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OZET

Bu ¢alismada giintimiizde teknoloji gelisimi agisindan 6nemli bir konu haline gelerek
arama kurtarma, ilk yardim, savas sektorii, aragtirma sektorii, dogal kaynak gozlem sektord,
yangin tespit sektorii, tasimacilik sektorii ve giivenlik sektorii basta olmak iizere birgok
alanda yaygin olarak kullanilmaya baglayan insansiz hava araglarinin verimlilik agisindan

en 6nemli kismi1 olan kanat ve kanat¢ik kisminin dizayni yapilmistir.

Calisma kapsaminda, NASA tarafindan iiretilen Onera M6 u¢aginin kanat sistemi,
halihazirda deney analiz sonuglariin da olmasi nedeniyle tercih edilerek, kurulan analiz ve
mesh sisteminin dogrulugunun ve giivenilirliginin belirlenmesi i¢in kullanilmigtir. Yontem
olarak hesaplamali akigkanlar dinamigi (HAD) vasitasiyla bilgisayar destekli analiz, tasarim
ve simiilasyon tekniklerinden yararlanilmistir. Onera M6 ucaginin yapilan deneyiyle ayni
analiz ve simiilasyon ortami kurularak deney sonuclariyla karsilastirma yapilmigtir.
Sonrasinda ise Onera M6 kanadi liretim ve ugus giivenligine uygunlastirilmak amaciyla
modifiye edilmistir. Modifiye edilen bu kanat sisteminin tekrar analizi yapilarak sonuglar
elde edildikten sonra bu kanat sistemi igin kanatcik tasarimi yapilarak sisteme eklendikten

sonra ayr1 ayri biitiin kanat-kanatcik sisteminin analizi yapilmistir.

Sonug olarak, NASA tarafindan paylasilan kanat sistemi deney sonugclari ile 6zel
olarak ayarlanan bilgisayar destekli mesh ve analiz sistemi sonuglar1 kanadin 4 faklh
kesitinde incelendiginde sonuglarin birbirine oldukga yakin ¢iktig1 goriilerek mesh ve analiz
sisteminin dogrulugu belirlenmistir. Sonrasinda aynt mesh sistemiyle modifiye edilmis
Onera M6 kanadi ve tizerine tasarlanan farkli cant ve ok ag¢ilarindaki kanatgik sistemlerinin
analizleri sonucunda verimlilik hesab1 yapilmistir. Analiz sonucunda yaklasik %16.96’lik
verimle 30° cant agis1 45° oK agist ve 0.2°lik koniklik oranina sahip sistem en verimli yap1
olarak bulunmustur. Elde edilen %16,96 ik verim havacilik agisindan énemli oldugundan

kanatcik sisteminin verimliligi gosterilmistir.

Anahtar Kelimeler: Kanatgik, NASA, Havacilik, Onera M6, HAD, Cant Acisi, Ok Agisi,
Verimlilik
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SUMMARY

In this study, main subject is a design of a wing and winglet part of unmanned aerial
vehicles, which is the most important part in terms of efficiency. This subject have become
an important issue in terms of technology development and which have been widely used in
many areas such as search and rescue, first aid, war sector, research sector, natural resource

observation sector, fire detection sector, the transportation sector, and security sector.

Within the scope of this study, the wing system of the Onera M6 aircraft
manufactured by NASA was used to verify the analysis and the mesh system in terms of
accuracy and reliability. Computer-aided analysis, design, and simulation techniques were
used as a method with the help of computational fluid dynamics (CFD). The same analysis
and simulation environment was established with the experiment of Onera M6 aircraft and
compared with the experimental results. After that, Onera M6 wing was modified to
accommodate production and flight safety. After the analysis of this modified wing system,

the results were obtained for all wing-winglet system by using separate analysis.

As a result, the results of the computer-aided mesh and analysis system compared
with the NASA experimental results were analyzed in 4 different sections of the wing and
the results were consistent with the experiments. It verifies the mesh and analysis system
accuracy and reliability. After that, the same mesh system with the modified Onera M6 wing
with winglet designs, which have different cant and sweep angles analyzed for efficiency.
As a result of the analysis, the system having the 30 ° cant angle with 45 ° sweep angle and
0.2 taper ratio was found to be the most efficient structure with approximately 16.96%
efficiency. The efficiency of the winglet system was found to be 16.96%, which is important

for the aviation sector.

Keywords: Winglet, NASA, Aviation, Onera M6, HAD, Cant Angle, Sweep angle,
Efficiency
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1.GIRIS VE AMAC

Gegmisten giliniimiize insanoglunu ilgilendiren en 6nemli konu enerji kaynaklar1 ve
enerji kaynaklar1 yonetimi olmustur. Sinirsiz enerji kaynagma sahip olmadigimiz
diinyamizda insanoglunun artan niifusunun enerji kaynaklarin1 her gecen giin tiiketmesi
enerji kaynaklarini dogru yonetme konusunun énemini artirmaktadir. Havacilik alaninda ise
her gecgen giin artan ve otomotiv sektoriine gére daha pahali yakit kullanimi nedeniyle yakit
tasarrufu diger sektdrlerden daha nemli bir hal almistir. Insansiz hava araglar1 (IHA) ise her
gecen giin bir¢ok alanda kullanilmaya baslanmistir. Arama kurtarma, ilk yardim, savas
sektorl, arastirma sektorii, orman gozlem sektori, yangin tespit sektord, bunlara birkag
ornek icin giiniimiizde her gegen giin IHA’larin énemi ve kullanim amaglar1 artmaktadir.
Itfaiyecilikte, emniyet sektdriinde hatta tasimacilik sektdriinde bile kullanilacagi 6ngdriilen
[HA’lar igin gelistirme ve optimizasyon islemi ¢ok &nemli bir hal almistir (Austin, 2010).
Buna ek olarak THA’lar miirettebata gereksinim duymama, azaltilmis isletme maliyeti,
tehlikeli kosullar altinda hayati risk olmaksizin ¢alisabilme kabiliyeti, gelistirilmis
dayaniklilik, insan yasamina elverissiz ve zorlu ortamlarda uzaktan kontrol ya da otonom
sekilde calisabilme gibi 6nemli avantajlara sahiptir (Panagiotou, 2016). Gelistirme ve
optimizasyon islemleri giinlimiizde miihendislik alaninda olduk¢a kullanigh hale gelen
bilgisayar modellemeleri ve hesaplamali akiskanlar dinamigi analizleriyle yapilmaktadir.
[HA’larin gelistirme ve optimizasyon isleminde havacilik sektdriinde oldugu gibi yakit
tasarrufu ve aerodinamik tasarim 6nemli bir yer teskil etmektedir. Menzil, taginabilecek yiik
miktar1, dogrusal ugus, manevra kabiliyeti gibi bircok konu aracin harcadigi enerji miktari
ve aerodinamik dizayni ile dogrudan iligkilidir. NASA (2010) tarafindan yapilan arastirmaya
gore ucagin yakit giderlerinin biiyiik bir orani 6zellikle kanadin aerodinamik dizayni ile
alakali olmaktadir. Bunun yam sira kanadin ucunda kullanilan kanat¢ik (winglet) ismi
verilen yapi ile milyonlarca dolarlik bir yakit kazanci elde edilebilecegi ve kanatgik
tasariminin ve optimizasyonunun giindemdeki énemli konulardan biri oldugu belirtilmistir.
Kanatgiklarin kesfedilmesini saglayan etken ise insanoglunun en basindan beri yaptig1 gibi
dogaya dikkatli bakmaktan kaynaklanmaktadir. Kanatc¢ik sisteminin verimli olacaginin
kanitin1 doga bize ¢esitli sekillerde sunmaktadir. Kartallarin kanadi dikkatli incelendiginde

uclarinin kanatgik yapisina benzer bir bicimde kivrik sekilde oldugu goriilmektedir.



Sekil 1.1’de de goriildiigii lizere kartallarin kanat ucunun dogal yapisi sebebiyle
kanat¢ik yapisinda kivrik halde olmast ve kivrik halini yiikseklige ve ucus hizina gore

degistirdigi olgusu kanatcik dizayninda yeni bir bakis agis1 elde etmeyi saglamaktadir.

: - .

Sekil 1.1 Kaal kanad1 ucu lzanatg:lk sekilli yap1. (Anonim, 2014)



2. LITERATUR ARASTIRMASI

Insansiz hava araclarinin gelisen teknolojiyle beraber daha da 6nem kazanmasi
bircok acidan yeni dizaynlara ve yeni sistemler gelistirilmesine olan ihtiyaci artirmistir.
Biiyiik 6lgekli ugaklarin maliyetlerinin ve yakit giderlerinin yiiksek olusu, IHAlarin yapisi,
ergonomisi ve tasarimi geregi bilyiik 6lgekli ucaklara nazaran daha avantajli oluslarinin bu
duruma 6nemli bir etkisi vardir. Bu baglamda diistintildigiinde gelisen havacilik sektoriiyle
birlikte insansiz hava araglar1 dizayni1 ve optimizasyonu daha da biiyiik anlam kazanmustir.
Her sekilde arama kurtarma, askeri operasyon, toplumsal diizenleme ve glivenlik alanlarinda
son donemde IHA’larin kullanimi epey artmaktadir. Yakit tasarrufu ve ucus kolaylig:
saglamak agisindan insansiz hava araglarinda tasarlanmasi gereken en Onemli Yer
acrodinamik etkisinin de ¢ok olusu nedeniyle kanat kismidir. Kanat sisteminin dizayn
edilmesi i¢in oncelikli olarak airfoil dizayni yapilmasi gerekmektedir. Airfoil sistemi
bahsedilecegi ilizere kanadin kesit alanmin tasarlandigi yapidir. Airfoilin se¢imi ve
tasariminin ardindan kanat yapisinin da belirlenmesi gerekmektedir. Normal ugak sistemine
benzer olarak IHAlarda da benzer sekilde bir dizayn islemi s6z konusudur. Bunun yan1 sira
kanat tasariminda etkili olan en boy orani, koniklik orani, koniklik agisi, dihedral a¢1, bikiim
acis1, Kanat akim gelis agist ve OK agisinin da tasarim parametreleri olarak 6nemli olduklari
gorilmektedir (Paymer, 1992). Kanat yapisal tasariminin ardindan ise kanat yerlestirme
seklinin karar1 verilmelidir. Kanat yerlestirme sekillerine algak, yiiksek, ve orta diizeyli
yerlesim olarak 3 e ayrilmaktadir (Mohamad, 2013). Daha once de bahsedildigi gibi kanat
tasarimi ne olursa olsun kanat ucu vorteks olusumu ve C./Cp orami yetersizligi gibi
sorunlardan dolay1 son donemde bunu ¢6zmek i¢in iiretilen kanatgik yapilari ve bu yapilarin
tasarimi onemli bir konu haline gelmistir. Kanatc¢ik yapisinin tasarimi ve dizayni ise son
donemde onemli bir konu haline gelmistir. Bir¢cok farkli sistemde kanatgik dizayni
yapilmisken dizayn parametresi olarak en 6nemli parametreler ise baslica cant agis1, OK agis1
ve koniklik oranidir (Garrison, 1989).

Tarihte kanatg¢ik kullanimini ve tasarimini incelersek, kanatcik yapisi ilk olarak Sekil
2.1’de de goriildigi tizere 1970 yilinda NASA’da ¢alisan miihendis Richard Whitcomb
tarafindan gelistirilmis ve ismine de “Whitcomb uckanadi” denmistir. Whitcomb daha sonra

yaptig1 deneysel caligmalarla kanatcik sisteminin biiyiik jet yolcu ugaklarinin performansini



yuzde 4 ile 8 arasinda artirdigini ortaya koymus ve bunun iistiine Sekil 2.2°de gorilen
tasarimin1 Amerikan Hava Kuvvetlerinin yolcu ucagi olan KC 135°te deneyerek 6nemli bir
performans kriteri olan tasima katsayisi siirlikleme katsayist oranini yiizde 8 artirmayi
basardigin1 kanitlamistir (Whitcomb, 1976). Ardindan Heyson (1977) zamanin kisith
sartlartyla yaptigi matematiksel calismasiyla kanatgiklarin aerodinamik verimlilik agisindan
cok biiyiik avantaj sagladigini ¢esitli kanatlar tizerinde denedigi ilkel kanat¢ik dizaynlariyla
gostermistir. Cok onemli bir verim kazancina sahip olmasina ragmen kanatc¢iklar malzeme,
iiretim ve bakim problemleri ve teknolojideki yetersizlikten dolayr 200011 yillarin basina
kadar kullanilmasa da teknoloji ve iiretim sistemlerinin gelismesi ve yakit fiyati artisi
yiiziinden son donemde cesitli sekillerde {iretilmeye baglanmistir. Gratzer (1992)
caligmasinda da bahsettigi ayn1 zamanda kendi tasarladigi spiroid-tipped kanatcik dizayninin
patentini alarak piyasaya silirse de bu dizaynin giiniimiiz sistemleri i¢in elverisli oldugunu
sOylemek biraz zor olmaktadir. Buna benzer birkag ¢alisma ile kanatg¢iklarin optimizasyonu
denenirken zamanin teknoloji eksikliginin etkileri hissedilmistir. Zamanla gelisen bilgisayar
destekli teknolojinin etkisiyle kanatc¢ik dizaynlar1 yavas yavas yapilmaya baslanmistir. Buna
ornek olarak ise Takenaka ve Yamazaki’nin (2008) jet ucaklari i¢in yaptig1 multidisipliner
optimizasyon ¢alismasinda ¢esitli sistemlerden hesaplamali akiskan dinamik ¢6ziim yontemi
ve sonlu elemanlar yonteminden yararlanmaya caligilmistir. Bu ¢alisma sonucunda cant

acisinin dnemi kavranarak 6nemli bir dizayn parametresi elde edilmistir.

Sekil 2.1. Whitcomb kanatg¢i1g1 (Perarduaadastra, 2014)
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Sekil 2.2. Whitcomb Kanat¢ik Dizayni (Whitcomb, 1976)

Toor (2016) kanatgik parametrelerinin genel kanat performansi iizerindeki etkilerini
arastirdiginda kanatcik etkinliginin tasarima bagli olarak asir1 artan cant agisi ile azaldigi ve
tiim root toe agilar1 i¢in oldukea sabit kaldig1 bulmustur. Farkli sweepback agilart ve koniklik
oranlar1 i¢in, kanatcik performansinin optimum degere kadar artip, ardindan bir yerden sonra

azalmaya basladigin1 ve bunun dizayna bagli oldugunu kesfetmistir.

Bu alandaki son ¢alismalardan birinde Guerrero (2012) spiroid kanat¢igi sayisal
olarak tekrar arastirdiginda spiroid kanatgiklarin temiz bir kanada entegrasyonunun,
maksimum kaldirma kuvveti olusma durumunda indiiklenmis siiriikleme kuvvetini %75
oraninda azalttigini ve stall durumunun olusumunu engelledigini fark etmistir. Joel (2010),
dayaniklilik ve potansiyel olarak sirasiyla % 5,62 ve% 3,55'lik bir artis saglayabilen KC-
135R ucag i¢in optimize edilmis harmanlanmis bir kanat¢ik konfiglirasyonu tasarladigi
calismasinda ok agisin1 degistirerek %8 e varan yakit tasarrufu saglamay1 basarmistir. Yakin
zamanda yayinlanan bir makalede, Panagiotou (2014) insansiz hava araglar1 (IHA) igin bir
kanat optimizasyonu denerken kanatcik etrafindaki akis, Spalart Allmaras tiirbiilans modeli
ile birlikte Reynolds Ortalamali Navier-Stokes denklemleri ¢oziilerek incelenmistir.
Vortisite konturlar1 ile birlikte aerodinamik parametreleri analiz ederek 50 derece cant
acisina sahip olan ve 22.85 maksimum L/D oranina karsilik gelen optimum kanatgik
tasarimini elde etmeyi basarsalar da gelistirmelerin olabilecegini belirtmislerdir. Ayrica, CL
/ Cp 'deki artisin esas olarak kaldirma kuvvetindeki artistan ve siiriikleme kuvvetindeki

azalmadan etkilendigini gostermislerdir. Bunun yaninda yeni kanat¢igin stall agisi1 lizerinde



Onemli etkisinin olmadigini iddia etmislerdir. Optimize edilmis kanat¢ik geometrisini

birlestirerek toplam ugus siiresinde %10'luk bir artis elde edebilecegini de gdstermislerdir.

Bu tarz calismalara ek olarak ¢oklu kanatgik sistemi lizerine ¢alismalar da son
donemde yapilmaya baslanmistir. Catalano ve Ceron (2005), NACA 653018 airfoili
tizerinde gesitli konfiglrasyonlarda 310 multi-kanatgik sistemi deneyerek yaptiklart deneyde
sicak telli anemometre kullanarak kanat ic¢in siirtinme azalmasimi incelemislerdir. Cok
kanathilarin kullanimi ile yapilan bir diger ¢calismada, Cosin (2010) yaptig1 multi kanatcgik
calismasinda kanat¢ik entegrasyonu ile maksimum aerodinamik verimlilikte yaklasik
%?7,3'liik bir artis gozlemeyi basarmistir. Stall durumu sartlarinda ve yapisal yiiklenme
kabiliyetinde de onemli iyilesme saglamistir. Reddy (2015), 3D kanatgiklar, kanat, govde,
kuyruk tasarimi yaparak her bir ucun farkl agilar1 i¢in parametrelendirilmis multi kanatcgik
geometrilerinin etkinligini incelemek i¢in ¢ok amaglt bir optimizasyon gerceklestirmistir.
Sonuglar Pareto 6n optimizasyon teknigi ile bulunurken, kaldirma katsayisinda %12,8 artis,
sirlikleme katsayisinda %4,5 azalma ve pitching katsayisinda %60 azalma elde edildigine
ulasilmigtir. Gavrilovic (2015) yakin zamanda yaptig1 caligmasinda, kanat¢ik geometrisinin
tasarim optimizasyonu ile bir ¢alisma yapmustir. Bir tepki yiizeyi olusturmak igin bircok
kanat seklini analiz etmek i¢in Fluent programini kullanmistir. Non-Dominated Sorting
Genetic algoritmasini, Paretooptimal matematiksel ¢oziimlemesini kullanarak drag ve lift
katsayisi i¢in sonuglara ulasmiglardir. Optimize edilmis kanatgik tasarimi igin

kaldirma/stiriikleme oraninda %15'lik bir artis elde edilmistir.

En basindan itibaren bahsedilmek gerekirse onemli alt basliklar olarak airfoil

dizayni, kanat dizayni ve kanatgik dizaynidir.



3. TEORIK BILGI

3.1. Airfoil Dizaym

Airfoil secimindeki unsurlar ve airfoil secimi dizayn asamalarinda 6nemli bir yere
sahiptir ¢clinkd airfoil segimi birgok otoriteye gére ugak tasarimindaki en dnemli unsurlardan
biri olarak kabul edilmektedir. Andy Lennon (1996) kapsamli bir sekilde ugak tasarimini
anlattig1 calismasinda airfoil se¢imini kanat yiizey alani dizaynindan sonra en Onemli
parametre olarak belirtmistir. Bu c¢alismada Sekil 3.1’de 6rnegi goriilen airfoil yapisinin
kanadin alt ve ist ylizeylerindeki basing dagilimini etkiledigi de belirtilmistir. Airfoil
dizaynin1 NASA olmak iizere havacilikla ilgilenen bir¢ok kurum benimseyerek airfoil
dizaynlarin1 sunmuslardir. Airfoil se¢imi ise 6nemli olarak stall karakteristigi, Reynolds

sayisl, ideal kaldirma katsayisi ve atis momenti katsayisi gibi parametrelere baglidir.
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Sekil 3.1. Airfoil yapis1 (Mohammad, 2013)

3.1.1. Airfoil Se¢im Parametreleri

Airfoil dizayninin ucak tasarimi agisindan oneminden bahsedildigi gibi neye gore
airfoil dizaym1 veya secimi yapilacagindan bahsetmek gerekirse Onemli olarak bu
parametreler Cimax / Comax, CLmax, Cwm, ideal kaldirma katsayisi, agirhik faktorii ve ideal

Reynolds sayis1 0rnek verilebilir (Lennon, 1996)



CLmax/Cpmax: Bu deger airfoilin saglayabilecegi maksimum kaldirma katsayisi/siiriikleme
katsayist degerini vermektedir. Kaldirma katsayis1 ve siiriikkleme katsayisi birbirine bagh
degerlendirilmesi gereken iki parametredir. Yiiksek Cimax / Comax degeri airfoil sisteminin

daha uzun havada kalabileceginin ve daha uzak mesafelere ulasabileceginin gostergesidir.

CiLmax: CLmax degeri airfoilin sahip olabilecegi en biiylik kaldirma katsayisini belirtmektedir.
Yiiksek kaldirma katsayisi kanat sisteminin kaldirma kuvvetiyle baglantili oldugundan Cy max

degeri de ugus karakteristigi agisindan 6nemli bir parametredir.

Cm: Cm degeri ise atis momenti katsayisi (pitching moment coefficient) anlamina
gelmektedir. Atis momenti kavramai ise airfoil lizerine binen yiikiin bir noktada olusturdugu
momenttir. Bu ag¢idan bu moment degerinin yiliksek olusu ucus stabilitesi ve kontrolii
acisindan olumsuz bir etkendir. Bu agidan negatif bir etkisi de olsa Cm degeri de 6nemli bir

parametredir.

Ideal Kaldirma Katsayisi: ideal kaldirma katsayisi ucagin sahip oldugu ucus sirasindaki en

verimli kaldirma katsayisidir. Airfoil bu kaldirma katsayisina sahipken en verimli ugus

parametrelerini saglamaktadir.

Agirlik faktori: Airfoil se¢giminde bahsedilen biitiin unsurlarin yaninda ugak sektoriinde ¢ok

onemli bir kavram olan ylk parametresine de oldukca dikkat edilmesi gerekmektedir. Cunkdi
ucagi yikiinliin fazla olmast daha ¢ok yakit harcamasina sebep olabilecekken, bazi
durumlarda agirhgm artist  Onceden belirtilen parametrelerde ve diger ugus
parametrelerindeki 6nemli artistan dolayr kabul edilebilir olmaktadir. Bu nedenle agirlik

parametresi dikkat edilmesi gereken ekstra bir parametredir.

Ucus Reynolds sayisi: Ugusa ait parametreler sonucunda elde edilen ugusa ait Reynolds

sayis1 da airfoil seciminde dikkat edilmesi gereken 6nemli bir parametredir. Ugus hizinin
(mach sayis1) degisimine gore ve yiikseklige ya da sicakliga bagli olarak degisen hava
karakteristik Ozellikleri nedeniyle her Reynolds sayisi ig¢in daha avantajli olan bir airfoil

segmek her zaman 6nemli olmaktadir.



3.1.2. Airfoil Segenekleri

Daha onceden de belirtildigi gibi NASA ve diger havacilik kurumlarinda birgok
airfoil ¢esitli parametrelerdeki avantajlari nedeniyle {tretilmistir. Airfoiller ¢esitli
kodlamalarla kategorize edilmistir. NASA firettigi airfoillere genellikle NACA0020 gibi
basinda harfli sonunda ise 4 sayili, 5 sayili ve 6 sayili numaralandirma sistemini
kullanmiglardir. Airfoil se¢iminde ise Ozellikle ugusla ilgili Reynolds sayisina, mach
sayisina ve ugus yiiksekligine dikkat edilmesi gerekmektedir (Whitcomb, 1976).

Airfoil tasarimi da ugak tasarimi konusunda 6nemli bir yere sahiptir, ¢iinkii kanat kesit
yiizeyi ve yapisi tamamen secilen airfoillere bagli sekillenmektedir. Genellikle havacilik
sektoriiyle dogrudan iligkili olmasindan 6tiirii genellikle yaygin bir sekilde kullanilan bir¢ok
airfoil tipi NASA tarafindan yukarida belirtilen hesaplama siireglerinden gegirilerek
gelistirilmistir. Bu galismada kullanilan airfoil ise NASA tarafindan ONERA M6 kanadinda
kullanilmak iizere gesitli analizler, hesaplamalar ve denemelerden sonra tasarlanarak tretilen
NACA M6 Airfoil (m6-il) yapisidir. 1979°da Charpin ve Schmitt’in (1979) deneylerini
yaptigt bu airfoilden olusturulan kanat, bu c¢alismada HAD dogrulamasi olarak

kullanilmistir.

3.2. Kanat Dizaym

Ugak tasarimi konusunda bahsedilen airfoil se¢iminin yanisira bir diger onemli
parametre ise kanat dizayni olmaktadir. Bilindigi lizere kanat kismi ucakta kaldirma
kuvvetini ve stabiliteyi saglamaya yarayan parcadir. Kanadin dizayni ise her agidan ugak
tasarimi i¢in 6nemlidir. Kanat dizayninda ise 6nemli olan parametreler ise en boy orani
(aspect orani), koniklik orani (taper orani), dihedral ag¢is1 (dihedral ag1), biikiim agis1 (twist

ac1) ve kanat akim gelis agis1 (wing incidence) olmaktadir (Mohammad, 2013).
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3.2.1. En Boy Oram

En boy orani kanat dizayn1 agisindan 6nemli bir parametredir. Cesitli parametrelere

ve dolayli yoldan dizayna olan etkilerinden ¢esitli konu basliklar1 ad1 altinda bahsedilmistir.

3.2.1.1. En boy oraninin kaldirma kuvvetine etKisi

Kanat sistemi {izerinde kaldirma etkisi olusturdugunda, {ist yiizeyde daha diisiik bir
basinca ve alt yiizeyde daha yiiksek bir basinca sahiptir. Hava akisi, kanadin altindan iistiine
dogru ilerleme egilimindedir. Bu hava kacisi, Sekil 3.2’de gosterildigi gibi, kanat ucunun
etrafindan hava kacis1 seklinde olmaktadir. Bu durum iki boyutlu bir akista miimkiin olmasa
da gercek bir li¢ boyutlu kanatta sekil 3.3’te goriildiigii tizere gergeklestiginden en boy
oraninin etkisi ti¢ boyutta goziikkmektedir. Kanat ucundan kagan hava, tst ve alt yuzeyler
arasindaki basing farkini diistirmektedir. Bu durum, kanat ucunun yakinindaki kaldirmay1
azaltir. Ayn1 zamanda, dairesel bir sekilde kanat ucundan akan bu hava akimi kanadi asagi
dogru iterek kaldirma kuvvetine negatif bir etki yapmaktadir. Bu dairesel veya “vorteks”
akis, kanatlarin arkasinda akis yoniinde devam ederek girdap olusumuna sebep olur. Bu
girdaplarin olusumu sonucu agiga ¢ikan enerji muazzam olabilir ve kanat {izerinde bir
siiriiklenme kuvveti olusmasini saglar. ilerde bahsedilecek kanatcik yapisi da bu durumu

engellemek icin 6nemli bir anlam ifade etmektedir (Mohammad, 2013).
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Sekil 3.2. Kanat ucunda hava kagis1 gorseli (Mohamad, 2013)



11

q 2D Alrfoll

Sekil 3.3. En boy oraninin CI degeri {izerine 2 boyutlu ve 3 boyutlu
sistemde etkisi (Mohammad, 2013)

Yiksek en boy oranina sahip bir kanat, diisilk en boy oranina sahip esit alanli
kanatlarindan daha ayrik uglara sahiptir. Bu nedenle, u¢ girdaptan etkilenen kanat miktari,
yuksek en boy oranli kanat i¢in diisiik en boy oranli kanada gére daha azdir. Bundan dolay1
u¢ girdabimin mukavemeti daha azdir. Dolayisiyla, yiiksek en boy oranli kanatta kaldirma
kuvveti kaybi diisiik en boy oranli kanat sistemine gore daha az olmaktadir. Bunun nedeni
kanat ucu akisinin etkilerinin azalmasinin ekstra siiriiklenme kuvvetinin azalmasina sebep
olmasidir. Aerodinamik bakis acgisindan, AR (Aspect Orani; En Boy orani) arttikga, sekil
3.4’te de goriildiigii tizere li¢ boyutlu bir kanat igin Cl degeri artmaktadir (Paymer,1992).

Sekil 3.4. En boy oraninin hiicum agis1 ve Cl ile iliskisi (Paymer, 1992)
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3.2.1.2. En boy oraninin stall acisi iizerine etkisi

En boy oraninin bir diger etkisi ise stall agisinin degisimi tizerinedir. Efektif hiicum
acisiin ug¢ kisimlarda azalmasiyla diisiik en boy oranina sahip kanatlar yiiksek en boy
oranina sahip kanatlara gére daha yiiksek hiicum agilarinda stall durumuna girecektir. Stall
durumunun daha diisiik acilarda gerceklesmesi her zaman ugus icin bir dezavantajdir

(Yadav, 2014).

3.2.1.3. En boy oraninin kanat agirhgi iizerine etkisi

En boy oraninin artmasi kanadin daha agir bir yapiya sahip olmasina neden
olmaktadir. Bunun nedeni ise yapisal sertligin de§ismesi durumundan kaynaklanmaktadir.
Sekil 3.5’da da goriildiigii tizere yiiksek en boy oraninda kanat uzadigindan ve dolayli yoldan
kuvvet kolu uzadigindan burulma momenti artmaktadir. Kanadin saglamliginin saglanmasi
icin ise bu yiliksek burulma momentine dayanim saglanabilmesi ag¢isindan kanadin
agirhiginin artirilmasi gerekmektedir. Daha agir bir kanat sistemi ucgak yakit harcamasi

acisindan ve {iretim maaliyeti agisindan tasarimsal olarak tercih edilmemektedir (Yadav,

2014).

Yilksek en boy orani  Duisiik en boy orani

Sekil 3.5. Yiksek en boy orani ile diisiik en boy oran1 karsilastirmasi (Yadav, 2014)
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3.2.1.4. En boy oraninin indiiklenmis siiriiklenme kuvveti iizerine etkisi

En boy orami ile indiiklenmis siiriikleme kuvveti ile ters orantiya sahiptir.
Indiiklenmis siiriiklenme kuvveti ugus giivenligi acisindan negatif etkiye sahip oldugu icin

yuksek en boy orani bu agidan avantajli olmaktadir.

3.2.2. Koniklik Oram

Koniklik orani (taper ratio), ugagin kanadinin iizerindeki kaldirma kuvveti dagilimini
tizerinde 6nemli bir etkiye sahiptir. Yapilan kapsamli aragtirmalarin sonucunda, eliptik yap1
ile saglanan kaldirma dagilimiyla en az indiiklenmis siirtiinme elde edildigi hesaplanmistir.
Bunu basarmanin en iyi yolu eliptik bir kanada sahip olmaktir, ancak eliptik kanadi
tiretmenin zorlugu ve maliyeti nedeniyle miithendisler bu problemi yapiya bir koniklik orani
saglayarak ¢6zmeye ¢alismaktadirlar. Sekil 3.6, koniklik oraninin farkli en boy oranlarinda
indiiklenmis siiriikleme tizerindeki etkisini gostermektedir. Koniklik orani, belirli degerlerde
olumsuz bir etkiye yaptigi gibi olumlu bir etkiye de sahiptir. Baslarda indiiklenmis
stirikleme kuvvetinde koniklik orani arttikga bir 6nemli bir miktarda azalma gorilirken
belirli bir degerden sonra ise bu avantaj ortadan kalkmaktadir. Sekil 3.7, konik orandaki
artisla kanattaki hiz azalma noktalarinin olusumunu gostermektedir. Konik oran yaklasik 0
oldugunda, hiz farki bolgeleri tamamen kanat ucunda oldugu goriiliir. Bu durumun kanat
ucunda olusmasi bu hiz kesilme noktalarinin ugagin bu durumdan kurtulmasini saglayacak
olan aileron kisimlarinda engellenememesine neden olmaktadir. Bu sekildeki bir durumdan
(stall durumu) kurtulmanin neredeyse imkansiz hale gelmis olacagindan istenmeyen bir

durum olarak kabul edilmektedir (Paymer, 1992).
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Sekil 3.6. Koniklik oraninin indiiklenmis siiriiklenme kuvvetine etkisi

(Paymer,1992)
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Sekil 3.7. Koniklik oraninin hiz azalma bolgesi olusumuna etkisi (Paymer,1992)

3.2.3. Dihedral Ag1

Bir ugagin 6nden goriiniisline bakti§iniz zaman, xy diizlemi ile kanadin kord ¢izgisi
diizlemi arasindaki ag1, kanat dihedral agis1 olarak adlandirilir. Kanadin kord ¢izgisi diizlemi,
yayilma boyunca tiim kord ¢izgilerini birbirine baglayarak olusturulan hayali diizlemdedir.
Kanat ucu xy diizleminden daha yiiksekse, ac1 pozitif dihedral veya basitce dihedral agist
olarak adlandirilir, ancak kanat ucu xy diizleminden daha diisiik oldugunda, agiya sekil
3.8’da da gosterilen negatif dihedral veya anhedral agis1 denir. Ugak simetrisinin saglanmasi
icin, bir kanadi hem sag hem de sol boliimleri ayn1 dihedral agisina sahip olmalidir. Biitiin

tasarim parametrelerinin oldugu gibi dihedral agisinin da sagladigi avantaj ve dezavantajlar
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vardir. Bir kanada dihedral yapinin uygulanmasinin temel nedeni ugagin yatay stabilitesini
arttirmaktir. Yatay denge, ucagin bir hava akimi tarafindan rahatsiz edildiginde veya x

ekseni etrafinda donme etkisiyle karsilastiginda, orijinal konumuna dénme egilimidir.

xy diizlemi

S

Sekil 3.8. (a) Dihedral yapi, (b) Anhedral yap1 (Mohammad, 2013)

3.2.4. Biikiim Agis1

Daha 6nce de belirtildigi gibi modern hava aracinin kanatlarinda, airfoil kesit alani
ve hlicum agis1 kanat kok ucundan kanat ucuna kadar degisim gostermektedir. Bu sekilde
kesit alaninin yiizey boyunca degismesine ise aerodinamik bikim (twist) denmektedir.
Kanat profilinde, sekil 3.9 (b) 'de gosterildigi sekilde, genellikle kdk ucu kesit alan1 kismi
gdvde ucu kesit alan1 kismindan daha incedir. Ug gelis acisinin ve kok gelis agisiyla ayni
olmadigi biikiim sistemine ise sekil 3.9 (a)’da goriilldiigii tizere geometrik bukim
denmektedir. Kanat ucu kanat kokiinden daha diisiik bir gelis agisina (incidence) sahip ise,
kanatta negatif bikim (twist) yapist oldugu ifade edilmektedir. Aksine, kanat ucu kanat
kokiinden daha yiiksek gelis agisina (incidence) sahip ise, kanatta pozitif bikim (twist)
yapist oldugu ifade edilmektedir. Genellikle tasarimlarda negatif bukim sistemi
kullanilmaktadir, yani bu durum kanat ucu hiicum ag¢isinin 3.9 (a) 'da gosterildigi gibi kanat
kokii hiicum agisindan daha diisiik oldugu anlamina gelir. Bu durum kanat hiicum agisinin
kanat boyunca azaldigin1 gosterir. Biikiim ag¢isinin kaldirma kuvvetine olan etkisi ise sekil

3.10°de gorildiigi tizere negatif sekildedir (Mohammad, 2013).
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Sekil 3.9. (a) Geometrik bukim; (b) Aerodinamik bikim (Mohammad, 2013)

yv/s
Sekil 3.10. Bukim agisinin kaldirma kuvvetine etkisi (Mohammad, 2013)
Kanat tasarim siirecinde biikiimiin kullanilmasi i¢in iki ana hedef vardir:

1. Ug stall durumunun kok stall durumundan 6nce olmasini engellemek,

2. Kaldirma kuvveti dagiliminin avantajli olan eliptik modele benzetmek.

Yukarida bahsedilen iki istenen hedefe ek olarak, biikiimiin kaldirma kuvvetinde azalma

gibi istenmeyen sonucu da vardir.
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3.2.5. Kanat Akim Gelis Ac¢is1

Kanat akim gelis agis1, Sekil 3.11'de gosterildigi gibi, govde merkez ¢izgisi ile kanat
kord ¢izgisi arasindaki agidir. Bu a¢1, ugus sirasinda degisken ya da sabit olacak sekilde
tasarlanabilir fakat degisken kanat akim gelis agis1 igeren sistemin iiretimi ¢ok zor ve

karmasgiktir. Bu yilizden sabit kanat akim gelis agis1 sistemi genellikle tercih edilmektedir.

Kanat akim gelis acisi

Yakit merkez cizgisi ]

- ¥
——= —<— - {:% ————————————————————— Kanat akim gelis acisi

Sekil 3.11. Kanat akim gelis a¢is1 (Mohammad, 2013)

Kanat akim gelis agis1 se¢imi asagidaki tasarim gereksinimlerini karsilamalidir:

1. Kanat ugus sirasinda istenen kaldirma kuvvetini iiretebilmelidir.
2. Kanat ucus sirasinda minimum stirtiinme kuvveti sebep olmalidir.
3. Kanat akim gelis agisi, kalkis sirasinda kanat atak agisinin giivenli bir sekilde

degisebilecegi sekilde olmalidir.
4, Kanat akim gelis agis1, ucus govdesi lizerinde en az siirtlinme olusturacak sekilde

olmalidir.

3.2.6. Kanat Yerlesim Konfigiirasyonu

Kanat yerlesim konfigiirasyonunu belirlemek her konfigiirasyonun kendi i¢inde avantaj
ve dezavantajlart oldugundan 6nemli bir tasarim asamasidir (Mohammad, 2013). Kanat
yerlesim konfigiirasyonu Sekil 2.12’teki gibi diisiik kanat, Sekil 2.13’teki gibi yiksek kanat

ve Sekil 2.14’teki gibi orta kanat olmak {izere lice ayrilmaktadir.
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3.2.6.1. Diisiik Kanat

Avantaj:
o]

0]

0]

Hava tasiti kalkis performansi, zemin etkisinden dolay1 yiiksek kanat
konfigiirasyonuna kiyasla daha iyidir.

Kanala baglandiginda inis takim1 daha kisadir. Bu durum, inis takimini daha hafif
yapar ve geri cekme sistemi icin kanat icinde daha az yer gerektirir. Bu durum
kanat yapisin1 daha da hafifletir.

Ugak, yliksek kanatl bir yapiya kiyasla daha hafiftir.

Kanat kuyrugu daha az kuvvet yiiklenmesini saglar, bu yiizden kuyrugun daha
efektif ve giivenli olmasini saglar.

Kanat daha az indiiklenmis siiriiklenmeye sahiptir.

Dezavantaj:

0]

Kanatin iki ayr1 boliimii oldugundan ve kanadi daha az tetiklenen siirtiinme
sagladigindan, kanat yiiksek kanat konfigiirasyonuna kiyasla daha az kaldirma
kuvveti saglar.

Diisiik bir Crmax degeri sagladigindan ugak, yiiksek kanat konfigiirasyonuna
kiyasla daha yiiksek bir stall hizina sahip olacaktir. Bu durum o6nceden de
bahsedildigi gibi ucus acisindan dezavantajli bir durumdur.

Daha fazla inis ilerlemesine ihtiya¢ duydugundan, ugagin inis performansi daha

dustiktiir.

Sekil 3.12. Diisiik kanat 6rnegi (Anonim, 2016)
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3.2.6.2. Yiksek Kanat

Avantaj:

O Motorun (ve pervane) boslugunun diisiik kanatli konfigiirasyona kiyasla daha
yiiksek (ve daha giivenli) olmasi nedeniyle, bir motorun kanala monte edilmesini
kolaylastirir.

0 Kanatin iki kism1 en azindan iist kisma tutturuldugundan, kanat orta ve algak

kanatlara gore daha fazla kaldirma kuvveti iiretecektir.

Dezavantaj:

o Disiik konfigiirasyonlu bir kanat sikistirma gerilmesine maruz kalacakken
yuksek konfiglrasyonlu bir kanat ¢cekme gerilmesine dayanmak zorundadir.
Cekme gerilmesi de her zaman sikistirma gerilmesine gore daha tehlikelidir.

0 Kanat slrtinmesi nose up atis momenti iretir, bu durum kanadin yatay
destabilize olmasina neden olur. Bu durum kanat siirikleme hattinin,
yercekimine gore daha yiiksekte olan konumundan kaynaklanmaktadir.

0 Ucak daha ¢ok ©n alana sahip olma egilimindedir (orta kanat ile
karsilastirildiginda). Bu durum siiriiklenme katsayisini artiracaktir.

0 Zemin etkisi diisiik kanat ile karsilastirildiginda daha diisiiktiir. Kalkis ve inis
islemleri sirasinda zemin, kanat basing dagilimini etkileyecektir. Yiiksek kanat
sistemindeki kaldirma, diisiik kanatli konfigiirasyondan biraz daha diistik
olacaktir. Bu durum kalkis hareketlenme siiresini biraz arttiracaktir. Boylece,
yiiksek kanatl bir konfigiirasyon, kisa kalkis ve inis yapmasi beklenen IHA’lar

i¢cin dogru segenek degildir.
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Sekil 3.13. Yiiksek kanat drnegi (Sonieczky, 2016)

3.2.6.3. Orta Kanat

0 Ucak yapisi, govde govdesi ile kesisme noktasinda kanat kokiiniin takviye
edilmesi gerekliligi nedeniyle daha agirdir.

0 Orta kanat, yiiksek ve alcak kanatli konfigiirasyonlara kiyasla daha pahalidir.

0 Orta kanat, diger iki konfigiirasyona kiyasla aerodinamik olarak akicidir.

0 Kanat yapisimt giliclendirmek i¢in genellikle diger konfigiirasyonlarda oldugu
gibi ek bir parg¢a kullanilmaz.

0 Orta kanatta, diisiik kanat veya yiiksek kanattan daha az siiriiklenme kuvveti

olusumu vardir.

Sekil 3.14. Orta kanat 6rnegi (Anonim,2016)
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3.3. Kanatcik Dizayni

3.3.1. Kanatcik Sistemi Calisma Prensibi Ve Metodolojisi

Bir ucagin ugma anatomisini incelersek ucagin havada kalmasiin ¢esitli basing
kaynaklarindan meydana gelen basing farkindan kaynakli oldugunu bilinmektedir. Ugagin
bircok verimlilik parametresi de bu basing farkliliklarini ¢esitli analizlerle dizayn etmekten
geemektedir. Ugagin aerodinamik dizaynimin biiyiik bir kismi ise kanat tasarimindan
gecmektedir. Kanadin aerodinamik yapisini etkileyen faktorleri ise ikiye ayrilmaktadir.
Surtkleme (Drag) kuvveti ile Tasima (Lift) kuvveti olarak ikiye ayrilan bu iki parametreden
stiriikleme kuvveti ugagin havada kalmasina engel olan direnclerden kaynaklanan, akisla
ayni dogrultuda olan kuvvettir. Bu kuvvet genellikle siirtiinme ve basing farkindan meydana
gelerek ugagin havada kalmasina engel oldugundan olabildigince azaltilmasi gerekmektedir.
Surtklenme kuvvetini birgcok parametre etkilese de etkileyen en énemli parametreler yiizey
alani, dinamik basin¢ ve hiicum agisidir. Siirikleme kuvveti genel olarak indiiklenmis
(induced) ve parazit (parasite) siriikleme olmak Uzere iki bilesene ayrilmaktadir. Parazit
stirikleme kaldirma kuvvetinden bagimsiz genel olarak siirtiinmeye bagh olan siiriikleme
bilesenidir (Anderson, 1999). Siirtiinmeye bagl oldugundan profil siiriiklemesi, siirtiinme
stirliklemesi ve etkilesim siiriiklemesi gibi ¢esitlere ayrilabilmektedir. Profil siiriiklemesi
tamamen sekle bagli olarak olusan dirence dayali siiriikleme ¢esididir. Hava akiminin yiizey
sekline gore gosterdigi direnci ifade eder ve dogrudan ylizey sekline baglidir. Genellikle
hava akimi ylizeyi takip ederken bir noktadan sonra sekle bagli olan ayrilmalar
yasanmaktadir, bu durum sonucunda olusan basing farki bir siiriikleme direncini meydana
getirmektedir. Bunun yani sira profil siiriiklemesi, sekildeki yiizey piiriizliiliigiinden ya da
seklin keskin kisimlarindaki hava akiminin ani bozulmasindan ve basing farki olusmasindan
meydana gelen siiriikleme bileseni olarak da ifade edilebilmektedir. Bu stiriikleme etkisinin
azaltilmasi i¢in aerodinamik dizaynda yiizeyin tasarimini yaparken diizgiin gegisler ve zayif
noktalar ¢esitli sekillerde giiclendirilmesi gerekmektedir. Buna ek olarak etkilesim
striklemesi ifadesi ise yine profil suriklemesiyle benzer bir kavram olmakla beraber hava
akimlarinin kendi icinde etkilesmesi sonucu olmaktadir. Siirtlinme siiriiklemesi ise sinir
tabakas1 teoremi geregince havanin ya da ¢esitli gazlarin viskozitesine ve direncine bagl
olarak sinir tabaka igerisinde olusturdugu diren¢ kuvvetinin etkisine denmektedir. Sinir

tabaka teoremi (Gersten, 2017) Sekil 3.15 de de goriildiigi iizere ylizeyin akiskan ile
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etkilesimi sonucu akigkanin hizini etkileyebildigi alan1 ve bu hizi ne yonde ve ne sekilde

etkiledigini gostermektedir.
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Sekil 3.15. Diiz bir yiizeyde sinir tabaka teoremi (Gersten, 2017)

Bu teoremde akisin hareketli bir sekilde gelirken ylizeyin siiriikleme etkisi sonucu
etkilenerek hizinda ve basincindaki degisimlerden bahsedilmektedir. Bir ucagin
aerodinamigi incelendiginde ise hava duruyor ve tabaka ilerliyor seklindeki tam ters bir
mantiZin diigiiniilmesi teoreme dair biitiin kurallarin ayni kalacagi anlamina gelmektedir. Bu
sekilde diistiniiliirse u¢ak kanadinin hava ile etkilesimi sonucunda iizerinde gesitli basing
farkliliklar1 ve kuvvetler olacagini 6ngérmek miimkiindiir. Profil siirtiklemesi kanadin
sekline gore olusan siiriikleme kuvveti olmaktayken, siirtiinme siiriiklemesi hava ile kanadin
etkilesiminden dogan bir dirence dayali olusan bir siiriikleme kuvveti olmaktadir. Siirtiinme
siiriklemesini aciklamaya devam edersek, siirtlinme siiriiklemesi hava molekiillerinin sinir
tabaka i¢inde kanat yiizeyi ile temas edisi sonucu olusturdugu yavaslama kuvvetini doguran
bilesendir. Sinir tabakasi teoremi geregince strtlinme siriiklemesi yiizey alaninin genisligi
ile alakali oldugundan sirtklemeye olan etkisi oldukca ylksektir. Burada kritik olan nokta
tiirbiilansh akiglar laminer akisa gore siirtlinme siiriiklemesini daha c¢ok arttirmalarina
ragmen, siirekli bir laminer akis profili smir tabakanin yiizeyden daha kolay ayrilarak
kanadin arkasindaki alanda biiyiik bir tiirbiilansli alan olusturarak profil siiriiklemesine
neden olunmasini saglar. Tiirbiilansli akis1 kanat yiizeyinde gozlemlemek siirtiinme
stiriklemesindeki artisa neden olsa da profil siiriiklemesinde azalmaya sebebiyet
vermektedir. Miithendisligin bir seyden kazang elde edildiginde baska bir seyden kayip olma
durumundan dolay1 bu dengeyi diizenli saglamak onemlidir. Insansiz hava aracinin ugacagi

irtifa, hiz1 ve boyutu bu tarz hesaplamalar1 ve optimizasyonlar1 yapmak i¢in ¢ok dnemlidir.
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Indiiklenmis (induced) siiriikleme ise basing farkindan kaynaklanan indiiklenmis
stiriikleme sekline denmektedir. Olayin metodolojisini agiklamak gerekirse, ucagin ugma
prensibi basing farklarindan kaynakli havada kalmakla alakalidir. Kanat tizerindeki basinglar
dikkatlice incelenirse kanadin altindan gegen havanin basincinin yiiksek, tistiinden gegen
havanin basincinin ise diisiik basing oldugu ve bu durum sayesinde asagidaki yliksek
basincin etkisiyle ucagin havada kaldigini anlamaktayiz. Ucak kanadi eger sonsuz ve iki
boyutlu bir yapida olsaydi, yiiksek basing altta algak basing iistte olarak higbir sikinti
olmaksizin ucagin ugus prensibi saglanabilirdi, fakat ucak kanadinin uzunlugunun kisith
olabilmesi durumundan dolayr agagidaki yiiksek basing yukari ¢ikmaya diisiik basing da
asagl inme egilimi gostermektedir. Sonlu kanat yapisinin en dayaniksiz yeri olan kanat
ucunda bu egilim etkisini gosterdiginden kanadin altindaki hava yukar1 dogru bir hareket
yapacaktir (upwash), kanadin tistiindeki hava da asagi dogru bir hareket yapacagindan bu
hava hareketleri ucagi asagi dogru g¢eken bir siirlikleme kuvvetini dogurur. Basinct
dengelemek i¢in olusan bu asagidan yukariya ve yukaridan asagiya dairesel akim ayni
zamanda kanat ucu girdaplarinin olusmasina neden olur. Bu kanat ucu girdaplar1 asag1 yonlu
bir siiriikleme kuvveti olusturmanin yaninda kuyruk tiirbiilansina da sebep olarak diger
ucaklar i¢in zararli bir etkiye de sebebiyet vermektedir. Bunun yani sira, kanat ucu girdaplari
bir sapma momenti ve titresim olusturarak ugagin ugus giivenligini biiyiik 6lglide zora

sokabilmektedir.

Kanatgik geometrisi ise sekil 3.16’da da goriildiigli {izere birka¢ parametreden
olusmaktadir. Koniklik oran1 kanadin ucuna dogru ne kadar oranda daraldigini gosteren
parametredir, winglet span ise kanat¢igin ucunun yiiksekligini ifade etmektedir. Bu iki
parametrenin performans iizerindeki etkileri azimsanmayacak kadar nemlidir. Base agis1 ve
tip a¢is1 ise kanatcigin kesit alaninin yaptigi agilara denmektedir. Bu iki aginin performans
uzerinde disiik olgiide etkileri bulunmaktadir. Dizayn parametresi ve kriteri olarak ise
koniklik oraninin yanisira cant agist ile Ok agisi Ozellikle dikkat edilmesi gereken
unsurlardandir. Cant agis1 kanat¢igin kanada gore olan agis1t olmasinin yaninda oK agisi ise
kanatcigin  kendi eksenel ¢izgisine gore yaptigt burulma agisimi belirtmektedir

(Panagiotou,2014).
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Sekil 3.16. Kanatgik dizayn parametreleri (Anonim, 2016)

Cesitli parametrelerin incelenmesinden 6nce dogru bir kanat profili ve airfoil yapist
secmek dizayn isleminde ¢ok onemli olmaktadir. Kanat profili ve airfoil yapist ugagin
tasarlanis amacina, irtifasina, ortalama hizina ve yapacagi isleve gore sekillenmektedir. Bu
durum her yeni tasarim ug¢agi i¢in yeni bir yap1 ve sistem se¢meyi gerektirmektedir. Airfoil
kanadin yapisini ve kesit alanina gore sahip oldugu kamburluk oranimi ve seklini
belirlemektedir. Matematiksel modellemelerle yapilacak analiz, simiilasyon ve hesaplamali
akigkanlar dinamigi ¢6ziimlemeleriyle her sistem i¢in yeni ve dogru bir tasarim bulunmasi
olduk¢a Onemlidir. Yapilacak hesaplamalarda 6nceden belirtildigi gibi gesitli metotlar
kullanilarak toplam indiiklenmis siiriikleme kuvveti hesaplanabilecek olsa da buna mutlaka
kanat¢igin sekilsel yapisindan gelen profil siiriiklemesi de eklenmelidir. Cesitli hizlar i¢in
yapilacak cant agisi, Ok agisi ve koniklik orani parametreleri i¢in hangi hizda hangi agida
olunmasi gerektigi hesaplanmali ve buna gére duruma gore daha dnce yapilmamis bir sistem

olan hareketli kanatgik yapilart hiza gore degisen kanatgik yapisi sistemi incelenmelidir.
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) (3
Sekil 3.17. Cesitli geometrilerde kanatgik tasarimlar1 (Narayan, 2016)

Incelenmesi gereken ve etkisi digerlerinden daha fazla olan parametrelere deginmek

gerekirse bunlar sekil 3.17°de de goriildiigii tizere cant agis1, Ok agis1 ve koniklik oranidir.

3.3.2. Cant Agis1

Cant ag1s1 kanatcik sisteminde aerodinamik unsurlar goz oniine alindiginda tasarimda
dikkat edilmesi gereken 6nemli bir parametredir. Sekil 3.18’de de goriildiigii lizere cant agisi
kanatgigin yiizeye paralel normal dogrusunun kanadin yilizeye paralel normal dogrusuyla
yaptigi agiya denmektedir. Abdelghany (2016) cant agisinin kanatgik dizaynina etkisini
arastirdig1 calismasinda siiriiklenme kuvveti olusumunun engellenmesinde cant agisinin
dogru belirlenmesinin dnemine deginmistir. Cant agisinin degismesi siiriiklenme kuvvetinde
degisime neden olacag: gibi kaldirma kuvvetinin degisimine de etki etmektedir. Buna ek
olarak de indiiklenmis siiriikleme kuvveti olusumunun 6nlenebilmesi igin cant a¢isinin dogru

bir bicimde secilmesi gerekmektedir.
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Cant agisi

Sekil 3.18. Cant agis1 parametresi

Bu ¢alismada Onera M6 kanad lizerine tasarlanan kanatcik sisteminde cant agis1 15°
30°, 45°, 60° ve 75° olarak ayr1 ayr tasarlanarak C., Cp ve Cp degerlerine gore verimlilik

analizi yapilmstir.

3.3.3. Ok Aqis1

Ok agis1 kanatgik dizayninda dikkat edilmesi gerecken bir diger tasarim
parametresidir. Agmnin gorsellestirilmesi gerekirse ok agis1 Sekil 3.19’da da goriildiigii tizere
kanatcigin yiizeye paralel normal dogrusunun kanadin yiizeye dik normal dogrusuyla yaptig
aciya denmektedir. NASA calisani olan Robert Mack’in (1974) ¢alismasinda da bahsettigi
lizere ok agis1 ugus verimliligi agisindan siiriikleme kuvveti, kaldirma kuvveti ve kaldirma
kuvvetinin siiriikleme kuvvetine oranina kayda deger bir etki saglayarak dikkat edilmesi
gereken Onemli bir parametre haline gelmistir. Hamburg Universitesinden Ellen Pflaum
tarafindan (2017) yapilan arastirma sonucuna gore Ok agisinin kritik mach sayisi ile alakali
oldugu belirtilmistir. Kritik mach sayis1 ugagin belirli bir bolgesindeki hava akiginin ses
hizina ulastigr minimum hiza denmektedir. Bu baglamda kritik mach sayisinin artirilmasi
ucus giivenligi ac¢isindan faydali olacaktir. Yine aymi calismada Ok ag¢isinin dogru
ayarlanmasinin dikey eksene gore stabilitenin artirllmasimna olanak sagladigindan da
bahsedilmistir. Kanat i¢in bakilan 0ok agis1 ve gesitli parametre deneyleri sonucunda ayni
calismada elde edilen sonugta yiiksek ok agisinda kritik mach sayis1 yiksek, maksimum
kaldirma katsayis1 diisiik, tlirblilansli havada ugus stabilize, doniislerde kontrol amagh

alinmas1 gereken ag1 yliksek, kanat agirligr yiiksek ve inig takim sistemi entegrasyonu zor
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olarak belirlenmistir. Kisaca bazi parametrelerde kazang bazi parametrelerde ise kayip

oldugundan ok agisini belirlemek 6nemli bir hal almaktadir.

’ i "
Okagst & 2
£ .

Sekil 3.19. Ok agis1 parametresi

Ok agismin degisiminden gelen farkli avantajlar ve dezavantajlar olmasi nedeniyle
degisken ok agil1 sistemler bile gelistirilmistir. Sekil 3.20’de de goriildiigi tizere F-111 kanat
sistemi detayli bir sekilde incelendiginde farkli hizlar i¢in hareketli kanat sisteminin farkl

sekillere gecerek degisik ok acilarinda ugusun saglandigr goriilmiistiir.

Sekil 3.20. Degisken ok agis1 6rnegi (Anonim, 2016)

Pflaum ¢alismasinda degisken ok agili kanat sistemi hakkinda detayli bir incelemede
bulunmustur. Calismaya gore degisken oK ag¢isina sahip ugaklarin avantajlar
1) Kalkis ve inis karakteristik 6zelliklerinde artis

2) Sirliklenme kuvvetinde azalma
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3) Ugus seyri sirasinda iyi ugus karakteristikleri

4) Ugus boyunca siirekli optimum kaldirma kuvveti/siiriikleme kuvveti oranina
sahip olmaya bagli verimlilik artis1

seklinde belirtilirken dezavantajlarindan ise

1) Baglanti mekanizmasinin pahali, karmasik ve agir olusu

2) Kontrolii saglayan mekanizmanin agir ve pahali olusundan kaynakli kontrol
zorlugu

3) Ok agisiin anlik degisimi sonucu aerodinamik merkezde kayma olusmasi ve bu
durumun istenmeyen moment etkilerine neden olmasi

seklinde bahsedilmistir.

3.3.4. Koniklik Oram

Koniklik orani, kanat tasarimi konusunda da anlatildigi iizere kanat sisteminde
oldugu gibi kanatgik iizerindeki kaldirma kuvveti dagilimini iizerinde de 6nemli bir etkiye
sahiptir. Daha once de bahsedildigi gibi en az indiiklenmis siirtiinme kuvveti elde edebilmek
adina yapi1 olarak tasarimlarda koniklik oran1 6nemli bir parametre olarak ele alinmalidir.
Sekil 3.6, koniklik oraninin farkli en boy oranlarinda indiiklenmis siiriikleme tizerindeki
etkisini gostermektedir. Koniklik oraninin daha 6nceden de belirtildigi {izere avantajlar1 ve

dezavantajlar1 bulunmaktadir. Detayli1 bilgi kanat dizayni baslhigi altinda verilmistir.
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4. MATEMATIKSEL MODELLEME

4.1. Akis Denklemleri

4.1.1. Genel Akis Denklemleri

Matematiksel modellemeye girmeden 6nce bilmemiz gereken parametreler igin
oncelikle bir takim aerodinamik kuvvetlerin ve olaylarin formiile edilisini bilmemiz
gerekmektedir. Oncelikli olarak kanada etki eden kaldirma ve siiriikleme kuvvetini

hesaplamamiz gerekirse,

Surtikleme kuvveti ( Fy);

Ry Z% PVIAC, (4.1)
Kaldirma Kuvveti (F,)
F, :% V2AC, (4.2)

olarak formiile edilebilmektedir. Denklemde de goriildiigii lizere dinamik basing ve ylizey
alan1 stirikleme kuvveti hesabinda énemli bir yer kaplamaktadir. Cp ifadesi ise siirikleme
kuvvetine etki eden ¢ok sayida faktoriin gesitli hesaplamalar sonucunda toplanmasiyla elde
edilen katsayidir. Ayn1 formiilasyona sahip tasima katsayisinda ise tek fark Cy ile gosterilen
kaldirma kuvveti katsayisidir. Daha 6nce bahsedildigi gibi ugaklarin ugus prensibi geregince
kaldirma kuvveti artirilmaya calisilirken siiriikleme kuvveti azaltilmaya calisiimalidir. Bu
durumdan yola ¢ikilarak bir aerodinamik verimlilik parametresi (CL/Cp) elde edilmistir. Bu

deger ne kadar yiiksekse verimlilik de o kadar yiliksek olacaktir.
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L 1 VZAC,
d :%— (4.3)
D S PVAC,
Akis hareketinin incelenmesi icin hareket denklemlerinin dogru bir bigimde
cikarilmasi gerekmektedir. Laminer, Newton tipi, viskoz, sikistirilamaz bir akis i¢in Navier

stokes denklemi yazilirsa,

p%\t/=—vp+pg+w2v (4.4)

formulasyona bu sekilde elde edilecektir. Burada p akiskanin yogunlugunu, p viskozitesini,

g yer ¢ekim ivmesini, V hizini, t zaman1 ve P basinci ifade etmektedir. Strekli rejimde,
sikistirilamaz Ve tiirbiilansh akislarda X, y, z, yoniindeki momentum denklemleri su sekilde

verilmektedir.

X yoniindeki momentum denklemi:

) (4.5)

2 0
(a(pu ) + a(pUV) + a(pUW)) — _8_P+i(az.xx + TX)’ + aT
z oXx Re  0Ox oy 0z

OX oy 16}

Y yonundeki momentum denklemi:

2 0 0 0
(a(puv) N a(pV ) + 8(pvw)) _ _E+i( Ty + Ty + z'yZ) (46)
o oy oz oy Re ox oy
Z yonindeki momentum denklemi:
2 0
(a(puw) . o(pvw) N o(pw )) :_EJFL(GT“ AN 6rzz) 4.7)
o oy oz 0z Re ox oy oz

Seklinde denklemlestirilebilmektedir. Burada atalet kuvvetlerinin viskoz kuvvetlere baskin
¢iktig1 durumlarda akisin tiirbiilansh oldugu ve sistemdeki enerji denkleminin de ¢ikarilmasi

gerektigi bilinmelidir.
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Enerji denklemi ¢ikarilmak istenirse,

X

(8(uE) N o(VE) N 8(WE)) __O(uP) o(vP) o(wP) N 1 (8q aq, N 8an)
z

OX oy 0z OX oy 0z RePr ox oy

1 0 0 0
+—~ (—(ur,, +vr, +wWr,)+—(ur, +vr, +Wr, )+—(Uzr, +Vr, +Wr 4.8
Re(aX( XX Xy xz) ay( Xy yy yz) aZ( XZ yz zz)) ( )

Seklinde elde edilmektedir. Burada p yogunlugu, p viskoziteyi, P basinci, E enerjiyi, Re
Reynolds sayisini, Pr Prandtl sayisini, T ise stres tensoriinii belirtmek i¢in kullanilmistir.
Diger yararli parametrelerin denklemleri ise CLmax hesabi, ideal kaldirma katsayis1 hesabi,

Reynold sayis1 hesab1 ve kord uzunlugu hesabidir.
4.1.2. Cimax Degeri Hesabi

Daha onceden de bahsedilen Cimax (maksimum kaldirma katsayisi) asagida

denklemin tiretilmesiyle hesaplanabilmektedir.

/ 2, W 1
Vstall = (;) (?) (CLmax) (49)

Stall hiz1 bilindigi takdirde Cimax degerini bulmak icin denklem tekrardan

dizenlenirse;

2. W, 1
CLmax = (;)(?)(V 2

stall

) (4.10)

Denklemi elde edilmis olur. Denklemdeki parametrelere bakmak gerekirse yogunluk
parametresi havanin yogunlugundan elde edilebilmektedir. Daha 6nce bahsedilmeyen W / S

degeri ise kanat yiikii (wing loading) anlamina gelmektedir.
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4.1.3. ideal Kaldirma Katsayisi

Ideal kaldirma katsayis1 (CLmax) hesaplanmak istenirse, Cimax degerini stall hizinin
formiiliinden bulundugu gibi Cridear degerini ise diiz ucus seyri hizinin (cruise speed)
formiiliinden bulunmaktadir. Diiz ugus seyir hizindan elde edilen Ideal Kaldirma katsayisi

formulu ise

1
2

2. W
CLideaI = (;)(?)(V ) (4-11)

seyir

Seklinde denklemlestirilebilmektedir.
4.1.4. Reynolds Sayis1 Hesabi

Havacilikta bir¢ok noktada kullandigimiz Reynolds sayis1 hesabi,

Sl (4.12)
7

Formull vasitasiyla hesaplanmaktadir. Burada p akiskanin yogunlugunu, v akigkanin hizini,

| karakteristik uzunlugu, p akiskanin dinamik viskozitesini belirtmek ic¢in kullanilmistir.
4.1.5. Kord Uzunlugu hesabi

Koniklik oran1 ve kanat alanim1 kullanarak kok ve u¢ kord uzunluklarini

hesaplamamiz miimkiindiir.

S = Croot + Ctip b
=) (4.13)
C.
A=—" (4.14)

root
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4.2. Akis Modellerinin Incelenmesi

Akisin modellemeler yoluyla incelenmesi ¢esitli modellerin olusturulmasina neden

olmustur.
4.2.1. Standart k - ¢ Modeli

Bilinen en yaygin modellerden olan standart k- & modeli ¢ogu tiirbiilanshi akis i¢in
yiiksek dogruluga sahip ¢0zim sagladigindan kullanilmaktadir. Kinetik enerji (k) ve kayip
oran1 (&) icin turetilen iki denklemden olustugundan ismi standart k- & modeli olarak

gecmektedir.
Kinetik enerji denklemi (k)

ov 0 0 14, oK
Z(pK) + ——(pku,) = —[(u + 1) =1+ P + P,— pe—Y,, +S 4.15
AP ook = S IR R pe Y, 45, (415)

Kayip miktar1 denklemi (g)

o€ 2

0 0 0 M, &£ g
= (pe) +—(peu) = —[(u+)—]+C,_=(P.+ C, P)-C, =—+S_  (4.16
6'[ (p ) 6Xi (,0 |) GX. [(:u o )ax ] 1e k ( k 3¢ b) 2¢ k £ ( )

i & i

seklinde ifade edilebilir. Buradaki formilasyon k veya & degerlerinin degisim miktarini, k
veya ¢ degerlerinin konveksiyonla tasinim miktarini, k veya & degerlerinin diflizyonla
tasinim miktarini, k veya & degerlerinin liretim miktarin1 ve k veya ¢ degerlerinin ¢esitli

kayip miktarlarini ifade etmektedir.

Turbilansli viskozite modellemeleri ise
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= puu, (4.17)
k=" PY; ’axi .
k2
ﬂt=PCy? (4.18)

seklinde gosterilir. Ik denklem tiirbiilans kinetik enerjisi iiretimini ifade ederken ikinci
denklem ise tiirbiilans viskozitesinin tiirbiilans kinetik enerjisi ve onun kayip orani seklinde

gosterilmesiyle tiiretilmistir. Burada katsayilar ise sabit olmak iizere,

C,=009, C, =144, C, =192, o,=1 o, =13

seklindedir (Gegim vd. 2008).
4.2.2. Renormalized Group Turbulance Modeli (RNG k - ¢ Modeli )

Renormalized group turbulance model olarak bilinen bu modelde C,, katsayisi

standart k - ¢ modelindeki C; terimi gibi sabit olmamakla beraber,

77(1—:)
C =142 — "= 4.19
1le 1+ﬁ773 ( )

seklinde gosterilmektedir.
Burada sabitler ise,

C,=0.085, C,=168, C,=0.0, C,=0.0, 0, =0.72, 5, =090, o, =0.72, #=0.012, 77, = 4.38

seklindedir (Yakhot vd., 1992).
4.2.3. SST k-w Turbulans Modeli

Menter (1992) yaptigi calismada K- & modelinde tiirbiilans viskozitesinde yapilacak
birka¢ degisiklikle daha gergek¢i hiz profilleri ve kayma gerilmeleri elde edilebilecegini
gostermistir. Bu diizeltmeyi ters basing gradyani olusan sinir tabaka akislarinda sonuglardaki

hataya bagli oldugunu gostermeyi basarmigtir. Kayma gerilmesinin Bradshav sabitinden
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biiyiik ¢cikmamasini tiirbiilans viskozitesinin hesabina ekledigi yeni fonksiyonla basarmistir.

Turbulans viskozitesinin hesabi,

=K (4.20)
max(a,@, SF,)

denklemi ile ifade edilmektedir. Burada a1 terimi 0.3 iken S terimi ise girdaplilik

bliytikligilini ifade etmektedir.

F2 degeri ise sinir tabakasi disinda 0 ve iginde 1 olarak alinan gecis fonksiyonudur.

—tanh[[max(;( 5000

)] ] (4.21)

Bu fonksiyonda y ile duvardan normal yondeki uzakligi belirtmektedir. Bu modelde

kullanilan tiirbiilans kinetik enerjisi denklemi (k)

ok ok . 0 ok
T 4U 2P - Bkot —[(v+o,v, ) — 4.22
Ui TR Ao Sl 2 (4.22)

seklinde formiile edilirken, spesifik kayip o denklemi ise;

aa) 0w 1 ok ow
+U,— =« +— + —1+201-F)o , ————— 4.23
) ' ox - B’ [(v+o VT) ] 1-F)o, % Ox (4.23)

J J

seklinde formiile edilmistir. Burada Pk ve F1 terimleri sirasiyla,

R, =min(z; %,mﬂ*ka}) (4.24)
OX;
~ Jk 5000, 40,k .
F= tanh{{mln[max(ﬂ oy Vo )Cka 2]}} (4.25)
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seklinde formule edilirken, F1 fonksiyonuyla viskoz alt tabakada ve logaritmik tabakada
tirbiilans 6lgegine gore hesaplama yapilmistir. Burada k - & modelinden farkli olarak o
degerinin sinir tabaka diginda ¢ok kiiciik hesaplandigi hatalari ortadan kaldirmak i¢in tigiincii
bir terim yardimiyla fonksiyonun daha kii¢iik degerler almasi ve kati cisme yakin noktada
deger olarak 1’e¢ ulasmasi hedeflenmistir. Iki model arasindaki bu gegisi saglayarak

ayarlamay1 yapan fonksiyon ise,

¢:¢1F1+¢2(1_ Fl) (4.26)
seklinde tanimlanmistir. Modelin katsayilar1 da asagidaki gibidir.

CD,, =max(2p0 , 1 K 0w 150y (4.27)
" @ OX. OX:

5 3 .9
@ =g, 0,=044, = ./, =00828, fi'=

a,,=0.85,¢a,,=1 a,=05, «,,=0.856

Bu sekilde k-w modeli de Reynolds Stress Turbilans modeli kadar iyi kesinlik ve
dogruluk saglasa da yine ayni sekilde yliksek karmagiklik ve ¢6ziim giicli isteyen bir
modeldir.

4.2.4. Reynolds Stress Turbulans Modeli

Reynolds stress turbilans modeli, Reynolds stress faktorlerinin transport
denklemlerinin ¢oziilmesini temel altina alan Gibson ve Launder (1978) tarafindan
olusturulmus bir modeldir. Baz1 6nemli kabuller yaparak momentum denklemlerini
kullanarak Reynolds ortalamalarimin alinmasiyla olusturulmus bu modelde transport

denklemi,

0, —~—, 0 T 0 o = e ;
a(pu iU j)+87(puku iu j):_g[pu U U+ P(Sgui+ ouy)]
K K
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0 0 — — 6Uj — Ou. ou' auj
+—[u—@"u')]-puiu’,—+u" U, —)+ p'(—+—
an [/J an( i ])] p( i k an ] k aXk) p (aX OX. )

J 1

ou', ou’
22—t
OX, OX,

-2pQ, (U U &y INTENTIN U E ) (4.28)

seklinde yazilabilmektedir. Buradaki terimleri agiklamak gerekirse esitligin solunda sirayla
tirbiilans diflizyon, molekiiler difiizyon, tiirbiilans gerilmesi tliretim, basinca bagli uzama
terimi ve ayrilma terimi yer almaktadir. Reynolds Stress Tirbulans modeli iyi bir kesinlik
ve dogruluk saglayan bir model olsa da yiiksek karmasiklik ve ¢oziim giicli isteyen bir

modeldir.

Basing-uzama terimi yazilmasi gerekirse,

E 2 0 P 1 0 PR
¢ :_ClpE(u iU _gké}j)_cz[(aj _8_)(|(pulu iU j))_g(Pkk _a_Xl(pulu MUY Tov B e

(4.29)
seklinde yazilabilir. Sabit terimler C1=1.8 ve C,=0.6 olarak alinirken son terim ise ¢esitli
hesaplamalarla bulunmaktadir. Kayip miktart ¢ fonksiyonu sikistirtlabilirligin ihmali

sonucu,

& = %pgéij (4.30)

seklinde alimrken bu denklemde gegen ftiirbiilans kinetik enerjisi k =uu, /2 olarak

bulunmaktadir. ¢ fonksiyonu ise yukarda gegen kayip miktari denkleminin basitlestirilmesi

sonucu yola ¢ikilarak,

0 0 0 Y7 £
a(ps)+a—Xi(pgui):aT[(,u ;)—]+Cl£ (Pk+C3£Pb)—ng?+SE (4.31)

i i

seklinde bulunmalidir. Burada katsayilar 6ncekinde oldugu gibi
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C,=009 C,6=144, C, =192 0,=1 0,=13
seklinde iken, Se degeri de 0 kabul edilirken B +C,, R, terimi 0.5 P, kabul edilmistir.

4.2.5. Spalart Allmaras Turbulans Modeli

Spalart-Allmaras modeli momentum, sureklilik ve enerji denklemlerini bir arada
kullanarak tiirbiilans modelini tek bir tasima denklemine indirgeyerek tiirbiilansli viskoziteyi
hesaplamaya yarayan modeldir. Diger tek denklemli modellerin aksine tiirbiilanshi kinetik
enerji tasinim denklemini kesinlikli bir sekilde ¢ozmeye yaramaktadir. Bu model genel
olarak havacilik sektoriinde ve daha az karmasik yani fiziksel olarak etkilerin belirli oldugu
sistemlerin ¢oziimlerini elde etmede kullanilmaktadir. Kisaca bu model, akiskanin kati

cisimle etkilesimi olan havacilik uygulamalarinda kullanilmaktadir.

Model denklemli formiilize edilirse tek denkleme indirgenmis formiil,

o oV “a c Vi, 1.0 , 0V ov ov
—+u, —=c¢,(1-f,)vS—[c,f, ——2 f ](=)+=[—((V+V)=—) +C,, ——
at ] axj bl( t2) [ wl 'w Kz t2](d) G[axj (( )axj) b2 axi aXi]
(4.32)
seklinde elde edilmis olur. Ardindan eddy tiirbiilans1 hesaplanmak istenirse,
= pVt, (4.33)
denklemi kullanilmalidir. Burada,
X 3
f,=——— 4.34
T (434
X =~ (4.35)
\'

seklinde bir agilim yapilmalidir. Burada p akiskanin yogunlugunu, p dinamik viskozitesini

ve v ise kinematik viskozitesini gostermektedir. Bunlara ek olarak ise,



~ Y
S=0Q+ K2g? f,
v2:l_ X
1+ X f,
f =gl 1+C,5° s
[¢] gS+CW36

g=r+c,(r’-r)

r= min#,lO]
S K?d?

ftZ =Cy eXp(_Ct4X 2)

- ou,
W, 1 ﬂ__l)
bo270x;  ox
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(4.36)

(4.37)

(4.38)

(4.39)

(4.40)

(4.41)

(4.42)

agilimlari yapilabilir. Burada Q =,/2W,W; olarak vortisite kuvvetini, d ise akis alanindan

en yakin duvara olan uzakligi ifade etmektedir. Bunun yanisira sinir kosullar ise,
Vwan =0, Vtarfield =3V, =9V,

olarak belirtilmektedir. Tiirbiilansli sinir kosullari ise,

V

t,wall =

0, Ve i =0.210438v, —1.29423v,,

seklinde formiilize edilebilir. Denklemdeki katsayilar ise,

c,,=0.1355 o=2/3, c,=0622, K=041, c,=12 ¢,=05

:i+1+cb2

C,,=0.3, Cps =2, c,.=71L ¢,
' 'K o

seklindedir (Spalart ve Allmaras, 1992).
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5. MATERYAL VE YONTEM

Insansiz hava araglarmin gelisen teknolojiyle beraber daha da énem kazanmasi
birgok agidan yeni dizaynlara ve yeni sistemler gelistirilmesine olan ihtiyaci artirmistir.
Biiyiik 6lgekli ugaklarm maliyetlerinin ve yakit giderlerinin yiiksek olusu, IHAlarin yapist,
ergonomisi ve tasarimi geregi biiyiik 6l¢ekli ugaklara nazaran daha avantajli oluglarinin bu
duruma 6nemli bir etkisi vardir. Bu baglamda diisiiniildiigiinde gelisen havacilik sektoriiyle
birlikte insansiz hava araglar1 dizayni ve optimizasyonu daha da biiyiik anlam kazanmistir.
Daha oOnceden de belirtildigi sekilde arama kurtarma, askeri operasyon, toplumsal
diizenleme ve giivenlik alanlarinda son dénemde IHA’larin kullanimi epey artmaktadir.
Yakat tasarrufu ve ugus kolaylig1 saglamak agisindan insansiz hava araglarinda tasarlanmasi
hususunda en 6nemli yer aerodinamik etkisinin de ¢ok olusu nedeniyle kanat kismidir.
Onceki kisimda da bahsedildigi iizere kanat yerlestirme sekilleri algak, yiiksek, ve orta
diizeyde olarak iice ayrilmaktadir. Normal ucak sistemine benzer olarak IHAlarda da benzer
sekilde bir dizayn islemi s6z konusudur. Bunun yam sira kanat tasariminda etkili olan
parametreler en boy orani, koniklik orani, koniklik agisi, dihedral ag1, bukim agisi, kanat
akim gelis agis1 ve ok agisi olarak oncelikle sayilabilmektedir. Daha 6nce de bahsedildigi
gibi kanat tasarimi ne olursa olsun kanat ucu vorteks olusumu ve C./Cp orani yetersizligi
gibi sorunlardan dolay1r son dénemde bunu ¢6zmek icin iiretilen kanatcik yapilari ve bu
yapilarin tasarimi onemli bir konu haline gelmistir. Bu c¢alismada oncelikle deneysel
sonuclari oldugundan ve bu sayede karsilagtirma islemi icin elverisli olan Onera M6 kanadi
kullanilmistir. Kanat sistemine 6zel olarak ayarlanan meshleme isleminin ardindan HAD
analizi yapilarak deneysel sonuglarla karsilagtirildiktan sonra mesh sisteminin dogrulugu
ispatlanarak ayni mesh sistemi Onera M6 kanadindan ylizey keskinlikleri ortadan
kaldirilarak ve yeni bir IHA igin olceklendirilerek modifiye edilmis yeni bir kanatta
kullanilarak yeniden analiz yapilmistir. Sonrasinda ise analizi yapilarak C., Cp, CL/Cp
degerleri bulunan bu kanada ¢esitli konfigurasyonda tasarlanmis farkli ok ve cant agilarina
sahip kanatgik yapisi eklenerek ayn1 meshleme ve HAD analiz sistemi kullanilarak analizleri

yapilarak en iyi kanatgik yapis1 belirlenmistir.
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5.1. ONERA M6 Kanadi

Onera M6 kanadi 1979 yilinda Schmitt ve Charpin (1979) isimli iki NASA c¢alisan1
tarafindan IHA’lar icin iiretilip analizlerinin yapildigi ve birgok noktada basing
katsayilarinin bulundugu, verimli olarak THA’larda kullanilan bir kanattir. Kanat yapisi o
gunki deneydeki haliyle resim 4.2 de gortlmektedir. Deneylerinin kapsamli olarak NASA
tarafindan yapilmasi1 HAD karsilastirma islemlerinde kurulan mesh yapisinin ve HAD analiz
parametrelerinin dogrulugunu ispat etmede kullanilmasina olanak saglamistir. Onera M6
kanadi sekil 5.1°de de goriildiigii tizere 3.8 en boy oranina, 0.56 koniklik oranina ve 26,7 °
ok agisina, 805.9 mm chord uzunluguna ve 1.1963 metre span uzunluguna sahiptir. Yine
cizelge 5.1°de goriildiigii tizere mean acrodynamic chord uzunlugu 0.64607 metre, 6n

(hticum) kenar ok agis1 30 derece ve arka kenar ok agis1 15.8 derecedir.
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Sekil 5.1. ONERA M6 kanadinin detayli ¢izimi ve 6l¢eklendirilmis hali (Schmitt ve
Charpin, 1979)

T

Sekil 5.2. ONERA M6 kanadinin gergek halinin goriintiisti (Schmitt ve Charpin, 1979)

Cizelge 5.1. Onera M6 Kanadinin Olgiileri

Kanat acikhgi, b 1.1963 metre
Kanat Aerodinamik kordu (c) 0.64607 metre
En boy oram 3.8
Koniklik oram 0.562
On kenar ok acis1 30°
Arka kenar ok acis1 15.8°

5.2. ONERA M6 Kanadi1 HAD Analizi

Hesaplamali akiskanlar dinamigiyle (HAD) analiz islemi deneysel olarak tekrar
tekrar yapilmasi zor ve maliyetli olan deneylerin bilgisayar ortaminda ayni kosullari
saglayarak yapilmasina olanak veren bir metottur. Bu metodun kullanilabilmesi i¢in 1zgara
yOntemiyle yapi kiigiik parcalara ayrilarak incelenmeli ve hali hazirda yapilmis deneydeki
aym akis, sicaklik ve basing sartlart saglanarak yapilmali ve o giinkii deney sonuglariyla

karsilastirimalidir. Onceden de belirtildigi {izere Onera M6 kanadinin deneysel sonuglarinin
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olmast nedeniyle mesh ve HAD analiz sisteminin dogrulugunu kanitlamada
kullanilmaktadir. NASA’da HAD c¢alisan bilim adamlar1 ve akademisyenleri bu kanat
uzerinde HAD sistemlerini deneyerek dogruluk ve hata payi iizerinden sonuca ulagsmalarina
yOnelik tesvik etmektedir. Onera M6 kanadinin HAD analizi o gilin yapilan deneyle benzer
olarak cizelge 5.2°de de goriildiigii izere 0.8395 mach sayisinda, 3.06 derecelik hiicum agisi
ve 0 derecelik sideslip agisinda yapilmistir. HAD analizi 5 farkli kisimda
incelenebilmektedir. Bu kisimlar geometri kismi, mesh ayarlama kismi, kurulum kismu,
¢oziim kismi ve sonuglarin gorsellestirilerek degerlendirildigi ¢6ziim sonrasi (post process)

kismidir.

Cizelge 5.2. Test igin gerekli olan akis kosullar

Hiucum Agisi Yana kayma agisi
3.06 0

Reynols Sayisi
1.17E+07

Mach sayisi
0.8395

HAD analizi i¢in daha sonra da bahsedilecegi iizere meshleme ve ¢oziimii iteratif
sekilde ¢6zme islemleri igin giiglii bir bilgisayar gerekmektedir. Caligma istasyonu olarak
degerlendirilebilen bu tarz bir bilgisayar bu ¢alismanin ¢6ziimii i¢in kullanilmistir. Oldukca
giiclii ekran kart1 ve iglemciye sahip calisma istasyonunda sekil 5.3’te de gortildiigi Uzere
40 ¢ekirdek olmasi sayesinde ANSY'S programinda 40 ¢ekirdek ayn1 anda ¢alistirilip paralel

bir ¢ozlim yapilarak islem siiresi 40 kat azaltilmistir.

|_|:||IEI-.EZ-’

Fluent Launcher

B Fluent Launcher (Setting Edit Only)

Digplay Options
| Dizplay Mesh After Reading
V| workbench Color Scheme

Do not show thiz panel again

ACT Option
Load &CT

(%] Show Mare Options

Dimengion Optiong
20 V| Double Precision
3D teshing Moda
Uze Job Scheduler

lUze Remate Linus Modes

Processing O ptions
Serial
@ Parallel [Local Machine]

Solver
Processes

40 =
GPGPUs per Machine
More =

Cancel || Help =




44

Sekil 5.3. HAD analizi i¢in kullanilan ¢6ziim giicii

5.2.1. Geometri

Onera M6 kanat geometrisi NASA’nin verdigi deneyde kullanilan kanada ait NACA
M6 Airfoil koordinat sisteminden ¢izilerek elde edilmistir. NASA’nin web sitesinden bu
kanat sistemine ulagsmak miimkiindiir. Cizim programi olarak Solidworks programi
kullanilmistir. Ardindan bu kanat sisteminin etrafinda akis alanini olusturmak igin gerekli
olan dis alan (farfield) diye adlandirilan akis hacmi ise gesitli denemelerden sonra en uygun
uzunluklarda secilerek meshleme islemi i¢in kullanilan mesh kisminda da bahsedilecek olan
AUTOGRID HEXPRESS programi vasitasiyla ¢izilmistir. Dig alan akis kosullarini diizgiin
secmek gelen havanin kanatla etkilesimi ve sonrasinda meydana gelen degisimleri anlamak
acisindan 6nemli olmaktadir. Bu akis alanin1 gereginden kiigiik segmek kanadin havayla
acrodinamik etkilesimini diizglin saptayamamaya ve modelleme ve simulasyon islemi
sonucunda hatali sonug elde etmeye neden olabilmektedir. Akis alanin1 gereginden biiyiik
secmek ise meshleme iglemi geregi sonlu elemanlar metoduna gore 1zgaraya boliinmesi
gereken gereginden biiyilik bir analiz alan1 elde etmeye ve boylelikle daha uzun ve gucli
bilgisayar gerektiren bir analiz islemine neden olmaktadir. Analiz islemi her bir tasarim igin
ayr1 ayr1 yapildigindan ve birden fazla tasarim oldugundan hatta en basinda optimum mesh
ve dis alan bolgesi hesaplamasi yapilmasi gerektiginden bir¢ok deneme olacagi igin
gereginden fazla biiyiikliikte bir akis hacmi istenmeyen bir durum olmaktadir. Bunun
yanisira ¢izilen akis hacmini kat1 seklinden dis akis1 geciren gecirgen sisteme doniistiirmek
gerekmektedir. Kanadin govdeyle birlesecegi kisim olan analizin yapilmaya baslanacagi
kismin kanatla birlesecegi yiizeyi ise sekil 5.4’te detaylica goriildiigi tizere ayna (mirror)

yiizey olarak alarak kanadin diger yiizeylerini kat1 (solid) olarak belirlemek gerekmektedir.
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Sekil 5.4. Akis hacminin yiizeylerinin ayarlanmasi
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Akis analizi i¢in ¢izilmis olan kontrol hacminin sekil 5.5°te de goérilen boyutlarini

belirtmek gerekirse;

1) 10 kord uzunlugunda inlet uzunlugu,

2) 10 kord uzunlugunda uzunlugu,

3) 10 kord uzunlugunda dikey mesafe uzunlugu,

4) 10 kord uzunlugunda yatay mesafe uzunlugu,

5) 10 kord uzunlugunda sag ve sol mesafe uzunlugu,

olarak belirlenmistir.
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Sekil 5.5. Akis hacmi geometrisi

Bu uzunluklar deney sonucuna yakin bir data elde edilmesini saglamistir. Bunun
yanisira daha genis bir kontrol hacmi uygulandiginda da sonuglarin degismedigi

saptanmistir.

5.2.2. Mesh sistemi

Meshleme islemi bir diger adiyla 1zgaralama islemi, analizi yapilacak sistemin sonlu
elemanlar metoduyla kii¢lik pargalara bdliinerek her bir par¢anin ayr1 ayr1 incelenmesinin
ardindan daha homojen ve kesinlik oran1 yiiksek ¢oziimler elde etmeye yarayan bir islemdir.
Bu islemin yapilmasi i¢in kanat ve kanat¢ikli kanat sistem igin ¢izilen flowfield (akis alani)
sisteminin tamaminin kiiclik parcalara boliinerek ayri ayri incelenmesi gerekmektedir.
Bunun i¢in de ¢esitli programlar kullanilabilir olsa da o alanin ig¢inde farkli bir sistem olan
kanat da oldugu i¢in yapr karmasik bir hal almaktadir. Ansys programinin Fluent veri
tabaninda meshleme islemi yapilabilir olmasina ragmen diizgiin mesh ayarlamak, hazir
program olusundan 6tiirii epey zor olmaktadir. Bu programda diizenli (structured) meshleme
isleminin yapilmasi epey zor oldugundan ve diizensiz olan mesh sistemi dogru sonug
vermekten uzak oldugundan baska programlar kullanma ihtiyaci dogmustur. Iglerinde
Pointwise programinin da oldugu birka¢ programda denemeler yapildiktan sonra bir¢ok
problem ve hatayla karsilasilmistir. (Asir1 yiikksek 20 milyon mesh sayisi, mesh atamama
hatasi, seklin keskin noktalarinda hatali mesh atma hatasi, diizenli mesh atamama hatasi,

kritik noktalara daha sik mesh atamama hatasi vs.). Son olarak kullanilan AUTOGRID
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NUMECA HEXPRESS programi sayesinde meshleme islemi hem diizenli hem de yeterli
sayida ayarlanarak yapilmistir. Program kanadin etrafinda daha sik uzaklastik¢a daha seyrek
olarak yapilan meshleme islemine ek olarak kanadin hangi bolgelerinde daha sik mesh
istendigini de ayarlayabilmeye olanak saglamistir. Bu durum Kanadin kritik kisimlari olan
kose kisimlarinda daha yogun bir meshleme yapma imkanini saglamaktadir. Bu durumu
onem durumuna gore katsay1 olarak girerek yapabilmeyi saglayan program sekil 5.6’da
goruldiigii gibi genel mesh i¢in bir katsay1 verildiginde 6nemli yere verilen say1 kadar daha
cok mesh atilmasini saglamaktadir. Resimde de goriildiigii tizere cismin her bir ¢izgisi i¢in

ayr1 ayr1 onem miktar1 verilebilmektedir.
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—T—T——— ‘I|| X || )
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| | Cancel | | Cancel

Sekil 5.6. Mesh ayarlama sistemi (Autogrid, 2018)

Bunun yanisira viskoz sinir tabaka kosullarina gére mesh atma yogunlugu islemini
program sekil 5.7°de goriildiigi tizere kullanict girisiyle istedigi deneysel parametreler
vasitasiyla dikkate alarak meshleme islemini diizenlemektedir. Viskoz tabaka i¢in ayri bir
ilk hiicre biiyiikliigii ve uzama miktarini programa dogrudan hesaplanan sekilde yazilabildigi
gibi referans uzunlugu, havanin hiz1 (mach sayisi), kinematik viskozite, Reynolds sayis1 ve
yplus degeri girilerek programin kendi kendine hesaplayacagi degerler de

kullanilabilmektedir.
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Sekil 5.7. Viskoz tabaka hesabina gore mesh ayarlama islemi (Autogrid, 2018)

Meshleme islemi Sekil 5.8 ve Sekil 5.9°daki gibi, dis akis kurallarina gore yapilirken
ilk hiicrenin biiyiikliigii ilk hiicre formiiliinden bulunarak hesaplanmistir. Burada Ve, mach
say1sini Lrefise kord uzunlugunu belirtirken yplus degeri ise 6zel bi hesaplama parametresini
ifade etmektedir. Deneyin yapildigr mach sayisi araliina gore 30-50 arasinda bir yplus

degeri segilmesi gerekliligi Numeca programinin 6gretici materyallerinde verilmektedir.

Vv L
1. hiicre boyutu =y, .., = 6(—=) 7" (%f)l’s y* (5.1)
V'

Vief: Mach sayis1  y"=30-50 (dis akis i¢in)
Lref= Kord Uzunlugu v=1.57x10°

Mach sayis1 deneyde oldugu gibi 0.8395, kord uzunlugu 810 mm ve y* degeri ise 30

olarak sec¢ilmistir.

[k hiicrenin boyutu: 0.075 mm (hesaplanan deger), Hiicre biiyiime oran1 (growth

rate): 1.15, Mesh tipi : Dizenli (Structured) mesh olarak ayarlanmastir.



Sekil 5.8. ONERA M6 kanadi i¢in mesh yapisi yakin gériintimii

Sekil 5.9. ONERA M6 kanadi i¢in mesh yapisi genel gérinim
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Cizelge 5.3. Akis alani sinir kosullari

PARAMETRELER DEGERLER BiRIM
BASING 45.829 psi
MACH SAYISI 0.8395 -
SICAKLIK 460 Rankine

Sinir kosullari, Cizelge 5.3’te de goriildiigii lizere deneydeki kosullarla birebir ayni

alimmustr.

5.2.3. Kurulum

Meshleme igleminin bahsedilen AUTOGRID NUMECA HEXPRESS programinda
yapilmasinin ardindan programin mesh dosyasinin ANSYS programinin Fluent veri
tabaninda kullanilacak sekilde disa aktarilip kaydedilmesine izin vermesinden dolayr mesh
dosyast ANSYS programma analiz i¢in aktarilmistir. Analiz kisminda ise oOncelikle
karisiklik olmamas1 agisindan birebir deney simiilasyonu yapmak igin birimler ingiliz
versiyonuna doniistiiriildiikten sonra madde se¢imi yapilmalidir. Madde sistemde hava
dolasacagi i¢in ideal gaz olarak alinarak deneyin yapilacagi sicaklik ve basingtaki havanin
Ozellikleri sisteme girilerek ideal gaz segeneginden hava kabulii yapilmistir. Ardindan sekil
5.10°da goriildiigii gibi sinir kosullar: se¢imi yapilmalidir. Mesh yapilan programda dnceden
de bahsedildigi gibi ayna, dis akis ve duvar sinir kosullar secilerek mesh yapildigi i¢in bu
kosullar otomatik olarak ayarlanmistir. Simetri kosulunu gercgeklestiren ayna siir tabaka
kosulu kanadin govdeyle birlestigi yiizey i¢in ele alinmigstir. Kat1 cisim yani duvar kosulu
(no slip Wall) ise biitiin kanat yiizeyleri i¢in havadan cismi ayirmak i¢in ele alinmistir. Son
olarak serbest akis sinir tabaka kosulu ise dikdortgen sekilde olan ve hava akisinin gegecegi
yiizeyleri ifade eden kontrol hacmi yiizeylerinde hava gecisini simiile etmek amaciyla

ayarlanmistir.
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Sekil 5.10. ONERA M6 kanadi i¢in analiz kurulum kismi

5.2.4. Enerji ve Akis Coziiciileri

Enerji ve akis ¢oziicilileri metotlarinin program arayiiziinde 4 farkli segenegi vardir.
Bunlar simple, silmplec, PISO and coupled ¢6ziim metotlaridir. Bu analiz sisteminde
coupled metodu kullanilmigtir. Coupled akis ¢oziim metodunda momentum ve streklilik
denklemleri ayni anda kullanilarak dikkate alinmaktadir. Bu metodun genellikle
sikigtirillabilir  problemlerde yiiksek dogruluk saglayan ¢6ziim vermekte oldugu
bilinmektedir. Bu avantajina ragmen bu ¢6ziim metodu hesaplama karmasikligi igeren ve
yuksek hesaplama gucu isteyen bir yontemdir. Sekil 5.11°de goriildiigii tizere Onera M6
kanadmin analizlenmesinde sikistirilabilirlik ve yiiksek Mach sayis1 oldugundan Coupled
akis metodu kullanilmistir. Ayrica gereginden fazla yiiksek dereceli terimlerin kullanimini

azaltmak acisindan High Order Term Relaxation segenegi de kullanilmistir.
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Sekil 5.11. ONERA M6 kanadi i¢in enerji ve akis ¢6ziim metodu

5.2.5 Akis Coziiciisii Modeli
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C0Ozum modeli igin ise 6nceden de bahsedilen denklemlerden bir tanesi segilmistir.

Sekil 5.12°de de goriildiigii iizere programdaki belli basli Reynolds ortalamali Navier-Stokes

¢6zim modelleri, Spalart-Allmaras, k-epsilon, k-omega, Transition SST, Transition k -

omega ve Reynolds Stress Tirbilans modelidir. Daha éncesinde de matematiksel olarak

aciklanan bu modellerin iginden Spalart-Allmaras modeli problem ¢6ziimii i¢in segilmistir.

Spalart-Allmaras modeli daha 6nce de bahsedildigi gibi momentum, sureklilik ve enerji

denklemlerini bir arada kullanarak tiirbiilansh viskoziteyi hesaplamaya yarayan modeldir.

Diger modellerin aksine tiirbiilansh kinetik enerji tasinim denklemini kesinlikli bir sekilde

¢ozmeye yaramaktadir. Bu model genel olarak havacilik sektdriinde ve daha az karmasik

yani fiziksel olarak etkilerin belirli oldugu sistemlerin ¢oziimlerini elde etmede

kullanilmakta oldugundan ucgak kanadi veya kanatgik dizayni gibi problemler igin

elveriglidir.
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Sekil 5.12. ONERA M6 kanadi i¢in ¢6zum modeli (Ansys, 2013)
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6. BULGULAR VE TARTISMA

HAD analiz islemi daha 6nce de bahsedildigi gibi bir¢ok irili ufakli parametrenin
diizgiin sekilde ayarlanmasiyla yapilmaktadir. Bu acidan parametrelerde ya da sistemde
yapilacak bir hata sonucun verilmemesine ve analizin bastan yapilmasina neden olmaktadir.
Yapilan analizde herhangi bir hata ya da uyar1 yazis1 alinmamistir. Analiz daha 6nceden de
belirtildigi gibi yiiksek islem giicline sahip calisma istasyonu olan 2 adet bilgisayar
vasitastyla yapilmistir. 40 islemci ¢ekirdegine sahip bu bilgisayarlar ¢6ziimi islemcilerini
paralel sekilde kullanarak 40 kat daha hizli bir sekilde elde etmislerdir. Bu tarz giiclii
bilgisayarlar kullanilmasina ragmen her bir tasarim i¢in meshleme islemleri yaklagik 3 saat
ve ¢Oziim islemi ise yaklasik 2 saat slirmiistiir. Analizlerin hatasiz bir sekilde
noktalanmasinin ardindan ¢6ziim sonrasi (post process) islemi sonuglarin gorsellestirilmesi
ve analizin sayilara dokiilmesi i¢in kullanilmaktadir. Basing katsayis1 dagilim konturlar1 ve
mach sayis1 dagilim konturlar1 Sekil 6.5°te gorilmektedir. Arka kenar (trailing edge) vorteks
olusumu ise sekil 6.1’de gortilmektedir. Bunun yanisira kanat etrafindaki akis ¢izgileri ve
hiz dagilimi da sonradan yapilabilecek bir takim dayaniklilik testleri gibi islemler agisindan
ve akigin gorsellestirilmesi agisindan sirasiyla sekil 6.2 ve sekil 6.3’de de goriildiigii sekilde
elde edilmistir. Burada 6nemli olan nokta basing dagilim konturlarinin ve mach sayisi

dagilim konturlarinin NASA’nin paylastig1 gorsellerle biiyiik dl¢lide ayni olmasidir.
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Sekil 6.1. Trailing edge vorteks olusumunun gorsellestirilmesi

Trailing edge vorteks olusumu beklendigi sekilde kanat ¢evresi etrafinda diizenli bir
bicimde elde edilmistir. Boylelikle trailing edge etrafindaki havanin her bir noktadaki yonii
elde edildigi gibi havanin her bir noktadaki hiz1 da elde edilmistir.

Sekil 6.2. Kanat tizerindeki akis ¢izgilerinin gorsellestirilmesi
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Sekil 6.3. Kanat tizerindeki hava akis hiz1 dagilimi

\

Sekil 6.4. NASA tarafindan paylagilan ONERA M6 kanadi i¢in simetri yilizeyindeki basing
dagilim konturlar
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Sekil 6.4’te NASA basing konturlarini ve mach sayis1 dagilim konturlarini kanat
Uzerinde ve cevresinde olarak deneysel sonuclar ve bilgisayar destekli sonuclarla
karsilastirmali olarak paylagmistir.

Ozel mesh sistemi ve analiz parametreleriyle yapilan analiz sonras1 elde edilen basing

ve mach sayis1 konturlari ise sekil 6.5’teki gibidir.

.I'II o - / |,"

Sekil 6.5. ONERA M6 kanadi i¢in bilgisayar analizi sonucu elde edilen mach sayisi1 ve
basing dagilim konturlari

Mach sayist dagilim konturlar1 kanadin iizerinde kuvveti kirmizidan maviye gidecek
sekilde gozlemlenmistir. Bu gozlemlenen degerlerin NASA’nin paylastigr gorsel sonug

degerleriyle ayni trendde oldugu goriilmektedir.
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Sekil 6.6. ONERA M6 kanadi i¢in bilgisayar analizi sonucunda elde edilen simetri
yiizeyindeki basing dagilim konturlari

Sekil 6.7. ONERA M6 kanadi i¢in bilgisayar analizi sonucunda elde edilen simetri
ylzeyindeki mach sayisi ve basing dagilim konturlari

Basing katsayis1 simetri ylizeyindeki mach sayisi ve basing dagilim konturlar1 da

sekil 6.6 ve sekil 6.7°de goriildiigi lizere cismin gevresinde NASA’nin paylastigi gorsele



59

oldukca benzer bir bi¢imde elde edilmistir. Bu durum 06zel mesh ve analiz sisteminin

dogrulugunu gostermektedir.

Bu elde edilen gorsel sonuglarin yaninda Cp (basing dagilim katsayisi) dagilim grafigi
yapilan islemin dogrulugunu gostermek i¢in cok 6nemlidir. Kanadin her bir noktasindaki C.
(Tasima katsayis1) ve Cp (siiriiklenme katsayisi) degerini ve verimlilik i¢in 6dnemli bir
parametre olan basing dagilimi1 degerini Cp (Lift Coefficient / Drag Coefficient) deneysel
sonuglarla karsilagtirmak gerekmektedir. Burada y/b degerine gore kanadin o noktadaki
kesiti alinarak Cp dagilim grafigi her noktasinda hesaplanan degerlere gore ¢izilmelidir.
Burada b degeri kanadin uzunlugunu gostermekte iken y degeri ise secilen noktanin kanadin
govdeyle birlestigi kismindan segilen noktaya uzakligi ifade etmektedir. NASA’nin sitesinde
de paylastig1 lizere y/b=0.2, y/b=0.44, y/b=0.8 ve y/b=0.95 degerleri i¢in analiz sonucunda
¢ikan degerlerle programin iginde bir Cp vs x/L grafigi ¢izilerek NASA’nin paylastig1 deney
sonucuna gore alinmig degerler excel tablosu haline getirilip programin i¢ine koyularak iki

grafigin karsilastirilmasi saglanmastir.
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Pressure Coefficdent vs X OverlL
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Sekil 6.8. Bilgisayar analizine gére ve NASA deneysel sonuglarina gére basing
dagilim katsayilarinin kanadin y/b=0.2 kesiti i¢in karsilagtirilmasi
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Pressure Coefficdent vs X OverlL
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Sekil 6.9. Bilgisayar analizine gére ve NASA deneysel sonuglarina gére basing
dagilim katsayilarinin kanadin y/b=0.44 kesiti i¢in karsilastiriimasi
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Pressure Coefficdent vs X OverlL
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Sekil 6.10. Bilgisayar analizine gore ve NASA deneysel sonuglarina gore basing
dagilim katsayilarinin kanadin y/b=0.8 kesiti i¢in karsilagtiritlmasi
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Pressure Coefficdent vs X OverlL
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Sekil 6.11. Bilgisayar analizine gore ve NASA deneysel sonuglarina gore basing dagilim
katsayilarinin kanadin y/b=0.95 Kesiti i¢in karsilagtirilmasi

Sekil 6.8, 6.9, 6.10 ve 6.11°deki grafiklerden de agik¢a goriildiigii izere NASA
tarafindan deneysel olarak elde ederek paylastigi degerler kullanilarak cizilen grafikle,
birebir ayni sartlar meydana getirilmeye caligilarak elde edilen analiz sonucundaki verilerle
cizilen grafik yliksek oranda benzerlik gostermektedir. Bu durum 6zel mesh planlama

sistemiyle uygun parametreler, metot ve ¢6ziim yontemi segilerek yapilan analiz sisteminin

dogrulugunu kanitlar niteliktedir.
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Ozetlemek gerekirse, Onera M6 kanadinin analiz sonuglarinda bahsedildigi iizere
basing katsayisi dagilim konturlar1 ve mach sayisi dagilim konturlart sekillerle
gorsellestirilmis sekilde ve sayisal olarak, basing dagilim grafikleri ise kanadin farkli
kesitlerinden her bir noktayr tarayarak elde edilmistir. Bu sekiller grafikler ve sayisal
sonuglarin NASA sonuglartyla karsilastirildiginda sekilsel gosterimlerin makul seviyede
benzer ¢iktig1 ve 6zellikle basing dagilim grafiklerinin epey yakin degerler olarak uyustugu
gozlenmistir. Boylelikle bu analizin yapilmasi i¢in ayarlanan mesh ve analiz sistemi
yapisinin dogrulugunun belirlenmesinden dolayr bu yapinin aymi sekilde yeni dizayn
edilecek IHA kanadmin analizi iizerinde kullanilmaya miisait oldugu sonucuna

varilmaktadir.

Onera M6 kanadinin c¢esitli yarigmalar i¢in {iretilmesi planlanan ugak kanadi
dizaynina aktarilmasi i¢in iiretim ve giivenlik acisindan birtakim degisiklikler yapilmasi
gerekmektedir. Trailing edge kismindaki tehlikeli keskinlik giderilerek, boyutlarda ve
egriliklerde degisiklige gidilerek, iiretilecek IHA i¢in tasarlanmis modifiye edilmis yeni IHA
kanadi i¢in dogrulugu deneysel sonugla karsilastirilip belirlenmis mesh sistemi ve analiz
islemleri birebir uygulanarak Cp (Tasima katsayisi), Cp (siiriiklenme katsayisi) ve Cp (Lift
Coefficient / Drag Coefficient) degerleri yeni kanada gore elde edilmistir. Bu degerlerin elde
edilmesinin ardindan yeni kanat i¢in ¢esitli konfiglirasyonda kanatg¢ik tasarimlar1 yapilarak
ayr1 ayr1 her bir kanatgikli kanat sistemi i¢in analizler yapilarak verimlilik hesabi ve optimum

kanatgik sistemi belirlenmistir.

Kanatgik geometrisi ise daha dnceden bahsedildigi gibi sekilde 6.12°de gorildigii
tizere birka¢ parametreden olusmaktadir. Daha onceden de bahsedildigi gibi dizayn
parametresi ve kriteri olarak ise cant agis1 ile ok agist 6zellikle dikkat edilmesi gereken
unsurlardandir. Cant agis1 kanatgigin kanada gore olan agiy1, oK agisi ise kanat¢igin kendi

eksenel ¢izgisine gore yaptigi burulma agisini belirtmektedir.
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Sekil 6.12. Kanatgik dizayn parametreleri (Anonim, 2016)

Cesitli parametrelerin incelenmesinden Once ucagin tasarlanis amacina, irtifasina,
ortalama hizina ve yapacagi isleve gore dogru bir kanat profili ve airfoil yapist segcmek
dizayn isleminde ¢ok dnemli olmaktadir. Ardindan matematiksel modellemelerle yapilacak
analiz, simiilasyon ve hesaplamali akigskanlar dinamigi ¢oziimlemeleriyle her sistem igin
yeni ve dogru bir tasarim bulunmasi gerekmektedir. Kanat¢ik yapisi cant agisi, OK agis1 ve
koniklik oran1 parametreleri belirlenerek daha onceden analizi yapilmig Onera M6 kanadi

tzerinde incelenmistir. Sekil 6.13’te 6rnek olarak cant agis1 75° oK agis1 30° olan tasarimin
solidworks gérinimu gézikmektedir.

Sekil 6.13. Cant Agis1 75° Ok Agis1 30° Olan Tasarimin Solidworks Goriintimii
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Kanat Gizerine ¢izilen kanatgik yapisi analizi Ansys ve Numeca Hexpress programlari
vasitasiyla yapilmistir. Kanatgik igin cant agisi 0K agis1 ve koniklik orani degerleri iizerinden
bir optimizasyon yapilmistir.

Cant acis1: 15°, 30°, 45 °, 60°, 75°,

Ok agis1: 30 °,

Koniklik orani: 0.2,

olan kanat¢ik yapilarinin analizi sonucunda g¢ikan Cp, Cp degeri ve Cp degerlerindeki
degisime gore verim hesaplamasi yapilarak optimum tasarim yapisi elde edilmeye
caligtlmigtir. Ayr1 ayri tasarimi yapilarak analizleri yapilan sistemlerin mesh sayis1 ayni

meshleme sistemi kullanildigindan asag1 yukar1 ayni olmaktadir.

Cizelge 6.1. Yeni IHA kanad: ve kanatgik eklenmis dizaynlarinin mesh sayisi tablosu

Dizayn Mesh sayisi (Nodes) Mesh sayisi (Elements)
Modified IHA kanadi 5395049 4997087
sweep=30°, cant =45°, taper = 0.2 wingletli 6097635 5696580
sweep=30°, cant =60°, taper = 0.2 wingletli 6270059 5787537
sweep=30°, cant =75°, taper = 0.2 wingletli 6356112 5834810

Cizelge 6.2. Yeni IHA kanad: ve kanatgik eklenmis dizaynlarinin cant agisina gre
stiriklenme, tasima katsayilari, basing dagilim degeri ve verimleri tablosu

Dizayn Drag Coefficient Lift Coefficient Pressure Distiribution Value = Verim miktari(%)
Modified IHA kanadi 0,01685 0,21943 13,02545 -
sweep=30°, cant =15°, taper = 0.2 wingletli 0,01990 0,29629 14,89157 14,33
sweep=30°, cant =30°, taper = 0.2 wingletli 0,01950 0,29098 14,92245 14,56
sweep=30°, cant =45°, taper = 0.2 wingletli 0,01898 0,28133 14,82499 13,82
sweep=30°, cant =60°, taper = 0.2 wingletli 0,01853 0,27088 14,61674 12,22
sweep=30°, cant =75°, taper = 0.2 wingletli 0,01848 0,25850 13,98644 7,38

Bu sonuglara gore sabit ok agisina ve koniklik oranina sahip sistemde cant agisi
arttikca siirliklenme katsayisinin (Drag Coefficient) ve Tasima katsayisinin (Lift
Coefficient) azaldig1 goriilmektedir. Yakit tasarrufu ve verimlilik agisindan C(/Cp oraninin
azalmasini istedigimizden dolay1 Cp degerinin daha fazla miktarda azalmasi ugus ve yakit
verimliligi artigina sebep olmaktadir. Kanatgiksiz kanat konfigirasyonunda Co/Cp orani
0.21943001 / 0.016846254 = 13.0254 iken 15° cant agisina sahip 30° ok agisina sahip 0.2
koniklik oranina sahip kanatgikli kanat sisteminde C_/Cp orami 14.89156926 olarak
hesaplanmistir. Ayni sisteme sahip kanat¢ik kanat konfigiirasyonunda cant agis1 15° den 75°

ye 15er derecelik aciyla degistirilerek CL/Cp orani hesaplanmigtir. Bu hesaplamanin
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ardindan kanatciksiz IHA kanadina gore verim hesaplamasi yapilarak yiizdelik cinsinden
verim elde edilmistir. Ornek vermek gerekirse 15° lik cant agis1 icin yaklasik %14.3267 lik
bir verim artis1 olmaktadir. Ardindan ayni kanatgik sisteminde cant agisinda degisiklige
gidilerek iken 30° cant agisina sahip 30° ok agisina sahip 0.2 koniklik oranina sahip
kanatgikli kanat sistemi elde edildiginde verimin biraz daha artarak yaklasik olarak
%14.5638 oldugu gozlenmistir. Cant agisindaki bu 15° lik artis CL (Tasima katsayisi)
degerini azaltarak bir miktar kayba neden olsa da Cp (siiriiklenme katsayisi) degerini daha
cok azaltarak verimlilik ig¢in 6nemli bir parametre olan basing dagiliminda (Cp distribution
= Lift Coefficient / Drag Coefficient) artisa neden olarak kazanca sebep olmustur. Ardindan
45°lik cant acist i¢in ayni sistemde analiz yapildiginda verimlilik oraninin yaklagik
%13.8156 oldugu goriilmiistiir. Burada C/Cp degeri azalarak kazanca sebep olsa da, C
degeri Cp degerinin azaldigindan daha ¢ok azalarak daha biiyiik miktarda kayba neden
olmustur. Sonrasinda ise 60° cant agisina sahip 30° ok agisina sahip 0.2 koniklik oranina
sahip kanatgikli kanat sistemi elde edilerek simiilasyonu yapildiginda yaklagik olarak
%12.2168’lik bir verim elde edilmistir. C. ve Cp’deki azalma egilimi Cp in daha ¢ok
azalarak verimden kaybettirmesi yoniinde devam etmistir. Son olarak tasarlanan 75° cant
acisina sahip 30° ok agisina sahip 0.2 koniklik oranina sahip sistemde ise Cp degeri Cp
degerine gore epey fazla miktarda azalarak verimin %7.3778 degerine kadar diismesine
sebep olmustur. Bundan yola ¢ikarak cant agisinin 30° olarak segilmesi verimin artis1 yani

CL/Cp oranimin azalarak yakit tasarrufu saglanmasi agisindan uygun olmaktadir.

Sekil 6.14°te de net bir sekilde goriildiigii lizere sabit Ok agisina ve koniklik oranina
sahip sistemde cant acisi arttikg¢a siiriiklenme katsayisunin (Drag Coefficient) ve Tasima
katsayisinin (Lift Coefficient) azaldigi goriilmektedir. Yakit tasarrufu ve verimlilik
acisindan C./Cp oranmnin azalmasmi istedigimizden dolayr Cp’nin daha fazla miktarda
azalmas1 verimlilikte artisa sebep olmaktadir. Verimlilik Cant agis1 grafigi ¢izildiginde

trendin 15° ve 30° arasindaki ufak gecis hari¢ benzer sekilde oldugu goriilmektedir.
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Verim vs cant agisi

Verim vs cant agisi
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Sekil 6.14. Cant agisina gore verim degisim grafigi

Bu islemin ardindan en verimli cant ac¢isinin 30° olarak belirlenmesinin ardindan ok
acisindaki degisimin incelenmesi i¢in 30° cant agisina sahip 15° ok agisina sahip 0.2 koniklik
oranina sahip kanatgikli kanat sistemi elde edilerek simiilasyonu yapilmistir. Verimin biraz
daha artarak yaklasik olarak %14.5638 oldugu gozlenmistir. Ok agisindaki bu 15° lik azalma
Cp (stiriiklenme katsayis1) degerini azaltarak bir miktar kayba neden olsa da Cp (Tasima
katsayis1) degerini ¢ok daha fazla miktarda azaltarak verimlilik i¢in 6nemli bir parametre
olan basing dagiliminda (Cp distribution = Lift Coefficient / Drag Coefficient) azalmaya
neden olarak verimin %12.4633 degerine diismesine sebep olmustur. Ardindan 30° cant
acisina sahip 45° ok agisina sahip 0.2 koniklik oranina sahip kanatcikli kanat sistemi elde
edilerek analizleri yapildiginda ise C degerindeki ufak azalmaya ragmen Cp degerinde daha
fazla azalma gozlenerek verim %16.9614 olarak hesaplanmistir. Son olarak ise 30° cant
acisina sahip 60° ok acisina sahip 0.2 koniklik oranina sahip kanatgikli kanat sisteminin
tasarim1 ve analizi yapildiginda verimin bir miktar daha azalarak %16.3734 oldugu

gbzlenmistir. Bu sonugla birlikte ok agisinin en verimli degerinin 45° oldugu saptanmustir.
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Cizelge 6.3. Yeni IHA kanad: ve kanatgik eklenmis dizaynlarinin oK agisina gre
stiriiklenme, tasima katsayilari, basing dagilim degeri ve verimleri tablosu

Dizayn Drag Coefficient Lift Coefficient Pressure Distiribution Value  Verim miktari(%)
Modified IHA kanadi 0,01685 0,21943 13,02545 -
sweep=15°, cant =30°, taper = 0.2 wingletli 0,01995 0,29231 14,64885 12,46
sweep=30°, cant =30°, taper = 0.2 wingletli 0,01950 0,29098 14,92245 14,56
sweep=45°, cant =30°, taper = 0.2 wingletli 0,01860 0,28336 15,23474 16,96
sweep=60°, cant =30°, taper = 0.2 wingletli 0,01797 0,27234 15,15816 16,37

Grafikte ve tabloda da goriildiigii lizere en verimli cant agisina ve koniklik oranina
sahip sistemde ok agisi arttik¢a siiriiklenme katsayisinin (Drag Coefficient) ve Tasima
katsayisinin (Lift Coefficient) azaldigi goriilmektedir. Yakit tasarrufu ve verimlilik
acisindan ayni cant agist parametre degisiminde oldugu gibi C/Cp oraninin azalmasini
istedigimizden dolay1 Cp degerinin daha fazla miktarda azalmasi verimlilikte artisa sebep
olmaktadir. Sekil 6.15’teki verimlilik ok agis1 grafigi ¢izildiginde trendin 45° noktasina
kadar artma egilimde oldugu sonrasinda ise ufak bir azalmaya ugradigi, kisaca dogrusal bir

sekilde oldugu goriilmektedir.

Verim vs sweep agisi
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Sekil 6.15. Ok agisina gore verim degisim grafigi
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7. SONUC VE ONERILER

Genel olarak bitlin kanatc¢ikli dizaynlarda insansiz hava aracinin tagima oraninin
siiriklenmeye gore artarak yakit verimliligini saglandigi ve yakit tasarrufu yaptigi
gortilmektedir. Bu durum cant agist ve OK acgisindaki degisiklerle elde edilen verim
kazanglarimin yakit tasarrufu ve ucus giivenligi agisindan 6nemli oldugu havacilik
sektoriinde verimlilikte 6nemli 6lcilide artislara neden olmaktadir. Bu baglamda kanatgik
yapisinin insansiz hava aracit kanat tasarimi ve optimizasyonu agisindan verimli ve
kullanilabilir oldugundan bahsedilebilmektedir. Farkli cant ve ok agilarindaki farkli
verimliliklerin elde edildigi bu analiz sonucunda en verimli tasarim 30° cant agisina sahip
45° ok agisina sahip 0.2 koniklik oranina sahip kanatcikli kanat sistemi olarak bulunmustur.
Buna ek olarak gelecekteki projeler veya tasarimlarda giivenilirligi ve dogrulugu test edilmis
mesh ve analiz sistemi sistemin hizina ve kanadin yapisina gore her tiirlii IHA kanadimin
analizinde kullanilabilir. Ilerde farkli hizlara gore cant ve oK agilarinn verimliligine
bakilarak her hiz icin en verimli kanat¢ik sistemi tasarlanarak hareketli kanatgik sistemi

tasarimi yapilabilir.
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