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OZET

Bu calismada, taktik sinifi insansiz hava araci (IHA) kanadimin aeroelastik ozellikleri arastirilmistir.
Baslangi¢ olarak ¢irpinma analizinde kullanilmak tizere PATRAN/NASTRAN paket programi kullanilarak
modal analiz yapilmistir. Kanadin dogal frekans ve sekilleri elde edilmistir. Aeroelastisite problemleri
ac¢iklanmuis, bu tiir problemlerin belirlenmesi tizerine durulmustur. Yapisal sonlu elemanlar modeli (SEM)
hazirlanan kanat geometrisi ve python dilinde gelistirilmekte olan bir program yardimiyla hazirlanan aero
modeli kullamlmistir. Hazirlanan aeroelastik modelin NASTRAN da ¢oziimii yapilmistir. Analiz sonuglar
degerlendirilmistir. Incelenen kanadin statik ve dinamik aeroelastik karakteristigi belirlenmeye calisilmistir.

GIRIS
Hava araci tasarimi yapilirken géz éninde bulundurulmasi gereken énemli bir tasarim detayi ise
aeroelastik problemlerdir. Aeroelastisite, akiskan icinde hareket eden esnek bir yapinin tzerine etki
eden yapisal, aerodinamik ve ataletsel kuvvetlerin birbiriyle etkilesimini inceler. Baglica aeroelastik
problemler; statik iraksama (Diverjans), kanatcik tersligi (Control Reversal) ve ¢irpinma
(Flutter)'dir. Aeroelastik problemler tasarim asamasinda tespit edilmezse 1976 yilinda Nomand
N24-10 ugaginin 128 nolu ugusunda oldugu gibi ugagin dismesine sebep olabilir [Air Safety
Investigation Branch, 1977].

YONTEM VE METOT

Aeroelastik analiz yapmak igin iki farkli sonlu elemanlar modeli hazirlanmistir. Birincisi kanat
geometrisini, malzeme o6zelliklerini ve sinir sartlarini iceren yapisal model digeri ise aero modeldir.
Aero model, Doublet-Lattice ses alti tasima ylizeyi teorisi kullanarak aerodinamik ytklerin hesabini
yapmaktadir [Ueda & Dowell, 1982]. Yapisal modelin aksine mekanik 6zellik icermez ve ayni
duzlemde bulunan yuzeylerden olusur. Yapisal model ile aero model arasindaki etkilesim spline
ismi verilen matris araclari ile yapilmaktadir. Spline’lar yapisal modeldeki yer degistirmeyi aero
modele, aero modeldeki yukleri yapisal modele tasimaktadir. Bdylece yapinin deformasyon
sonrasi seklinin aerodinamik kuvvetler tizerindeki etkisi analize dahil edilir. Aero modelin 6zellikleri
ve teorileri Nastran kullanici rehberinde detayli olarak bulmak mimkuindir [Rodden & Johnson,
1994].

Yapisal model agsagidaki sekilde gosterilmistir. Yapisal model dértgen ve U¢gen elemanlar
kullanilarak olusturulmustur. Paral agirliklar ve servo gibi yapisal olmayan kisimlar
yogunlastirlmis kutle elemanlar olarak modellenmistir. Kontrol ylzeyi ve kutle baglantilari uygun
serbestlik derecelerinde MPC adi verilen baglanti elemanlari kullanilarak kanada baglanmigtir.
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Sekil 1 : Yapisal Model

Aero modeli hazirlamak i¢in Python dilinde geligtirilen ara program kullaniimigtir. Programin amaci
Nastranin taniyacagi sekilde aero model olusturmaktir. Aero model kendi igcinde aero panelleri,
aerodinamik parametreleri (hava hizi, hava yogunlugu, kanat acgikhgi, veter boyu, mach sayisi,
dinamik basing, indirgenmis frekans degerleri, trim degerleri) ve spline araglarini icermektedir.

# AEROMODELING o 5D § Aero Surfaces = L]
File Edt Help Aero Surface Name |Wing (Flat Aero Surface Name) Location of point 1
[— L Spline Nodes (Selection nodes for splines) X1= vi= 71= X12=
£ 100001 (Element ID number of s CAERO1) Location of point 4
Options SOL145
PD 100001 (Property ID number of a PAEROL) M= Vi= Z4= 3=
Asrodynamics SOL 146 | Exit cp 0 (Coordinate system for locating points 1 and 4.)
Subcase Parameters 1GID 1 (Interference group D)
Subcase Parameters for Gust el (s gzl
o SetID 1 (D of SET Cart)
NSPAN 1 (Number of spanwise boxes)
NCHORD 3 Nurnber of chordwise boxes]
# Aerodynamics =8| = { :
I~ Control Surface
Model Definition  Half Model —i Label Fisp (Controller name)
VELOCTTY £ Cont ID 1 (Controller 1D number)
REFC 1500 Cont_CID 2 (CID of hinge line of the CS)
RHOREF 1226 CREFC 1 (Reference chord length for the CS)
REFB 3000 CREFS 1 (Reference surface area for the C5) ADD
REFS 4500 PLLIM -1.5708 (Lower deflection limits for the CS) Exit
oK PULIM 15708 (Upper deflection limits for the CS)
HMLLIM -1000 (Lower hinge moment limits for the C5)
HMULIM 1000 (Upper hinge moment limits for the C5)
# OPTIONS. ey # Subcase Parameters = | O |
Solution Type: SOL144 — MACH 03
Q 1820 Real Eigenvalue Extraction Output Requests
XZSymmetry:  Symmetiic —i :
ANGLEA o No (Fired=00) — | Lower Limit o ¥ DISPLACEMENT
XV Symmetry:  Asymmetric —!
SIDES 0 No (Fired=00) — | Upper Limit 150 ¥ SPCFORCES
TIME 500
Ers SORT ROLL o No (Fixed=00) —! | Numberof Roots |10 V¥ 0LOAD
REBILES 55555550 PITCH 0 No (Fixed=00) — ¥ STRAIN
AUNITS 01019
s | YAW 0 No (Fixed=00) —i M MPCFORCES
AECONFIG  |AEROTRIM URDDL 0 No (Fixed=0.0) — [# GPFORCE
SUPORTL [ ADD — | Node56 DOF[35
ode URDD2 0 No (Fixed=00) —t [ STRESS
oK |
URDDZ 0 No (Fixed=00) —i ' FORCE
§ Subcase for Gust = URDD4 o No (Fixed=00) —! MK-Pairs ¥ DIVERG
RVDOF CARD URDDS o No (Fixed=0.0) — | Mach o
RVDOF Node 4500 RVDOF Node DoF [35
URDDE 0 No (Fixed=00) —! | Minimum Frequency [3
TABDMPL CARD
Damping 002 ct_Rail o No (Fixed=00) —! | Maximum Velocity (150000
D 2
STV ct_Lail o No (Fixed=00) — | Maximum Frequency |45
Q 5.51700E-04
Scale factor crelev 0 No (Fixed=00) — | Minimum Velocity  |30000
we p407141 ctruder o No (Fixed=00) —! | Numberof Roots |10
Time to pass gust
T o5 FLFACT CARDS
e Density Ratios L
TIE 0 Velocity Start 100
Velocity Increment  [10
Gust Calc
Number of Velocity |16
oK T
FREQL CARD u
First frequency 01
Frequency increment 01
Number of frequency increments 199
TSTEP CARD
Number of time steps 500
Time increment 001
Skip factor for output 199
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Sekil 2 : Program Arayiiz Pencereleri
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Hazirlanan program ile asagidaki islemleri yapmak mimkuindur.
o Aeropanel ve kontrol ylzeyleri olusturmak,
o Yapisal model ve aero model arasinda etkilesimi saglayacak splinelari olusturmak,
o Hiz, veter boyu, hava yogunlugu, kanat alani gibi aerodinamik parametreleri girmek,
o Statik aeroelastisite ve trim analizi i¢in gerekli degigkenleri girmek,
o Analiz giktilari istemek,
e Cirpinma analiz i¢in mach sayisi ve indirgenmis frekanslari girmek,
e Saganak analizi degigkenlerini girmek,

Program, Nastran’in ¢ézebilecedi .bdf dosyasini ¢ikti olarak vermektedir. Program kullanilarak
statik aeroelastisite, dinamik aeroelastisite ve saganak cevabi analizleri yapmak mimkdnduir.

Dogrulama

Yontemin dogrulugunu teyit etmek icin literatirde yaygin olarak kullanilan BAH kanat modeli
kullanilmistir [Rodden & Johnson, 1994]. BAH kanat modeli Sekil 3’de gdsterilmigtir. Analiz
sonuglari literatlirdeki degerler ile kiyaslanmis ve uyumlu oldugu géralmastar.

Aerodynamic
i Box Mumber MNonstandard Degrees of Freedom:
Basic W Airfiow Grid 11 (R3) Wing Root Hinge, Tip Up
* Wing Reat Grid 12 (R2) Aileran, TE UP 2001
A Structural .
Grid Point Il.'
| 1001 I R e —— I,l'l
evs| | | N ] —
-4 1 30 5 T - 1T e - 35.00
— — — —— — i -
) B o | | =00
148.25 20 40 IS i |
e d—— Aljleron \3[:35
i . a0
487
x 45 60 188 268 368 458 500
Aero Station Mumbers.
(Semispan = 500 inches)
Sekil 3 : BAH Kanat Modeli
Tablo 1 : BAH Kanadi Hiz Sonuglarinin Karsilastirmasi
Kritik hizlar (ft/s)
Iraksama Kanatgik Tersligi Cirpinma
Hesaplanan 1652 1157.1 1061
Literatir (Rodden 1655 1157.0 1073

& Johnson, 1994)

Dogal Frekans Ve Sekilleri
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Ucagin dinamik karakteristigini belirlemek, ¢cirpinma ve saganak analizlerinde girdi olarak
kullanmak Uzere yapisal modelin modal analiz yapilmistir. Bilindigi gibi yapinin dogal frekansta
veya yakin dederde titresmesi yapisal hasara sebep olabilir veya kirima ugratabilir. Ayni zamanda
calisma frekansinin dogal frekansa yakin olmasi yorulma émrinu azaltir. Nastran SOL 103
¢6zUcus kullaniimigtir. Hareket denklemi asagidaki

[M]{i} + [Cl{u} + [K]{u} = 0

Burada [M] katle matrisi, [K] katilik matrisi, [C] s6nUm matrisi, u yer degistirme harmonik hareket
oldugu varsayilirsa {u} = {®@}sin(wt). Bu durumda {&} mod sekli ve w dogal frekans olur.

(K] - wi[M]){®} =0
Burada w rad/s birimindedir, Herze asagidaki formal ile geuvrilir.
W;
fi= 2
Nastran Lanchoz algoritmasi kullanarak bu ¢ézimu yapar.
Analiz sonucunda Tablo 2’ deki dogal frekans ve sekilleri elde edilmigtir. Dogal frekans degerleri ilk
frekans degerine gore boyutsuz olarak verilmistir. Burada ilk sekiz mod icin sonuglar verilmistir.

Tablo 2 : Kanat Dogal Mod ve Sekilleri

Mod No filfy Mod Sekli

1 1.00 Kanat, Dizlem Digi 1. Egilme Modu

2 1.70 Parali agirlik tutucu 1. istasyon diizlem disi egilme modu
3 1.76 Parali agirlik tutucu 2. istasyon diizlem disi egilme modu
4 1.97 Kanat, dizlem ici 1. edilme modu

5 2.38 Kanat, dizlem disi 2. egilme modu

6 4.27 Kanat egilme-burulma birlesik mod

7 5.18 Kanat, dizlem disi 3. egilme modu

8 5.60 Kanatcik dizlem disi 1. Egilme modu
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Sekil 4 : Kanat Global Modlari

Aeroelastik Model

Patran paket programi kullanilarak yapisal modeli hazirlanan kanat yukarida bahsedilen program
ile aero model hazirlanmistir.

RO
L

ﬂr(

g

Sekil 5 : Aero Panellerin Baglandig1 Yapisal Diigiim Noktalar:

Cirpinma

Cirpinma, hava ile etkilesim halinde olan esnek yapida gergeklesen artan titresimlere neden olan
dinamik karasizliktir. Etkiledigi yapinin kaybina yol agabilen hasarlara neden olabilmektedir. Bu
sebeple akigkan igcindeki yapinin karasizligi incelenmeli problem varsa gidermek igin olayin fizigi
incelenerek dnlemeye yonelik calisma yapilmalidir. Sadece yuksek hizlarda degil disuk hizlarda
da goérulme ihtimali vardir. Bunun sebebi problemin; malzeme 6zelligi, sinir sarti igcinde bulundugu
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havanin akis kosullari gibi bir gok degiskene bagl olmasidir. Cirpinma hizi ugus zarfinin disinda
olmasi tercih edilmelidir.

Nastranda ¢irpinma analizi agsagidaki Denklem’de gorulen flutter (Cirpinma) denklemi kullanilarak
yapilir [Rodden & Johnson, 1994].

(=

2
. 2k : )
j Mhh+§th)(lv)2+?th(lv)+(l+lg)Khh U, =0

Burada koyu olan harfler matrisleri gdstermektedir. V ugak hizini, c referans kanat veter
uzunlugunu, k = ‘2"—; boyutsuz frekansi géstermektedir. Eger g>0 durumunda ¢irpinma gercgeklesir.

g ile V grafidi gizilir (V-g grafigi, Sekil 6) ve g’nin 0’1 kestigi yerde ¢irpinma vardir denilir.

g=2y

/'/

Sekil 6 : V-g grafigi

Sekil 7 ‘de incelenen kanadin ¢irpinma sonucu gosterilmistir. Grafik incelendiginde 6. Modun x
eksenini kestigi ve sonimin pozitif ¢iktigi gérilmastir.
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Sekil 7 : Hiz-Soéniim Sonuclari
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Eksenin kestigi yakin degerler i¢in daha kugtk hiz adimlari igin ¢ézim yapilmistir. Mod 6 i¢in 2 m/s
hiz adimlari ile yapilan ¢6zim sonucu Sekil 8'de gdsterilmistir. Tablo 3’de interpolasyon yapilirsa

V=199.8 m/s hizda ¢irpinma gergeklesecektir.

Soniim (g)
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180 220
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Sekil 8 : Cirpinma Modu

Tablo 3 : Cirpinma Modu, Hiz-Soniim Degerleri

KFREQ | VELOCITY | DAMPING | FREQUENCY
0.213 | 180 -0.149 15.91
0.205 |184 -0.124 15.66
0.198 | 188 -0.094 15.46
0.192 | 192 -0.061 15.31
0.187 | 196 -0.029 15.21
0.182 | 200 0.002 15.13
0.178 | 204 0.031 15.07
0.174 | 208 0.059 15.02
0.170 | 212 0.085 14.98
0.167 |216 0.110 14.95
0.163 | 220 0.134 14.93

Statik Iraksama

Statik iraksama, kanat tasima kuvvetinin olusturdugu burulma momentinin yapinin elastik
olusundan kaynaklanan geri getirici momentten daha buyuk olmasi halinde kanatta olusan statik
karasizlik olayidir. Iraksama problemi yapida uyari vermeden meydana gelir 6ncesinde
gerceklesecegine dair isaret vermez [Kratochvil & Slavik, 2003].

|<
L‘r

€

Burada L: tasima kuvveti, M : aerodinamik merkez etrafindaki yunuslama momenti, e: tarafsiz
eksen ile aerodinamik merkez arasi uzaklik, q: dinamik basing, S : kanat alani, V; :Iraksama

hiz1,C; : tasima katsayisi «a : Baglangi¢c hicum agisi ve 8:Kaldirma kuvveti nedeniyle olugan
burulma acisidir.
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v 2K
d = aC
qSea—aL

Ucagin ugustaki emniyeti bakimindan iraksama hizi, ugagin ulasabilecedi maksimum hizdan daha
bayuk olmalidir. Kanat burulma direngenligini arttirmak veya elastik eksenin yerini degistirmek (6ne
almak) suretiyle iraksama hizi arttinlabilir.

DIVERG Nastran karti kullanilarak iraksama analizi yapilmistir. Kompleks 6z degerleri bulmak igin
EIGC karti eklenmis ve CLAN metodu ile kdkler hesaplatiimistir. Deniz seviyesi kosullarinda
gergeklestirilen analiz sonucunda 49.5 kPa dinamik basing i¢in 284 m/s seyir hizinda iraksama
olmaktadir.

Kanatgik Tersligi

Hazirlanan aeroelastik model tizerinde kontrol tersligi problemi incelenmistir. Kanatgik tersligi,
aileron hareketi ile olusan ilave tasima kuvveti etkisi ile kanatta olusan burulmanin ilave hig bir
tasima olusturmayarak kontrol ylzeyinin etkisiz kalmasi durumudur. Aerodinamik ve elastik
kuvvetlerin etkilesiminden kaynaklanir ve ugagin kontrol kaybina sebep olur [(Wright & Cooper,
2007].

Aeroelastik modeli hazirlanan kanat farkli hizlarda trim analizi yapilmistir. Trim kartinda agisal
dénme hizi kontrol degeri alinmistir. Kanatgik tersligini belirlemek igin asagida tanimlanan kontrol
etkinligi degisimi kullanilmigtir [Siemens, 2014].

_ pb
% = 35ps

Burada; p: x ekseni etrafindaki agisal dénme hizi, V: hava araci serbest akim hizi, &: Kanatcik
sapma agisli, b: kanat acgikligi.

0.45
0.40
0.35
0.30
0.25
0.20

0.15

Kanatcik Etkinligi

0.10

0.05

0.00

300
-0.05

-0.10

Hiz (m/s)
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Farkli hiz degerlerinde yapilan statik aeroelastik analizler sonucunda incelenen ugak kanadi
Uzerinde kanatcik tersligi problemi 252 m/s hizi gectikten sonra gériimeye baglanmistir.

SONUG

Calismada aeroelastik problemler ele alinarak taktik sinifi bir IHA kanadi tizerinde uygulamasi
yapilmistir. Aeroelastik modelin hazirlanmasi igin kullanilan programlardan ve kullandigi
teorilerden bahsedilmigstir. Yontem ve metodun dogrulugunu kontrol etmek icin BAH kanadi
Uzerinde yapilan ¢alisma ve sonuglarina yer verilmistir. Analiz sonuglari literatir ile uyumlu
cikmistir.

Calisma gercek degerleri degistiriimis ugak kanadi Gzerinde tekrarlanmistir. Ugak kanadinin
aeroelastik limit hiz degerleri belirlenmistir. Kritik hiz sonuglari u¢agin manevra zarfi disinda
kalmistir. Tasarlanan ugak kanadinin ugus zarfi icinde aeroelastik problemler gérilmemektedir.

Calismada gecen yontemler tam Olgekli hava araci aeroelastik tasariminda kullaniimak tzere
geligtirilmistir. Geligtirilen program ile yapisal sonlu elemanlar modeli hazirlanmig, hava aracinin
aeroelastik analizleri harici lisansli araglara gerek kalmadan yapilmistir.

ilerleyen calismalarda program gelistirimeye devam edilecektir. Bu kapsamda daha fazla ¢oziicii
karti tanimlamalari eklenerek detayli aeroelastik analizleri yapmak miamkin olacaktir.
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