli analiz araglaryla yapilan karsilastirmada yontemin
NASA TetrUSS gibi yiiksek mertebeden hesaplamali akiskanlar dinamigi programlaryla uyumlu bir sonug
verdigi gozlemlenmistir. Gelistirilen yontem basit kigisel bir bilgisayarda salise mertebesindeki hesaplama
siiresi ile 6n plana cikmaktadr. Yontem genel olarak sikistirilamaz rejimdeki tiim ¢oziimlemelerde
kullanilabilmektedir. Ozellikle Insansiz Hava Araci (IHA) uygulamalarinda karsilasilan diisiik Reynolds
sayisimin aerodinamik performansa etkisi gelistirilen yontem ile analiz edilebilmektedir. Matematiksel model
viskoz etkileri ddahil ettiginden dolayr kanat tasarimi ve boyutlandirmasinda dnemli parametreler olan seyir
esnasinda diigiik hiicum agisinda tagima, maksimum tasima noktasi, toplam siiriikleme ve tutunma kaybi
sonrast kanadin davranisi analiz sonucunda elde edilmektedir. Yontemin hesaplama basarist ve siiresi dikkate
alindiginda kanat geometrileri igin iyi bir tasarim ve optimizasyon araci olarak kullanima uygun oldugu
goziikmektedir.

GIRIS
Kanatlar, tasiyici ylzey olarak ugagin en énemili bilesenidir. Ugagin 6n tasarimi asamasinda birgok
kanat geometrisi olusturulup, farkh kosullarda aerodinamik analize tabi tutularak bunlardan
performans gereksinimlerini karsilayacak en iyisinin belirlenmesi hedeflenir. Aerodinamik analizler
icin, havacihgin ve teknolojinin gelisimine paralel olarak, potansiyel akim yaklagimlarindan Navier-
Stokes denklemlerinin ¢ézimune kadar genis bir yelpazede ¢esitli hesaplamali aerodinamik
yontemleri kullanila gelmigtir. Ancak en-iyileme asamasinda analiz aracindan beklenen mumkunse
hizli ve olabildigince dogru bir sonug vermesidir [Sadraey, 2012].

Hesaplamali aerodinamik yontemlerinde mertebe yukseldik¢e elde edilen ¢ozumler akimin gercek
fiziksel kosullarina daha fazla yaklasmaktadir [Cummings, Mason, Morton ve McDaniel, 2015].
Ancak bu tercih daha karmasik ¢é6zimleme tekniklerine ve daha buyuk hesaplama yikune yol
acmakta, gerekli bilgisayar islem gucu ve suresi artarak ¢6zim maliyetini yukselmektedir. Oysa
dusik mertebeden yontemler Navier-Stokes denklemlerinin ¢6zimunu esas alan HAD
(Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi) yontemlerine kiyasla dnemli él¢cide dusuk iglem gucu
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gereksinimi ve kisa sureli hesap 6zelligine sahiptirler. Bu husus ugak tasariminin 6n asamalarinda
daha distk mertebeden yéntemler kullaniimasinin bir tercih nedenidir.

Kanatlarin aerodinamik analizinde kullanilan diisiik mertebeden yéntemler arasinda Prandtl
taslyici gizgi teorisine dayanan yontemleri, bunun ayriklastirilmis bir ¢cesitlemesi olan nimerik
tasiyici ¢cizgi yontemlerini, tasiyici yuzey esasli girdap kafes yontemlerini ve panel yontemlerini
saymak mumkindur [Katz ve Plotkin, 2001]. Esasen potansiyel akim yaklasimina dayanan bu
yontemlerle bir kanadin dusuk ve orta hiicum agilarindaki tasima egrisinin ve indiklenmis
suriklemenin gercege yakin derecede elde edilmesi mumkuin olabilmektedir. Ancak viskozite
etkileri dikkate alinmadigi igin tagima egrisi egiminde yuksek hucum agilarinda gérulen non-lineer
gelisme ve tutunma kaybi bélgesindeki karakteristik belirlenemedigdi gibi, kanat tasarimi ve
boyutlandirmasinda énemli bir husus olan maksimum tasima katsayisi ve viskoz surikleme elde
edilememektedir. Bununla birlikte, s6z konusu bu yontemlerin birgok uygulamalarinda potansiyel
akim esasli modele viskozite etkilerinin bir sekilde sokuldugu gérilmektedir [de Vargas ve de
Oliveira, 2006].

Calismanin Amaci

Bu calismanin amaci kanat ve benzeri tasiyici yizeylerin aerodinamik analizinde disuk
mertebeden yontemleri kullanarak, viskozite etkilerini dikkate alabilen, hata seviyesi olabildigince
dusik ve hizli bir analiz araci olusturmaktir. Bu amacla yapilan bir literatlr incelemesi sonucunda
Prandtl tagiyici gizgi modeline dayanan, iki-boyutlu profil verilerini kullanan yeni bir ydntem ve
bunun uygulamasi igin bir bilgisayar programi gelistirilmistir. Visual Basic dilinde gelistirilen bu
programla bir kanadin gesitli hicum agilarindaki aerodinamik karakteristiklerini salise mertebesinde
hesaplamak mumkin olmaktadir.

Literatiir Ozeti

Gegtigimiz yuzyilin ilk yarisinda -havaciligin ilk gelisim yillarinda- kanatlarin aerodinamik
analizinde kullanilan yéntemler ¢cogunlukla Prandtl'in tasiyici ¢izgi modeline dayanmaktadir
[Prandtl, 1918]. Baslangicta orta ve yiksek aciklik oranina sahip ok agisiz kanatlarin tasima
egrilerinin lineer bolgesini hesaplamada basariyla kullanilan bu yontemler ilerleyen zaman
icerisinde gelistirerek, tasima egrisinin non-lineer bdlgesini hesaplama amaciyla ¢esitli calismalar
yapiimistir [Tani, 1934, Sivells ve Neely, 1947]. Bu ydontemler daha ziyade kanat agikligi boyunca
herhangi bir kesitte iki-boyutlu tasima maksimum degerine erisinceye kadar islemekte, tagima
egrisi egimin negatif oldugu hticum acilarinda sonu¢ vermemektedir. Prandtl modelinin
ayriklastirilmis cesitlemesi ilk olarak Weissinger tarafindan uygulanmistir [Weissinger, 1942].
Burada kanat aciklidi boyunca i¢ ice sonsuz sayida atnali girdabi yerine yanyana sonlu sayida
atnal girdabi alinmaktadir. Bu yontemin non-lineer bir uygulamasi ilk olarak Piszkin ve Levinsky
tarafindan gercgeklestirilmistir [Piszkin ve Levinsky, 1976]. Girdap kafes yontemlerinin ilk érnegi
Faulkner tarafindan ortaya konulmus olup guinimuzde en ¢ok kullanilan yéntemlerden biridir
[Faulkner, 1943]. Bu yontemin iki-boyutlu kanat profil verilerini kullanarak viskoz etkileri de hesaba
katan bir gok non-lineer uygulamasi yapilmistir [Mukherjee, Gopalarathnam ve Kim, 2013]. Panel
yontemlerinin ilk drneklerinden birisi Hess ve Smith tarafindan gelistirilmistir [Hess ve Smith, 1966].
GunUmuzde komple bir ugagin aerodinamik analizi igin kullanilan birgok ticari yazihm mevcuttur
(PAN AIR, VSAERO, PMARC vb.). Bunlarin bir kismi Ug-boyutlu sinir tabaka hesaplamalari
yoluyla viskoz etkilerin g6z 6nline alinmasini da icermektedir.

Bu ¢alismada esas alinan tasiyici ¢izgi modelinin non-lineer bir uygulamasi da Anderson
tarafindan, hiicum kenari asagi egilmis kanatlar igin gergeklestiriimistir [Anderson ve Corda, 1980].
Bazi baska galismalarda da bahsedildigi gibi bu caligmada da iteratif islemler sirasinda kanat
acikh@r boyunca girdap siddetinde bir ¢alkanti ortaya ¢iktigindan bahsedilmistir. Ayrica ilk defa,
yéntemde girdi olarak kullanilan iki-boyutlu tagima edrilerinin yliksek hiicum agilarinda deneysel
olarak dogru elde edilemedigi ile ilgili bir elestiri yer almistir. Kanat profil verilerinin yiksek hiicum
acilarinda gugclu bir Gg-boyutlu kanat karakteristigi gosterdigi belirtiimistir. Anderson’in uyguladigi
yontem deneysel verilerle karsilastirildiginda ylksek hlicum acilarinda tasima egrisinin genel
davranisi hakkinda bir bilgi veriyorsa da hem lineer hem non-lineer bdlgede %20 civarinda bir
farka sahiptir.
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Gerek Prandtl tasiyici ¢izgi modeline gerekse niimerik taslyici ¢izgi modeline dayanan calismalar
daha ziyade yuksek Reynolds sayilarindaki kanatlarin analizine yénelik uygulamalar icermektedir.
Bu nedenle de kanadin ve kullanilan kesit profilinin kiiglk ve orta hicum agilarindaki tagima
egrisinin lineer oldugu kabul edilmekte, hesaplamalarda kesit profilinin tagima egrisi egiminin sabit
bir degerinden yararlanilarak kanadin yiksek hiicum acilarindaki karakteristikleri non-lineer bir
yaklasimla hesaplanmaya calisiimaktadir. Oysa glinimuzdeki 6zellikle insansiz hava araclariyla
ilgili bircok uygulamada Reynolds sayisi kliguk olup kesit profil karakteristigindeki non-lineerlik
kic¢uk hiicum agilarinda da goértlmektedir. Bu bakimdan kanat analizinde ¢dziim sirecinin kiigtik
hicum agilarindan itibaren lineer olmayacak sekilde baslatilip yliksek hlicum acilarina dogru
devam ettirilmesinde yarar vardir.

KLASIK TASIYICI GiZGi YONTEMI

Aciklik orani yeterince buyik bir sonlu kanat etrafindan gegen akim iki-boyutluya ¢ok yakindir. Bu
nedenle Prandtl béyle bir kanadi birbirine bitisik kanat dilimlerinden olusmus olarak ele almis ve
her bir dilimi sonsuz aciklikl, esdeger iki-boyutlu bir kanat gibi géz énline alarak bir model
gelistirmigtir. Prandtl tasiyici-gizgi yontemi olarak bilinen bu matematiksel modelde sonlu bir kanat,
Uniform-paralel bir akim icerisinde i¢ ice sonsuz sayida atnali girdabi ile modellenmektedir. Atnall
girdaplarinin 6n kollari kanadin etkisini, yan kollari ise kanadin gerisindeki kagma girdaplarinin
etkisini temsil etmektedir (Sekil 1).
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Sekil 1: Prandtl tagiyici gizgi modeli

Kanat agikhigl boyunca herhangi bir kesitin bulundugu konumda bagli girdap siddetlerinin toplami
bu kesit etrafindaki sirkiilasyonu vermekte olup kanat agikhigi boyunca sirkilasyon dagilimi bilindigi
takdirde kanada etkiyen tasima ve induklenmig surikleme katsayilariyla agiklik boyunca asagi
sapma hizlari ve asagi sapma agilari, sirasiyla

N
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bagintilar vasitasiyla hesaplanabilmektedir.
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Sirkulasyon siddetinin acgiklik boyunca degisimi kanat geometrisine bagli olup, Glauert’in
uygulamasinda bu dagilim en genel halde

I'(0) = 4sV, Z Aj sin j6 (2a)
j=1

seklinde bir Fourier serisiyle ifade edilerek kanat tagsima ve indiiklenmis sirtkleme katsayilarinin,
aciklik boyunca asagi sapma agilarinin ve etkin hiicum acilarinin sirasiyla

® 2
Cp = oy, s Zj (ﬁ) (20)
AR ’ 7 \a;

i
j=2

N
Voo .
w= mZ]A]- sin jO (2d)
j=1
N
jA; sin jO
= ]J—] (2e)
{ sin 8
Jj=1

seklinde hesaplanacagdi bilinmektedir [Anderson, 2010]. Buradaki Fourier katsayilari Gg-boyutlu
kanat geometrisi ile aciklik boyunca sirkilasyon dagilimi arasinda iliski kurularak elde edilecektir.

Veter Gizgisi ~~.__

a(y)
Etkin Akim Dogrultusu.

/Birim aciklik

Asagi-Sapma Hizi

<

Etkin Akim Hizi w(y)
Ve )

Sekil 2: Kanat diliminin iki- ve Gg¢-boyutlu akimlarina ait parametreler

Yoéntemin lineer uygulamalarinda, kanat acgikligi boyunca Sekil 2’de gérildigi gibi ele alinan
herhangi bir kanat dilimi icin tagima katsayisi esdeger iki-boyutlu bir kanat igin
€ =aw(a—¢&—ap) (3)

seklinde yazilir. Burada a,, ve a, sirasiyla, bu kanat diliminin kesit profiline ait lineer tagima egrisi
egimini ve sifir tasima hicum agisini temsil etmektedir. Bu kanat dilimine etkiyen lokal tagsima
kuvveti bir kez Joukowsky tasima kanunu, bir kez de tagsima katsayisi cinsinden

1
[ = poVol = ClEpOOVOEC 4)

seklinde yazilarak tagima katsayisi igin sirkulasyon cinsinden

_2r
l_Vooc

(5)
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bagintisi elde edilir. (2e) ve (5) bagintilari (3) bagintisinda yerlestirilerek ve dizenlemeler yapilarak

bu kanat dilimi igin,
i(l"' J )A 00 = e 6
L \p  sinf jSIJY = a = %o k=
j=1

seklinde bir denklem elde edilebilir [Anderson, 2017].

Kanat agikhidi boyunca sirkilasyon dagilimi igin yazilan Fourier serisinin terimlerinin genlikleri
giderek azalmakta olup muhendislik uygulamalari igin bu serinin sonlu sayida teriminin alinmasi
yeterli olmaktadir. Terim sayisi N ile belirtilirse (6) denklemindeki bilinmeyen sayisi da N olacaktir.
Ayrica (6) denkleminin kanat agikligi boyunca herhangi bir kanat dilimi igin yazilmis oldugu ve
baska dilimler icin de benzeri denklemlerin yazilabilecegi dikkate alinirsa, aciklik boyunca uygun
yerlestiriimis N adet kesit icin benzeri denklemler yazilarak

N
ZD[]A] =Ril (l = 1,2,3,...,N) (7a)
j=1

seklinde bir lineer denklem takimi elde edilebilir. Burada

1 ] .. aooici
Dy = ()0 Ri=ai—ao, =g

(7b)

olup bu bagintilardaki i alt-indisi kanat acikligi boyunca denklemin yazildigi kesitteki 6zellikleri
belirtmektedir. Bu denklem sisteminin ¢ézumuyle elde edilecek Fourier serisi katsayilari (2)
denklemlerinde kullanilarak, bir kanat geometrisinin aerodinamik performansini hesaplamak
mumkun olmaktadir. Ancak bu hesaplama ile daha dnceden potansiyel yontemlerde bahsedildigi
gibi; tasima egrisindeki dislk, orta ve ylksek hlicum agilarindaki non-lineer davranis ve
maksimum tasima noktasi gibi bazi aerodinamik veriler gézlemlenemez.

NON-LINEER TASIYICI GiZGi YONTEMI

Herhangi bir egriyi cok kiguk dogru parcgalarinin birlesimi seklinde ele almak muhendislik
problemlerinin ¢déziimunde siklikla kullanilan bir yaklagimdir. Bir kanat profilinin veya kanadin
tasima egrisi icin de bdyle bir yaklasim yapmak mimkindur.

Buna gére, bir kanadin agiklik boyunca herhangi bir i kesitinin herhangi bir a¥ lokal geometrik
hdcum agisindaki lokal tagsima katsayisini Clki ile belirtelim (Sekil 3). Bu lokal hicum agisinda lokal

3B tasima egrisi egimi aﬁ‘ olsun. Kanadin hiicum agisinda Aa kadarlik kiiguk bir artis yapildiginda

yeni lokal geometrik hiicum agisini af** ile gésterelim. Bu yeni hiicum agisinda lokal 3B tagima

egrisi egimi de degiserek a¥*! gibi yeni bir deger alsin. Ancak Aa hiicum acisi degisiminin ok

kucguk oldugunu dikkate alarak bu aralikta lineer bir yaklagimla tagsima egrisi egiminin
degismedigini farz edelim.

k k+1 "
/ a; a;

Sekil 3: Tagima-htcum agisi egrisi igin kismi lineer yaklagim
5
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Bu durumda a{‘“ hicum agisindaki tagima katsayisi i¢in yaklasik olarak
ot =cf +af(af* —af) (8)

bagintisini yazmak mimkin olur. Kanadin ayni kesiti igin klasik tasiyici ¢izgi teorisinde oldugu gibi
2B bir yaklagimla

ot = cf +ak,(akt - ak) 9

seklinde bir baginti daha yazmak mimkunduar. Buradaki hicum agilari etkin hiicum agilari olup a’o‘oi
yine kic¢lk htcum agisi artigi karsiliginda yaklasik olarak sabit kaldigi kabul edilen 2B tasima
egrisi egimidir. Ayrica geometrik hiicum agcilari ile etkin hiicum agilari arasindaki farklar

ak — ak = ek alftt — agtt = g+l (10a)
seklinde asagl sapma agcilarina esit olup bdylece
ot = cf + ak [(af Tt — e[t = (af —€)] (10b)
veya
aftt — ak = Aa (10¢)
oldugu da dikkate alinarak yapilacak bir dizenleme ile

lk“ = cl + ak [Aa (eik“ — slk)] (1D

elde edilir. Lokal tagsima katsayisi i¢in Joukowsky tasima kanunu ve tasima katsayisi
tanimlamalarindan elde edilen (5) bagintisi burada kullanilarak

2rit  ork K+l _ ok
e e +a&, [Aa — (f*1 — €f)] (12)

ve sirkulasyon siddetleri ve asagi sapma agilari igin daha dnce verilen (2a) ve (2e) bagintilari
burada yerlestirilip dizenlemeler yapilirsa, ayni islemler kanat acikligi boyunca N adet kesit igin

tekrarlanarak
> (343

j=1

N

1 J .
) sinjO; AF*! = zl (E + 0i> sinjO,Af + Aa (13a)
]:

seklinde bir denklem elde edilir. Burada ,ull‘, her kesitte ve hiicum agisinda degismektedir.

8s

uf = e (13b)
(13) dizenlenerek
N
> A+ = Z DEAK £ Aa, (i=12,...N) (14)

j=1 =

seklinde bir lineer denklem sistemi elde edilir. Bu denklem sistemi daha 6nce oldugu gibi matris
formda dizenlenerek ¢6zimu

[Dii1{a7} = [D51{4f} + {Aa)} (15)
seklinde veya daha da sadelestirilerek
(a1} = {4} + D8] (aa} (16)

6
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seklinde yazilabilir. Denklem sisteminin ¢dézima, gorildiga gibi yeni hicum agisindaki Fourier
katsayilarini bir dnceki Fourier katsayilari cinsinden vermektedir. Fourier katsayilari bir kez elde
edildikten sonra o hicum agisindaki tagima katsayisi, indiklenmis surukleme katsayisi, agagi
sapma hizlari vb. gibi tum aerodinamik buyuklukler klasik yontemdeki bagintilar vasitasiyla elde
edilecektir. Her yeni hiicum agisina gecildiginde 2B tasima egrisi egimi degistiginden u
parametrelerinin ve dolayisiyla D;; katsayilarinin degisecegini belirtmekte yarar vardir.

(16) bagintisiyla ortaya konan ¢6zim teknigi, genel havacilik uygulamalarinda tagima egrisi
egiminin sabit oldugu boélgenin en son hiicum agisindan itibaren baglatilabilir veya tasima
egrisindeki non-lineerlik kiigiik hiicum agilarindan itibaren goruliyorsa sifir tasima hicum
acisindan itibaren uygulanabilir. Bu aginin hesabi ile ilgili ydntem “Sifir Tagima Hicum Agisinin
Hesab1” basgldi altinda agiklanmistir.

Onerilen kismi lineer tagima egrisi egimi yaklagiminin hiicum agisindaki Aa artiginin blyiklagiine
bagli olacagi asikardir. Bunu géstermek Uzere agiklik orani 10 ve kesit profili NACA 4415 olan
dikdortgen ust-gorinimlu bir kanat igin yapilan bir uygulama sonuglari Sekil 4’te sunulmustur

1.804
1.60
1.40
g 1.20
a
>
3 1.00 Agese
N
o 0.80 Ao=2
= Aa=1°
© -0.60
= Aa=0.5°
0.40 Ao=0.1°
0.20/
-0.00 >
-5 0 5 10 15 20 25 30

Hiicum Agisi (°)
Sekil 4: Hicum acgisi adiminin (Aa) ¢dézim uzerindeki etkisi

Sekilden goéruldiugu Uzere hlicum agisindaki adim uzunlugu azaldikga ¢6zim belli bir egriye dogru
yakinsamaktadir. Ancak hiicum acisi adimlarinin ¢ok kaguk olmasi, gerekli olmayan hicum acilari
icin de hesap yapilmasi anlamina gelmekte oldugu gibi 6n tasarim i¢in hesaplama suresini ve
maliyeti arttirmaktadir. Bu durumda istenen bir hiicum agisi adiminda ¢ézima iyilestirecek bir
iterasyon uygulanmasi faydali olacaktir. Uygulanan yéntem “Sirkiilasyon icin iterasyon Yéntemi”
baglgi altinda aciklanmistir.

Sifir Tagima Hiucum Agisinin Hesabi

Geligtirilen non-lineer ydntem (16) bagintisinda belirtildigi Gzere baslangi¢ icin bir Fourier katsayisi
serisine ihtiyag duymaktadir. Bu seri, kanadin tagima egrisinin sifir tagima hiicum agisi etrafinda
¢ok kuguk bir aralikta lineer davranis gésterdigi kabuli ile hesaplanabilir.

Kanat aciklidl boyunca bir burulma varsa, bu burulma lineer olarak degistigi takdirde aciklk
boyunca herhangi bir kesitteki hiicum agisi

a;=ag + B (17)
seklinde ifade edilerek (7) denklem sisteminin sag tarafi
Ry = ag + (.Bi - aoi) (18)
7
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seklinde ifade edilebilir. Burada ay kanat kok kesitindeki hlicum agisini; §; ve a, ise denklemin

yazildigi kesitte sirasiyla burulma acisini ve kesit profilinin iki-boyutlu sifir tagima hiicum agisini
belirtmektedir.

(7) denklem sisteminin ¢6zimu matris formatiyla

[Dy;]{4;} = {ax + (B: — @0,)} (19)
seklinde duzenlenerek A; Fourier katsayilari igin ¢ozumu
{4} = [py] e + (B = @0y} (20)

seklinde yazilabilir. Tagimanin sifir olmasi halinde 4; Fourier katsayisinin sifir olacagi dikkate
alinarak (20) denklem sistemi yeniden dizenlenirse

—1 D12 DlN aK (ﬁl - aol \
—1 Dy ... Dyy A.Z — iﬁZ - aOsz 21)
-1 DN DNN AN ﬁN - aON

elde edilir. Bu denklem sisteminin ¢d6zimu sonlu kanadin kok kesitinde sifir tasima hicum agisini
verdigi gibi sifir tasima halinde burulmadan kaynaklanan sirkiilasyon dagilimina ait Fourier
katsayilarini da vermektedir. Bu baslangi¢ noktasi kullanilarak dar aralikta tek seferlik yapilacak
klasik ¢bzim ydntemi ile baslangig icin gerekli Fourier serisi katsayilari hesaplanmis olur. Béylece
tasima egrisi baslangi¢ noktasindan itibaren non-lineer ¢ézim yontemi ile hesaplanabilir.

Sirkiilasyon igin iterasyon Yéntemi

Onceki bélimde de belirtildigi gibi kismi-lineer tagima egrisi egimi yaklagimi hiicum agisi artimlari
klglk oldugunda daha iyi bir ¢6zim vermekte iken, 6n tasarim g¢alismalari agisindan, hiicum agisi
artiminin daha blyUk degerlerinin uygulanmasi arzu edilmektedir. Ancak bu durumda elde edilecek
sonugclar Sekil 4’ten de géruldagi gibi gergek dederlerden uzak olacaktir. Bu durum her hlicum
acisi adiminda kismi-lineer yaklagimla elde edilen sonuglarin bir iterasyonla, Sekil 5’te gosterildigi
gibi, duzeltiimesini gerektirmektedir.

Mevcut gelistirilmis olan non-lineer tasiyici gizgi yonteminde iterasyon; iki-boyutlu kanat kesit
profillerinin tagima katsayisi kullanilarak ac¢iklik boyunca sirkilasyon dagihmi Gzerinden
yapilmaktadir. Bu sire¢ her yeni hicum agisi adiminda sirkilasyon dagilimi hesaplandiktan sonra
tekrarlanmaktadir.

2B Deneysel
3B Numerik

3B Deneysel

iterasyon

a

Sekil 5: Kismi-lineer yaklagsimla elde edilen tagsima katsayilarinin iterasyonla dizeltiimesi
iterasyon islem adimlari asagidaki sekilde siralanabilir:

1- Non-lineer tasiyici c¢izgi yontemi ile elde edilmig olan Fourier katsayilari kullanilarak
sirkUlasyon dagilimi hesaplanir.
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6

N
Pl = 4sV,, Z A; sin j6; (22)
j=1
Fourier katsayilari denklem (2e) de kullanilarak indiklenmis hiicum agisi ve etkin hiicum agisi
her istasyon igin hesaplanir

Ug; = @ — & (23)

Etkin hicum acilari kullanilarak her istasyondaki deneysel ve niimerik olarak elde edilmis iki-
boyutlu kesit tagimasi belirlenir.

C; = f(ae, Re;), i=0,1,23,..,N (24)

Kutta-Joukowski tagima kanunu ve tagsima katsayisi tanimi kullanilarak yeni sirkulasyon
dagilimi hesaplanir

1
Finew = ZVOO C; €y (25)

Elde edilen sirkiilasyon degerleri dnceki sonuglarla karsilastirilir. Eger fark 10° degerinde
klcglkse iterasyon dongustinden cikilir; fark bu degerin altina inmedigi strece iterasyon
dongustine devam edilir.

I, = [P + RF (T — T7?) (26)

Denklem (26)da yer alan RF iterasyondaki gevseme faktoriduir. Bu uygulamada degeri 0.05
olarak belirlenmistir.

Denklem (2a)'da iki tarafta sin k@ ile carpilip 8 = 0 — w aralijinda integre edilir.

T
jl"(@)sin k0do, k=0,1,23,.., N (27)
0

A

- 2sVm

Bu denklem ile sirkilasyon dagilimi kullanilarak yeni A;, Fourier katsayilari hesaplanir. Bu integral
ndmerik olarak lineer integrasyon ile basit bir sekilde hesaplanabilir

8-

N
1 fi-1—f;
A, = Z J JA 2
K 2sV, 4 2 o (28)
]:

Yakinsama saglanana kadar 1 — 7 arasindaki islemler tekrar edilir.

iterasyon igleminin sonug Uzerindeki etkisini géstermek igin Sekil 4’'te kullanilan agiklik orani 10 ve
kesit profili NACA 4415 olan dikdortgen Ust-gorunumlu kanat igin bir uygulama yapilmigtir. Elde
edilen sonuglara gore iterasyon yontemi, cézimun hicum acgisi adimindan bagimsiziigini
saglamigtir (Sekil 6).

9
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1.80—

1.60

1.40

1.20 Bas=5

Aa=2°

- +-1.00
U o
@ Ao=1
> -0.80
©
4] Aa=0.5°
< 10.60
© Aa=0.1°
1S
& 0.40 .
s Aa=5° Iterasyon

Aa=2° iterasyon

o
o
ol
Y

-5 0 5 10 15 20 25 30
Hicum Agisi (°)

Sekil 6: Hicum acisi adiminin (Aa) ve iterasyonun ¢ézim Uzerindeki etkisi
Aerodinamik Katsayilarin Hesaplanmasi

Ozetlenen mevcut yontem ile tasima katsayisi (2b) ve buna bagh olarak denklem (2c) yardimiyla
indUklenmis surikleme katsayisi elde edilmektedir; ancak viskoz surikleme ve yunuslama
momenti katsayilari ile ilgili bir sonu¢ vermemektedir. Bununla beraber bu katsayilari deneysel
veya nuimerik yolla elde edilmis iki-boyutlu kesit profil verilerini kullanarak hesaplamak mimkundur.
Bunun igin her istasyonda hesaplanan efektif hicum agilari kullanilarak iki-boyutlu veride
interpolasyon sonucu karsilik gelen surtikleme ve yunuslama katsayilari hesaplanir. Bu degerler
denklem (29) ve (30)'da gosterildigi gibi kanat acikh§i boyunca nimerik olarak integre edilerek
katsayilar hesaplanir.

Eger i istasyonundaki lokal viskoz surtkleme ve yunuslama momenti katsayilari Cp,, Ve Cy,,
l
olarak ifade edilirse, kanat geometrisi i¢in bu katsayilar

N
2 _ Ci + Citq _ Cp,, T Cp,,
Cp, = EZ SiCp,;; Si= %()’Hl —¥i); Cp,, = % (29)
i=1
N
2 L _ C'+C'+1 _ Cmy-+cmy-

Cmy, = EZ SiCiCm, 3 €= % P Cmy, = lfm (30)

i=1

seklinde elde edilir. Bu yaklasimla elde edilen sonuclar “Uygulamalar” kisminda incelenecektir.

UYGULAMALAR

Onceki bélimlerde izah edilen, non-lineer tagima egrisi yaklagimini bir iterasyonla birlikte kullanan
yontemin uygulamasi igin Visual Basic dilinde bir program yazilmistir. Programin ana yapisi Sekil
7’de gosterildigi gibidir.
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Girdiler
+  Geometri
¢ Kanat profil

performansi

Sifirtagima hilcum acist

ilk
Freige

-
L

Kismi lineer yaklagimla yeni
hitcum agisinin Fourier katsayilar

Etkin hiicum acist

Yeni hiicum acis1 Yeni Fourier katsayilar1 icin lineer
: mtegrasyon

YEnL _ _eski =

Wi = @+ Da

A

Iki-boyutlu kesit
karakteristliklerinden yeni
sirkiilasyon dagilimi hesabi Gevgeme faktori ile yeni
sirldilasyon dagilimi

f 3

Sirkiilasyon
siddetlerinin
kargilagtirilmasi

Yakinsamadi

Yakinsadi

Aerodinamik katsayilar

Hayr

Ciknlar
¢ C-a
« (p-a
* Cya

Sekil 7: Non-Lineer Tasiyici Cizgi program akis semasi

Bu kisimda c¢esitli uygulamalarla gelistirilen yontem test edilmistir. BOylece yontemin
uygulanabilirligi, avantajlari ve dezavantajlari belirlenmigtir. Dogrulama galigmalari igin literattrdeki
deneysel verilerden faydalaniimistir. Yontem ayrica ¢esitli hesaplamali aerodinamik yéntemleri
kullanan benzer programlarla da karsilastiriimistir. Son olarak, 6zellikle insansiz hava araci
uygulamalari igin diglk Reynolds sayilarinda tamamiyla non-lineer tagsima egrisine sahip profillerin
Uc-boyutlu performansi incelenmistir.

Deneysel Verilerle Karsilagtirma

Bu kisimda Ostowari ve Naik’in NACA 44XX serisi profiller ve gesitli agiklik oranlarina sahip
dikdoértgensel Ust gériinimli kanat geometrileri Gzerine yaptiklari deneysel ¢alismalardan
faydalaniimistir [Ostowari ve Naik, 1985]. NACA 44 XX serisi profiller havacilik uygulamalarinda
popliler olmakla birlikte 6zellikle gesitli insansiz Hava Araglarinda (IHA) kanat profili olarak
kullaniimaktadir.

Test Calismasi I: Bu test calismasinda NACA 4415 kesitli agiklik orani 9 olan dikdortgensel bir
kanat kullaniimistir.
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Tablo 1: Test Calismasi | 6zellikleri

Profil NACA 4415
Ust Goriiniim Dikdértgen
Aciklik Orani 9
Reynolds Sayisi 0.25x10°

ilk asamada istasyon sayisinin sonug lzerindeki etkisi Sekil 8'de gdsterilmistir. Burada N ile
gosterilen degerler simetrik ugus halinde kanat yari acikligindaki istasyon sayilarini
gostermektedir. Bu tarz iteratif uygulamalarda genellikle ylksek sayida istasyon sayilari
sirkllasyon dagiliminda bazi ¢alkantilara neden olmaktadir. Ancak gelistirilen yéntem disuk
saylida istasyon ile herhangi bir nimerik islem sorunu yasamadan iyi bir sonu¢ vermektedir.

1.60—4
1.40

1.20

N=20
1.00

N=15
N=10

0.80
- - - N=5
0.60

Tagima Katsayisi C;

0.40

0.20/

=0.00: >
-5 0 5 10 15 20 25 30
Hicum Agisi (°)

Sekil 8: Farkl istasyon sayilari igin tagima egrileri

Sekil 9'da gorlldigu Gzere yontem lineer ve lineer olmayan boélgede deneysel verilerle neredeyse
birebir uyum igerisindedir. Deneysel verilere gore tasima egrisindeki non-lineer davranis 10°
hicum agisinda baglamaktadir ve yéntem nimerik olarak tutunma kaybi sonrasi davranigi da
icerecek sekilde bu etkileri hesaplamaktadir.

1.60 4
1.40
1.20

1.00

0.80 2B Deneysel

3B Deneysel

0.60 ----@--- Niumerik

0.40

Tasima Katsayisi C;

0.20

-0.00 >
s/ 0 5 10 15 20 25 30
0.20

Hicum Agisi (°)
Sekil 9: Re = 0.25x10° igin tagima egrisinin deneysel sonug ile karsilastirmasi
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Sekil 10’da degisik hiicum acilarinda sirkllasyon siddetinin yakinsamasi icin yapilan iterasyon
sayisi gosterilmistir. Lineer bdlgede en fazla on adimda yakinsama gercgeklesirken tutunma kaybi
oncesi non-lineer bélgede 20-40 adimda yakinsama saglanmaktadir. Maksimum tasima
noktasinda iterasyon sayisinda bazi ¢calkantilar olsa da sonrasinda tekrar 50 adimin altina
inmektedir.

500
400
4]
= 300
m .
c @ |[terasyon
S 200 ~
© [
3
— 100
® ¢ L
0 o )
0 ITYYPYY VORI e, .QO.. ®e -..300.)’
0 10 20 30 40

Hicum Agisi (°)
Sekil 10: Sirkdlasyon siddeti hesabi igin yapilan iterasyon sayisi

Sekil 11°de yari aciklik boyunca degdisik hiicum agilari i¢in sirkiilasyon dagilimi gésterilmistir.
Deneysel ve nimerik verilere gore kanat 22° hlicum acisinda tutunma kaybi yasamaktadir. Genel
olarak dikdortgensel Ust gorinume sahip kanatlarda tutunma kaybinin kanat kok kesitinden
basladigi bilinmektedir. Sekilde @ = 25° hiicum agisindaki dagihimda bu durum gézlemlenebilir.

0.80
1

0.70 = ® ®

0.60 |
— —e—a=0°
= 050
"3 a=5°
3 040 w=10°
ur
o 030 ——q=15°
©
= —0— a=20°
5 020

a=25°

0.10

0.00 35

0.5 0.5 1.5 2.5 3.5 4.5

Yari Agiklik
Sekil 11: Degisik hicum agilari igin sirkilasyon dagihmi

Daha 6nce bahsedildigi gibi taglyici ¢izgi teorisi temeline dayanan yontemlerde induklenmis
surikleme katsayisi direkt olarak nimerik ¢ézimleme ile elde edilebilmektedir. Bu galismada
onerildigi sekilde, Ug-boyutlu bir kanat geometrisi igin iki-boyutlu profil verisi kullanilarak viskoz
surukleme ve yunuslama momenti katsayisini hesaplamak mumkuindur. Sekil 12’de gosterildigi
uzere elde edilen nimerik sonuclar deneysel verilere ¢cok yakin bulunmaktadir.
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Hicum Agisi (°)

0.80—4 ~0.00— g’
2 0 2 4 6 8 10
0.70 o
0.04
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- 2 -0.06
7 0.50 :
z © +-0.08
g [ 3B Deneysel =
& 040 ’ -
w A : -0.10
v . ee- @« NUmerik
£ 030 S 012
7
:E £
3 020 £ -0.14
= ©
(%2}
0.10 2 -0.16
=)
>
. R -0.18
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Hiicum Agisi (°)
Sekil 12: Re = 0.25x10° igin toplam siirikleme ve yunuslama momenti katsayilari

Test Calismasi |l: Bu test calismasinda birinci 6rnekteki NACA 4415 kesitli aciklik orani 9 olan ayni
dikdértgensel kanat kullaniimis olup Reynolds sayisi iki katina ¢ikariimistir.

Tablo 2: Test Calismasi Il 6zellikleri

Profil NACA 4415
Ust Goriiniim | Dikdortgensel
Agiklik Orani 9
Reynolds Sayisi 0.50x10°

Birinci 6rnekte oldugu gibi yontem diusik sayida istasyon kullanildiginda maksimum tasimaya
kadar ayni sonucu vermekte olup, tutunma kaybi sonrasi davranis en iyi sekilde N=5 ve civarinda
istasyon sayisinda elde edilmektedir. Sekil 13'te N=5 istasyon sayisinda elde edilen tagsima
egrisinin deneysel veri ile kargilastirilmasi bulunmaktadir. Sonuglar yéntemin tagima egrisinin
lineer boélgesinin diginda yaklasik 11° hiicum agisinda baslayan lineer olmayan davranisi,
maksimum tasima noktasini ve bu noktadan sonrasi i¢in bir miktar daha deneysel verilerle gok
yakin sonug verdigini gostermektedir. Yaklasik 25° hiicum agisindan sonra nimerik sonuglar
kanadin genel tutunma kaybi davranisini gosterse de deneysel veri ile bir miktar fark
bulunmaktadir.

1.60-4

1.40

1.20

1.00

0.80

2B Deneysel

3B Deneysel
0.60
oo @« NUmerik

0.40

Tasima Katsayisi C;

0.20

-0.00 >

s/ o 5 10 15 20 25 30
-0.201

Hiicum Agisi (°)
Sekil 13: Re = 0.50x10° igin tagima egrisinin deneysel sonug ile karsilastirmasi
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Sekil 14’te nimerik olarak hesaplanan toplam sirikleme ve yunuslama momenti katsayilari deney
sonuclariyla karsilastiriimistir. Genis bir hilcum agisi araliginda yapilan karsilastirmaya gore
sonuclar tasima egrisinde oldugu gibi 25° hiicum acisina kadar ihmal edilebilecek seviyede farklar
ile deneysel veriye esit cikmistir.

0.80—4 Hicum Agisi (°)
0.00 | >
0.70 - 002 5 10 15 20 25 30
(@)
0.60 3 -0.04
o >
O 3
2 050 £ -0.06
z 2
2 0.40 3B Deneysel | 2 008
2| g -0.10
) ----@--- Nimerik g )
0.30
£ 2 012
: O
2 0.20 £ 014
@ 3 016
0.10 E’ .
0.18
0.00"%8 J
5 0 5 10 15 20 25 30 -0.20

Hicum Agisi (°)
Sekil 14: Re = 0.50x10° igin toplam siirikleme ve yunuslama momenti katsayilari

Benzer Programlarla Kargilastirma

Literaturde gesitli sayida kanat ve konfiglrasyon geometrisi icin gelistiriimis aerodinamik analiz
aracl bulmak mamkindir. Bu kisimda bu programlardan bazilar kullanilarak bir karsilastirma
calismasi yapilmistir. Tablo 3'te gosterilen bu yontemlerde NASA TetrUSS araci hari¢ hepsi
Ucretsiz indirilebilir programlardir.

Tablo 3: Taslyici ylzeyler icin aerodinamik analiz araclari

XFLR5 Tasiyic1 Cizgi Teorisi
XFLR5 Kafes Girdap Metodu
XFLR5 Panel Metodu
Tornado Kafes Girdap Metodu
OpenVSP Kafes Girdap Metodu
MachUP Niimerik Tasiyic1 Cizgi Metodu
DATCOM+ Yari-Empirik Metot
NASA TetrUSS | Hesaplamali Akigskanlar Dinamigi

Test Calismasi llI: Karsilastirma icin NACA 4415 kesitli agiklik orani 12 olan dikdértgensel st
gorinimli bir kanat geometrisi kullaniimigtir.

Tablo 4: Test Calismasi Il 6zellikleri

Profil NACA 4415
Ust Goriiniim | Dikdortgensel
Agiklik Orani 12
Reynolds Sayisi 3.0x10¢

Yapilan tim analizlerin sonuglari bir arada Sekil 15°te gosterilmigstir. Sekildeki veri kalabaligindan
dolay tagima egrisi lineer bdlge ve non-lineer bdlge seklinde ikiye ayrilip daha buyuk dlgekte Sekil
16 ve 17°de sunulmustur.

Sekillerde gri kesikli ¢izgi ve siyah c¢izgi ile gosterilen edriler sirasiyla NASA TetrUSS CFD analiz
aracinin iki- ve Ug-boyutlu tagima egrileridir. Bu veriler literattirdeki bir dogrulama veri tabani
calismasindan elde edilmistir [Petrilli, Paul, Gopalarathnam ve Petrilli, 2013]. Geligtirilen ydontemde
analiz i¢in gerekli olan iki-boyutlu veriler de ayni calismadan alinmistir.
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Tasima Katsayisi C;

XFLRS LLT
XFLR5 VLM
XFLR5 Panel
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Tornado VLM

NASA TetrUSS CFD 3B

——————— NASA TetrUSS CFD 2B

10 15 20 25 30 o Numerik

Hicum Agisi (°)

Sekil 15: Re = 3.0x10° igin tagima egrilerinin karsilagtiriimasi

Kafes girdap yontemi kullanan XFLR5 VLM, OpenVSP VLM ve Tornado VLM kullandiklari
matematiksel yéntem nedeniyle tasima egrisini lineer olarak hesaplamaktadir. Ayni sekilde panel
metodu kullanan XFLR5 Panel ve nimerik tasiyici gizgi yontemi kullanan MachUp tagima egrisini
lineer olarak hesaplamaktadir. Bu nedenle bu programlar tutunma kaybi 6ncesi ve sonrasi lineer
olmayan davranigi ve maksimum tasima katsayisini hesaplayamamaktadir. Diger taraftan
DATCOM+ ve XFLR5 LLT maksimum tasima noktasini ve hlicum agisini hesaplamaktadir. Ancak
elde edilen sonuclarda validasyon egrisine gore bir miktar fark cikmaktadir.

1.20

1.10

Tagima Katsayisi C;

XFLRS LLT

XFLR5 VLM

XFLR5 Panel

DATCOM+

OpenVSP VLM

Tornado VLM

NASA TetrUSS CFD

O  Numerik

Y

Hlicum Agisi (°)

Sekil 16: Re = 3.0x10° igin tagima egrilerinin karsilastiriimasi, lineer bolge
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1.80
170 XFLRS LLT
XFLR5 VLM
1.60
XFLR5 Panel
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Hicum Acisi (°)
Sekil 17: Re = 3.0x10° igin tagima egrilerinin karsilastiriimasi, non-lineer bolge

Sekil 16 ve 17°de gorlldigu Uzere gelistirilen ydntem acik bir sekilde tim bdlgelerde en iyi sonucu
veren arag olmustur.

Tablo 5'te bu calismada kullanilan analiz araclarinin hesaplama stresi mertebesi karsilastiriimistir.
Genellikle potansiyel akis temelli yontemlerde bir kanat geometrisinin 50 farkli hiicum agisinda
analizi saniyeler mertebesindeyken, ayni kanat geometrisinin analizi hesaplamali akigkanlar
dinamigi kullanan programlarda saatler/glnler ile élglilmektedir. Gelistirilen ydntemde ise analiz
suresi klasik kisisel bir bilgisayarda 0.5 saniye civarindadir. Bu agidan bakildiginda non-lineer
tasiyici gizgi yontemi hesaplama basarisi ve siresi agisinda HAD programlarina disik
mertebeden iyi bir alternatif olmaktadir.

Tablo 5: Analiz araglarinin hesaplama siresi

Program Yontem Coziim Siiresi Mertebesi
XFLR5 Tastyici Cizgi Teorisi Saniye
XFLR5 Kafes Girdap Metodu Saniye
XFLR5 Panel Metodu Saniye
Tornado Kafes Girdap Metodu Saniye
OpenVSP Kafes Girdap Metodu Saniye
MachUP Niimerik Tasiyic1 Cizgi Metodu Saniye
DATCOM+ Yar1-Empirik Metot Saniye

NASA TetrUSS | Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi Saat/Giin

Gelistirilen Yazilim Non-Lineer Tasiyici Cizgi Salise

Non-Lineer Davranis ile ilgili Ozel Uygulamalar

Genellikle hava araglarinin kesit profillerinin ve kanat geometrilerinin tagima egrileri disuk ve orta
dereceli hicum agilarinda lineer davranis géstermektedir. Ancak, 6zellikle disik Reynolds
sayllarinda bazi profiller diisiik hticum agilarindan itibaren lineer olmayan davranis gostermektedir.
Literatirde bu durum Selig/Donovan (SD), Eppler (E), NACA vb. profiller kullanilarak yapilan
deneysel ¢alismalarda gézlemlenebilir [Selig, Guglielmo, Broeren ve Giguére, 1995].

Cogu hesaplamali aerodinamik yonteminde tagima egrisi igin lineer kabul yapildigindan dolayi bu
etkiler Gg-boyutlu kanatta dogru bir sekilde gézlemlenemez. Bu kisimda gelistirilen ydntemin bu
etkileri Gg-boyutlu kanada nasil yansittigi incelenecektir.
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Test Calismasi |V: Literatiirde Gunasekaran ve Altman SD7003 profili Gzerinden yaptiklari
calismada bahsedilen non-lineer davranigin ¢galismalarini etkilemesinden bahsetmislerdir
[Gunasekaran ve Altman, 2013]. Bu nedenle Test Calismasi 1V’te bu profile sahip bir kanat
incelenecektir. Literatirde tUg¢-boyutlu deneysel ¢alisma bulunamadigindan dolayi uygulamada
rastgele bir agiklik orani secilmistir.

Tablo 6: Test Calismasi IV 6zellikleri

Profil SD7003
Ust Goriiniim | Dikdortgensel
Aciklik Oran 7
Reynolds Sayisi 6.0x10*

Sekil 18’de analiz sonucu elde edilen tagima egrisi ve sirtkleme poleri gdsterilmigtir. Sekilde
goraldugu tzere iki-boyutlu profilin non-lineer davranisi Gg-boyutlu kanadin davragini da
etkilemistir.

1.00—¢ 1.00 g
0.90 0.90
0.80 0.80
&' H0.70 070
@ %)
> -0.60 = 0.60
© ©
2 ]
8 [-0.50 —— 2B Deneysel & 0.50
g 0.40 £
4 .
b —— 3B Numerik g,. 0.40
(0] o
F 10.30 = 0.30
0.20 0.20
0.1(% 0.10
-0.00 > 0.00 >
-2 0 2 4 06 8 10 0.00 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06
Hiacum Acisi (°) Surikleme Katsayisi C,

Sekil 18: Re = 6.0x10* igin tagima ve sirikleme egrileri

Test Calismasi V: Test Calismasi V'te NACA64A010 profilli dikdortgensel bir kanat incelenmisgtir.
Selig’e gore bu profil yaklasik olarak 0° hiicum agisinda non-lineer davranis géstermektedir.
Karsilastirma icin herhangi bir deneysel veri bulunamadigindan dolayi énceki ¢alisma ile ayni
aciklik orani kullaniimistir.

Tablo 7: Test Calismasi V 6zellikleri

Profil NACA 64A010
Ust Goriiniim Dikdértgensel
Agiklik Orant 7
Reynolds Sayisi 6.0x10*

Analiz sonuglari tagsima egrisi ve surtikleme poleri olarak Sekil 19'da gésterilmistir. Bu test
calismasi yontemin disuk hicum agilarinda dahi non-lineer etkiyi yakalayabildigini gdstermektedir.
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Sekil 19: Re = 6.0x10* igin tasima ve striikleme egrileri

SONUCLAR VE GELECEK CALISMALAR

Ucak tasarimi ve optimizasyon icin tasiyici ylizeylerin aerodinamik performansinin belirlenmesi ¢cok
onemlidir. Tarih boyunca bu performans parametrelerini elde edebilmek i¢in ¢cok sayida dislk ve
yuksek mertebeden ydntemler gelistirilmistir. Genel olarak bu ydntemlerin en blyik hedefi isabetli
ve hizli sonug vermektir. Ancak cogunlukla bu iki gereksinim genellikle birbirine zit karakteristik
gostermektedir. Bu nedenle her zaman ugak tasariminin erken evrelerinde kullanilabilecek viskoz
etkileri ve non-lineer davranisi iceren hizli ve isabetli bir program arayisi bulunmaktadir.

Bu calismada iki-boyutlu tagima egrisine kismi lineer yaklasim ile gelistirilen matematiksel modele
acliklik boyunca sirkulasyon dagilimi igin iterasyon eklenerek viskoz etkileri iceren yeni bir non-
lineer tasiyici gizgi yontemi elde edilmistir. Yontemin uygulamasi i¢in bir bilgisayar yazilimi
geligtiriimis ve ¢ok sayida uygulama ile yontemin kapasitesi ortaya konmustur.

Yapilan uygulamalara gore yontem lineer ve non-lineer bolgede oldukga iyi sonug vermektedir.
Yoéntem maksimum tasima katsayisini, tutunma kaybi hicum agisini ve bu noktadan sonraki
karakteristigi dogru bir sekilde hesaplamaktadir. Ayrica gelistirilen yazilim gesitli analiz araclari ile
karsilastirilmis ve en kisa zamanda en iyi sonucu veren program olarak 6éne ¢ikmistir. Gunler
stren HAD analizi sonuglari ile ihmal edilebilecek seviyede farkhlik bulunduran verileri salise
mertebesinde elde etmigtir. Yontem 6zellikle dusuk Reynolds sayisinda laminer ayriimaya bagl
olarak geligen non-lineer davraniglari aerodinamik performansa yansitmasiyla iIHA geometrileri igin
uygun bir arag haline gelmektedir.

ilerleyen galismalarda yontem, kanat-kuyruk konfiglirasyonu igin genisletilip komple bir geometri
analizi araci haline getirilecektir. Bu amagla kuyruk geometrisi icin gelistirilien model hélihazirda
geleneksel kuyruk disinda kanard ve tandem konfigurasyonlarinda test edilmektedir.
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