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SES ALTI HIZLARDA KANAT PROFILI ETRAFINDA AKISIN
INCELENMESI
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Yiiksek Lisans Tezi, Mayis 2008
Tez Damismani: Dog¢. Dr. Nafiz KAHRAMAN

OZET

Bu tez calismasinda, serbest akim bdlgesinde modellenen kanat profillerinin etrafindaki
akiskanin degisimi incelenmistir. Farkli hiicum agilarinda ve farkli Mach Sayilarinda
cok sayida nlimerik sonug elde edilerek literatiire sunulmustur. Hesaplamali Akiskanlar
Dinamigi (HAD) kullanilarak profiller etrafindaki akis hakkinda detayli bilgi elde
edilerek, kullanim alanina gore degisiklik gosteren kanat profillerinde optimum profil

secimi konusunda faydali bilgiler dnerilecektir.

Naca 0012 ve Clark-Y profilleri; 0.4 Mach Sayisinda, 0° ve 6° hiicum acilarindaki
sonuglar ile RAE 2822 ve Whitcomb kanat profillerinin 0.8 Mach Sayisinda, 0° ve 6°
hiicum agcilarindaki sonuglar aerodinamik katsayilar, hiz dagilimi, sicaklik dagilimi ve

basing katsayis1 bakimindan irdelenmistir.

Tasima kuvveti ile dogru orantili olan tagima katsayisinin Clark-Y kanat profilinde
simetrik kanat profiline oranla daha yiiksek oldugu goriilmektedir. Ayni hiz ve hiicum
acilarinda Whitcomb kanat profili RAE kanat profiline oranla daha yiiksek tasima
katsayisina sahiptir. 6° hiicum agisinda Clark-Y’ nin maksimum sicaklik ile minimum
sicaklik farki NACA 0012’ ye oranla daha fazladir. Diisiik hiicum ag¢ilarinda RAE kanat
profilinde sok dalgasi olurken Whitcomb kanat profilinde olugmamaktadir. Clark-Y
kanat profilinde yiizeyler arasindaki basing farkliliklar1 simetrik kanat profiline oranla

¢ok fazladir.

Anahtar Kelimeler: Aerodinamik, Aerodinamik Katsayilar, Kanat Profili, HAD,

Hiicum Agist
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INVESTIGATION OF SUBSONIC FLOW AROUND THE AIRFOIL

Ziya DOGAN

Erciyes University, Graduate School of Natural and Applied Sciences
M.Sc. Thesis, May 2008
Thesis Supervisor: Assoc. Prof. Dr. Nafiz KAHRAMAN

ABSTRACT

In this study, changing of the fluid that is around the airfoil is investigated in free stream
area. Lots of numerical result are found at different angle of attack and Mach number,
and provided to the literature. Using Computational Fluid Dynamics (CFD), detailed
information is got about the flow around the airfoil, useful information will be suggested

about the choice of optimum airfoil that is changing with using area.

Result of NACA 0012 and Clark-Y that 0.4 Mach number in 0° and 6° angle of attack
and result of RAE 2822 and Whitcomb that 0.8 Mach number in 0° and 6° angle of
attack that is investigated as aerodynamic coefficient, distribution of speed, distribution

of temperature and coefficient of pressure.

Lifting coefficient that is directly proportional to the lifting force is seen that Clark-Y’s
lifting coefficient is bigger than symmetric airfoil’s lifting coefficient. Whitcomb
airfoil’s lifting coefficient is higher than RAE’s lifting coefficient in same Mach number
and same angle of attack. Clark-Y’s difference of the maximum temperature and
minimum temperature is higher than NACA 0012’s difference of the maximum
temperature and minimum temperature in 6° angle of attack. Shock wave is seen at RAE
airfoil in low angle of attack, although it is not seen at Whitcomb airfoil. Difference of

pressure between the surfaces is higher at Clark-Y airfoil than at NACA 0012.

Keywords: Aerodynamic, Coefficient of Aerodynamic, Airfoil, CFD, Angle of Attack
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1. BOLUM
1.1 Giris

Cok uzun yillardan beri insanoglu u¢mak i¢in girisimlerde bulunmustur. Bu konu ile
ilgili gerek kuslarin kanatlari taklit ederek yapilan deneyler, gerek teorik ¢aligsmalar,
havadan agir bir cismin ugabilmesi i¢in ona ¢arpan hava akiminin bir tagima kuvveti
saglamasi gerektigini ortaya koymustur. Bu calismalar, havaciligin gelismesi ile birlikte

bir bilim dalina doniismiistiir.

Hava veya benzeri diger gazlarin hareketi ile ilgilenen ve bu hareketler esnasinda olusan
kuvvetleri hesaplayan bilim dalina aerodinamik denir. Aerodinamik daha genel bir bilim
dali olan akigkanlar mekaniginin bir dalidir. Akiskan, bir dis kuvvet tesiri altinda
kaldiginda, o kuvvetin biiyiikliigi ile orantili sekil degistirme hizina sahip madde olarak
tanimlanabilir. Akigskanlar mekanigi ve termodinamik denklemler ile, akiskan 6zellikleri
(sicaklik, basing, yogunluk,...), hareketin oOzellikleri (hiz, ivme,...) arasindaki iliski

kurularak, cismin tizerine etkiyen kuvvet, moment ve enerji tahmin edilir.

Aerodinamik ¢aligmalarda; ucus denemeleri, balistik tiineller, yol denemeleri ve riizgar
tiinelleri gibi ¢esitli deneysel yontemler kullanilir. Bunlar yapilan tasarimlarin uygunluk
bakimindan izlenip, gelistirilmesine de olanak saglamaktadirlar. Ucgak, helikopter,
parasiit, balon gibi hava tasitlar1 ile otomobil, kamyon, otobiis, motosiklet gibi kara
tagitlarinin aerodinamik Ozelliklerinin incelenmesi, Ozellikle yiiksek binalarin hava
akimina etkilerinin bulunmasi, ¢anak anten, kule, koprii, semsiye, kask gibi cisimlerin
hava ile etkilesimlerinin bulunmasi, firtina ortaminda dayanimlarinin incelenmesi gibi

pek cok caligma alan1 aerodinamigin sahasina girmektedir.

Hava aracinin, havada tutunmasii saglayan bir tagima kuvvetine ihtiyaci vardir. Bu

tagima kuvvetinin esas kaynagi ucagin yiizeyleri tizerindeki hava akimidir. Ugak hava



icerisinde hareket ederken, ugagin sekli sebebiyle iizerinde olusan basing dagilimi

sayesinde ugagin havada tutunabilmesi saglanmis olur.

Bir ucagin, hizmet ettigi alana uygun ve ekonomik sekilde calismasi gerekir. Asagidaki

maddeler ucagin u¢gmasini saglayan faktorlerdir.

e Ucagin havada tutunmasini temin edecek uygun bir sistemi bulunmalidir.

e Ucagin yapisi yapacagi ise uygun olmalidir.

e Yeterli bir tahrik sistemine sahip olmalidir.

e Uygun ve yeterli bir kontrol sistemine haiz olmalidir.

e Ucak, gerekli denge 6zelliklerini yapisinda bulundurmalidir.

e Gorevini miimkiin oldugu kadar ekonomik bir sekilde yapabilmesi igin gerekli

tim Ozelliklere haiz olmalidir.

Bir ucagin hava igerisindeki davranisini, ucaga etkiyen dis kuvvetler belirler. Bunlar
agirlik, atalet kuvvetleri, itki kuvvetleri ve digerleri kadar 6nemli olan dig aerodinamik
yiikler olarak belirtilebilir. Aerodinamik yiikleri iki farkli yoldan elde etmek
miimkiindiir. Bunlardan birisi riizgar tiinellerinde modeller iizerinde veya ugus
esnasinda ucak {izerinde gerceklestirilen deneysel Olgmeler, digeri ise teorik
caligsmalardir. Deneysel ¢alismalar dinamik benzerlik sartlarini gerceklestirmek kaydiyla
oldukga kesin sonuglar verebilir. Ancak pahali ve ¢ok zaman alicidir. Teorik ¢alismalar
ise her ne kadar deneysel ¢alismalar kadar emin sonuglar vermese de daha diisiik
maliyet ve zaman tasarrufu nedeniyle deneysel calismalarin sayisin1 azaltma yoniinde
iyi bir destek olarak diisiiniiliir. Teorik caligmalar arasinda son kirk yilda giderek gelisen
Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi (HAD) yontemleri 6n plana ¢ikmigtir. HAD
yontemleri karmagik yapilar etrafindaki akis alanlar1 hakkinda ¢ok daha diisiik maliyet
ve is giicli kullanilarak 6n bilgi edinmek ve deneysel ¢alismalar1 en aza indirmek igin

etkin bir sekilde kullanilmaktadir.

Yeni bir ucagin tasarimina veya mevcut bir ugagin gelistirilmesine yonelik ¢aligmalar
yapilirken ortaya cikacak geometrinin aerodinamik yiiklere etkisinin bilinmesi ¢ok

onemlidir. Havaciligin baslangicindan giliniimiize gelinceye kadar, dis aerodinamik



ylklerin tespiti konusunda sayilamayacak miktarda ¢alisma gergeklestirilmis olup bu tip

calismalar halen devam etmektedir.

Ucaklar i¢in aerodinamik karakteristikler, Siiriikkleme Katsayisi (Cp), Tasima Katsayisi
(Cr), Moment Katsayilarinin (Cy) buytikligii ile ifade edilir. S6z konusu katsayilar
degistikce ucagin dengesi, hizlanmasi, hareketi gibi bir ¢ok 0Ozelliklerinde iyilesme
goriiliir. Harcayacagi enerji miktarin da azalma olacagindan yakit sarfiyatinda 6nemli
bir azalma go6zlenir. Bu nedenle aerodinamik karakteristikler, tireticiler i¢in 6nemli bir

rekabet alan1 oldugu kadar, iilke ekonomisi acisinda da 6nemlidir.

Havacilikta dogru kanat profilinin secilmesi ¢ok onemlidir. Kanat profilinin yapisi
sayesinde aerodinamik kuvvetler degismektedir. Jet ucaklarinda kullanilan kanat profili
ile ilaglama ugaklarindaki kanat profilleri birbirinden farkli yapidadir. Bu fark kanat

profili lizerindeki geometrik sekil degisiminden kaynaklanmaktadir.

Bir kanat profilinin tasima kuvveti, veter ekseni ile gelen hava hizi dogrultusundaki
aciin (hiicum agis1) artmasina baghdir. Ancak hiicum acisinin dyle bir degeri vardir ki
burada tagima kuvveti maksimum degerine ulasir ve ondan sonra hiicum agis1 daha da
arttirtlirsa tagima artmadigi gibi aksine aniden diiser ve kanat agir1 tiirbiilansa yani stola
(perdovites) girer. Gelistirilmis en iyi profillerde maksimum tasima katsayis1 1.4 ile 1.5
arasindadir ve hiicum agis1 yaklagik 10-15 derece arasinda degismektedir. Oysa tasima

katsayist kalkis ve inis halinde yeterli degildir.

Yiiksek hizli ugaklarda, inis hizi da belli bir limitin altinda olamayacagindan ve bu
hizda dahi ugagin agirhigini karsilayacak tasima kuvveti meydana getirmek miimkiin
olamayacag1 icin tek care tasima Kkatsayisim1 blyiitmektir. Tasima katsayisini
biiylitebilmek i¢in, firar kenar1 ve hiicum kenar1 flab1 kullanmaktir. Bu flaplarin asagi
dogru saptirilmasi ile kanadin izafi hiicum agis1 ¢ok biiylimiis olur ve stola girmeden

tagima katsayisi iki buguk katina kadar arttirilabilir.

Bir ucagin tasariminda veya mevcut bir ucagin gelistirilmesine yonelik g¢aligmalar
yapilirken ortaya ¢ikan geometrinin aerodinamik yiiklere etkisinin bilinmesi ¢ok

onemlidir. Yiiksek hizli uguslar icin 6zellikle pozitif ve ters yonlii manevralarda stol



Oncesi ve sonrasi yiiklerin bilinmesi onemlidir. Kanat profili etrafinda olusan hava
akimi, ucagin denge 6zelligini ve yapiy1 bozabilecek sekilde olabilir. Havada hareket
eden ya da bir hava akimmin etkisinde kalan her tiirlii ara¢ ve yapilarin iizerine,
aerodinamik kuvvet ve momentler etki eder. Bu kuvvet ve momentlerin bulunmasi,

akim seklinin ve yapisinin belirlenmesi, tasarim acisindan biiyiik 6nem tasir.

Bu tez calismasinda, farkli ugak kanat profilleri niimerik olarak modellenerek, serbest
akim bolgesindeki akis ozellikleri ile olusan aerodinamik katsayilarin degisimi, akim
cizgileri, basing dagilimlari, serbest akim bolgesinde degisen hiz ve sicaklik ile
aerodinamik performans incelenmistir. Bu c¢alismada, Akbari’ nin “Simulation of
dynamic stall for a NACA 0012 airfoil using a vortex method “ isimli ¢aligsmasina
benzer olarak Abbott ve Doenhoff” un Naca-0012 kanat profilinde deneysel caligmalar
sonucu buldugu aerodinamik katsayilar, bu tez c¢alismasindaki degerlerle

karsilagtirilarak ~ kullamilan model ve ag yapisinin  dogrulu ispatlanmistir.



2 BOLUM

KANAT PROFILLERI

2.1 Giris

1744 yilinda akigkan ortamdaki cisimler lizerinde ¢alisan D'Alembert, cisim tizerine etki
eden bir direncin varhi§in1 goriiyor ancak bunun nedenini agiklayamiyordu. D'Alembert
paradoksu olarak bilinen bu durum, akiskan molekiillerinin cisimler arasindaki
stirtlinme direncinden kaynaklantyordu. Biiyiikliikleri cismin geometrisine gore degisen
kuvvet ve momentleri olusturuyordu. Akigkanin hava oldugu bir ortamda cisim {izerine

etki eden bu kuvvet ve momentler aerodinamik kuvvet ve moment olarak adlandirilir.

Bir ucagin, havada belli bir irtifada tutunabilmesi i¢in agirligini dengeleyen, tasima
kuvvetini meydana getiren ana elemanina kanat denir. Bir ugak her zaman diizgiin ve
dogrusal hareket yapmaz. Bazen agirhiga esit bir tasima yeterli gelirken, bazen de
ozellikle kalkis ve tirmanis sathalarinda biiyiik tasima kuvvetlerine ihtiya¢ duyar. Ayni
sekilde, siiriiklenme, hareket sirasinda istenmeyen bir kuvvettir. Fakat inis sirasinda hizi
kesmek i¢in gereklidir. Bunu arttiric1 tedbirlerin alinabilmesi lazimdir. Benzer olarak,
ucak yiiksek hizda ugarken agirligi tasimaya yetecek tagima kuvveti meydana getirmek
kolaydir. Ancak ¢ok diisiik hizlarda, u¢ag1 havada tutmak daha zor olur. Ucag1 havada
tutabilmek i¢in tagima katsayisinin biiyiitiilmesi gerekir. Ucagin havadaki hareketleri
icin kanatlarin arkasina flap denen kanadin kamburlugunu, egriligini, dolayisiyla hiicum
acisini artiran sistemler, kanat arkasinda ve uca yakin monte edilmis kanatciklar, kanat
iist ylizeyinde, gerektiginde agilan aerofrenler, akimi kanalize eden ¢ikintilar kanada

monte edilirler. Kanat bunlarla beraber bunlarin yardimer sistemlerini de tasir.

Kanat tizerinde pozitif hiicum agilarinda, kamburlu kanat profillerinin kanat {ist

ylizeyindeki hava hizi, alt yilizeye oranla daha yiiksek olmaktadir. Bunun neticesinde hiz



ve basincin ters orantisindan, kanat alt yiizeyinde iist yilizeye gore daha yiiksek bir

basing dagilimi olugsmaktadir.

Kanat, kesit ve durusu ile kendisinin ve ucagin diger elemanlarinin, yakit ve yiikiin
agirh@ini, her tiirlii ugus halinde havada dengeleyebilecek kadar tagima meydana
getirebilmeli, kok kesitinde maksimum olan kesme kuvveti ve egilme momentine
dayanabilmelidir. Kanadin kendi agirlig ile yakit gibi agirliklar tamamen ve kismen
yayil yiik, motor, inig takimi, bomba, kanat ucu yakit tanki gibi bazi agirliklar miinferit
yuk seklinde tesir eder. Bunlarin yonii daima asagi dogrudur. Kanatta meydana gelen
aerodinamik ytik ise, hiza dik dogru olup, eger ugak diiz ugus halinde ise tam agirliga zit

istikamette ve yukar1 dogrudur.

2.2 Literatiir Arastirmasi

Bu konu ile ilgili yapilan ¢alismalar havaciligin dogusu ile baglamistir. Ancak son

yillarda HAD’ 1n gelismesi ile bu konu iizerine literatiirde ¢ok fazla ¢alisma yapilmistir.

Oleskiv ve ark. yaptiklar1 ¢aligmada [1] Kanada’ da 3m x 6 m deney odasi kesitine
sahip acik devreli bir riizgar tiinelinde bir ug¢agin kalkis esnasinda buzlanmaya maruz
kalmasini, deney ortaminda ve bilgisayar ortaminda yaparak karsilastirilmasini
yapmiglardir. Bu ¢alismada alinan sonuglara gére aerodinamik performansi etkileyen

buzlanma kontrol altina alinabilmistir.

Ellis ve ark. [2], tasima ucaklar1 ve genel hava araglarinda, kalkis esnasinda buzlanmis
aracin ve buzlanmamis araclarin aerodinamik performanslarini riizgar tiinellerinde
yaptiklar1 testlerle karsilastirmislar ve bu c¢alisma sonunda buzlanmis profillerin
aerodinamik yapisinin ve piriizliliigiin degismesi sonucu profilde aerodinamik

katsayilarin olumsuz yonde degistigini gérmiislerdir.

Ozdemir ve Onbasioglu [3], F-4 Phantom II ugaginda kanat kdk profili olarak kullanilan
NACA 0006 profili Spalart-Allmaras ve k-¢ tiirbiilans modelleri ile sirayla 0.4, 0.6 ve
0.8 Mach Sayilarinda; 0, 2, 4, 6 ve 8 derecelik hiicum agilarinda FLUENT® ticari
yazilimi kullanilarak analiz edilmistir. Elde edilen veriler daha 6nce NACA tarafindan

rlizgar tiinelleri kullanilarak elde edilen deneysel verilerle karsilagtirilmisgtir.



Evangelista ve ark. [4] diisiik reynolds sayilarinda yaptiklari aerodinamik incelemeleri

rlizgar tiinellerinde test ederek dogrulamislardir.

Hamdani ve Sun [5], NACA 0012 kanat profilinin kararsiz hareketi ve diisiik reynolds
sayilarinda aerodinamik kuvvetleri ve akis yapisimt Navier-Stokes denklemleriyle
nlimerik olarak ¢aligmistir. Bu hareketler kanat profilinin serbest akim bdolgesindeki
hizinin artmasi ve azalmasini incelemistir. Bu calisma gdosteriyor ki diisiik reynolds
sayilarinda kanat profilinin bir hizdan diger bir hiza aniden hizlanmasi biiyiik

aerodinamik kuvvetleri dogmasina sebep oldugunu gostermistir.

Alonso ve ark. [6] yiiksek tasima kuvveti olusturmak i¢in farkli kanat profilleri arasinda
dizayn optimizasyonu yaparak su sonuglart elde etmistir. C;.’ nin maksimum, Cp’ nin
minimum, dolayisiyla L/D’ nin maksimum oldugu kanat profili RAE2822 olarak tespit
etmislerdir. Bu tez caligmasinda da RAE2822 kanat profilinin se¢ilmesi Alonso ve

arkadaslarinin yaptiklari calismanin sonucudur.

Dennis ve ark. [7], ses alt1 ve transonik hizlarda basing dagiliminin performansa etkisini
incelemisler ve su sonuglara ulasmiglardir. Kanat modifikasyonu yapilirken ses alti
hizlarda maksimum tagima katsayisina 0.3 ve 0.4 Mach Sayisinda ulasirken, transonik

hizlarda maksimum tagima katsayisina Mach Sayis1 0.725 ile 0.9 arasinda ulagsmuslardir.

Dam ve ark. [8], ticari havacilik piyasasinda ekonominin 6nemli olmasi ile ilgili
yaptiklar1 ¢alismada, imal ettikleri kanat profilinin flabindaki sehim miktarinin degisimi
ile ilgili yaptiklar1 testler de su sonuglara ulagmislardir. HAD analizi ile yapilan
calismalarla fines olarak bilinen L/D oraninin 2 boyutlu flap hareketleri ile degistigini
bunun da zaman ve para kaybini1 onledigini bulmuslardir. Bu calisma 2 boyutlu flap
hareketlerinde uygulanmis olup sonuglarin 3 boyutlu problemlerde farklilik

gosterebilecegi sOylenmistir.

Igbal [11], tarafindan 2004 yilinda yapilan caligmada; capraz akimdaki klasik bir kiit

cisim olan dairesel silindirin etrafindaki akim alani incelenerek,

e Silindir iizerindeki basing dagilimini lgmek, kaldirma ve stiriikleme



katsayilarinin hesaplanmasi,
e Momentum denklemini siirtiklemeye neden olan iz hiz profillerinin 6l¢iimii,

e Re sayisina bagli olarak olusan girdap kopma frekansinin deneysel 6l¢timii

calismalar1 yapilmstir.

Gregory ve ark. [12], hesaplamali akiskanlar dinamigi iizerine yaptiklar1 ¢aligmada,
aerodinamik problemlerin arastirilmasi sirasinda geleneksel deneysel metotlarla HAD
calismalarinin karsilastirilmasinda HAD’ 1 bazi avantajlarint sunmuglardir. HAD 1in
oncelikle; riizgar tiinellerinin olmadigi, 6rnegin, atmosferi gecen araglarin karsilastigi
akis alami sicakliklarin1 veya yiiksek Mach Sayilarim1 eszamanli olarak simiile
edebilecek akis rejimleri i¢in akis alanlarinin tahmin edilmesinde kullanilabilecegini
gostermistir. Ayrica; HAD calismalar1 Reynolds sayilarinin degisimi i¢in hemen hemen
siirsiz bir aralikta ¢aligmaya izin verirler, ki sayisal modellerde Reynolds sayisinin

kolayca degistirilebilmesine imkan verdigini tespit etmislerdir.

Filippone [13], bir helikopter govdesi etrafindaki akim alaninin ve iistiindeki basing
dagiliminin, helikopterin tutunma ve ileri ugus durumlarinda FLUENT" yardimiyla
hesaplanmas1 ve deneysel sonuglarla kiyaslayarak ¢oziim dogrulugunun sinanmasi

konusunda ¢alismustir.

Kogyigit ve Unal [14], helikopter govdesi etrafinda olusan aerodinamik katsayilar1 ve
yiikleri FLUENT® yardimiyla hesaplamislardir. Hesaplamalarda RNG k-¢ tiirbiilans

modeli kullanilmustir.

Bak ve ark. [15], NACA 63-415 kanat profili ile bunun modifiyeli halinin akis
karakteristiklerini teorik ve deneysel olarak riizgar tiineli sayesinde karsilastirmiglardir.
Riizgar tiinelinde yapilan 6l¢iimler sayesinde aerodinamik ozellikleri elde etmisler ve
gelistirilmis  kanat profili seklinin kaldirma katsaymi daha c¢ok artirdigini

gbzlemlemislerdir.

Luo ve ark. [16], ¢alismalarinda riizgar tiinelinde deneysel olarak g¢alismis, kanat

profillerini hesaplamali akigkanlar dinamigi ile simiile ederek karsilastirmiglardir.



Berton ve ark.[17], salinim hareketi yapan kanat profili etrafindaki akis1 incelemislerdir.

Atik ve ark. [18], gelistirilen hava tasitlar1 tasariminda, aerodinamik analizlerin en etkin
ve dogru sekilde yapabilmesi icin sayisal analizlerde kullanilabilecek en uygun
yazilimin seg¢ilmesinin 6nemli oldugunu tespit etmislerdir. Atik ve arkadaslarinin
calismasinin amaci, TUBITAK SAGE ‘de bulunan ve sayisal aerodinamik analizler igin
kullanilan, ticari ve kurum icinde gelistirilmis yazilimlarin yeteneklerinin tespit edilerek
yazilimlarinin giicli ve zayif noktalarmin belirlenip ilerde yapilacak aerodinamik

analizler i¢in en uygun yazilimin segilebilmesi ve is kayiplarinin 6nlenmesidir.

Addy ve ark. [19], buzlanmis kanat profilinin {izerinde riizgar tiinelinde testler yaparak
buzlanmis kanat profilinin kaldirma, siirliklenme ve moment katsayilarinin nasil
degistigini ve buzlanmis kanat profilinin aerodinamik performansa etkisini

incelemislerdir.

Cebeci ve ark. [20], tek parcali kanat profili ile diisilk ve orta Slgekli reynolds
sayilarinda siiriiklenmenin hesaplanmast i¢in Cebeci-Smith tiirbiilans modellerini
kullanarak maksimum tasima katsayisinin 6nceden belirlenmesi ile ilgili calismislardir.
Sonuclar basing dagilimi tagima ve siiriiklenme katsayilar1 cinsinden grafik olarak
sunulmustur. Sikistirilabilirligin ve tiirblilans modelinin stall tizerindeki etkisi ile ilgili

sonuclar elde etmislerdir.

Shan ve ark. [21], 4° hiicum agisinda ve 100.000 reynolds sayisinda bir serbest akim
bolgesinde bulunan NACA 0012 profili etrafindaki akis ayrilmasi, vorteksler, tiirbiilans
ve sinir tabakay1 simiilasyonla gostermislerdir. Vortekslerdeki serbest kayma tabakasi

ile Kelvin—Helmholtz degiskenine katkida bulunmuslardir.

Agarwal ve Vadillo [22], niimerik simiilasyon ile aktif sinir tabaka kontroliinii transonik
akista NACA 0012 profili iizerinde calisarak 0.8 Mach 1° hiicum agist ve 3 x 106
reynolds sayisinda basing dagilimi ile Mach Sayisi degisimini grafiksel olarak

bulmuslardir.
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Lee ve Gerontakos [23], siirekli olmayan sinir tabaka ve stall durumlarinin meydana
geldigi salimm hareketi yapan NACA 0012 profilini modelleyerek aerodinamik
performansini incelemislerdir. Bu ¢alismada alinan sonuglara gore salinim agis1 10° den

kiigiik halde laminer, gecis ve firar kenarinda ayrilma goriilmistiir.

Grosche [24], kiit cisimler etrafinda iz bolgesindeki siiriiklemeyi, otomobillerin arka
kisimlarinda ki siiriiklemenin azaltilmasi ve akim ayrilmasini ihmal ederek aktif akis

kontrolii yapmuslardir.

Dogan ve Geng [25], Clark-Y ve simetrik Naca 0012 kanat profillerini modelleyerek
farkli hiz ve hiicum agilarinda ¢oziimler elde etmislerdir. Calismanin amaci, geometrik
degisikligin serbest akim bdlgesindeki profiller etrafindaki akisa etkisidir. Havacilikta
cok biiylik 6neme sahip olan aerodinamik dizaynin akisa etkisi hakkinda yorumlarda

bulunmuslardir.

Pope [26], Spalart—Allmaras modelinin geligimi baglaminda onceki ¢alismalarin takdir
edilmesi  Onemlidir, ¢iinkii birbirini takip eden her calisma tiirbiilansin daha 1yi
anlagilmasini saglamis ve bir Oncekinin olumsuzlugunu gidermistir. Eger; dogruluk
modellerin gelisimi ve uygulanmasinin se¢iminde tek kriter olsaydi, se¢im dogal olarak
daha yiiksek mertebedeki tanimlar ve caligmalar yoniinde olurdu. Ancak kullanim
kolaylig1 ve maliyet kriterleri daha basit modellerin gelisiminde 6nemli etkenler
olmuglardir. Bu yiizden her seviyedeki ¢alisma icin, amag¢ en iyi olast modeli ortaya

cikarmaktir.

Shan ve ark. [27], NACA 0012 kanat profilini niimerik modelleyerek, zamana bagl
¢oziimler elde etmiglerdir. Bu ¢alismada 4° hiicum acisinda ve 10° reynolds sayisinda
akim ayrilmasini incelemislerdir.

Akbari ve Price [28], Naca 0012 kanat profilini niimerik olarak modelleyerek siireksiz,
sikigtirtlamaz, viskoz ve laminer akiglar igin ¢oziimler yapmislardir. Bulduklari
sonuglart Abbott ve Doenhoff” un Naca-0012 kanat profili icin yaptiklar1 deneysel
calismalarla karsilastirmiglardir. Ayrica kanat profilin yiiksek hiicum agilarina

cikartarak olusan girdabi incelemislerdir.
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2.3  Kanat Profili Terminolojisi

Kanat geometrisinin kesit alinmis haline kanat profili denir. Ugak dizayninda yapilan
calismalar kanat profilini gelistirmeyi hedefler. Ucak havada ucarken, ucagin
ylizeyinden gecen hava akimi ugagin govdesine siirtiinerek geger. Bu siirtiinme sirasinda
bir diren¢ olusur. Ayrica ucak yiizeyindeki ¢ikintilar, piiriizler ugcagin gévde yapisini
bozan tiim aksesuarlar bu hava akimini etkileyerek ucagin ucus karakterini degistirir.
Ucagin govdesi ne kadar diizgiin ve piiriizsiiz olursa o kadar az siirtlinme ve direng
olusur. Kanat profillerinin aerodinamik yapisi akisin en az siirtiinme ve en ¢ok kaldirma
kuvvetini olusturacak sekilde dizayn edilmelidir. Temel kanat profili geometrisi Sekil

2.1." de verilmistir.

Kalinhk

Ortalama kamburluk edrisi

Hiicum kenari Firar kenari

Veter gizgisi

Kamburluk
] Veter, ¢ |

Sekil 2.1. Temel Kanat Profili Geometrisi.

Hiicum kenar1; serbest akim bolgesinde akigkanin geometriye temas ettigi ilk kisimdir.
Veter ¢izgisi, hiicum kenari ile firar kenarini birlestiren dogrudur.

Kamburluk Egrisi; Kanat {ist yiizeyi ile alt yiizeyi arasindaki orta noktalar1 birlestiren
egridir.

Kamburluk; Kamburluk egrisi ile veter dogrusu arasindaki maksimum mesafedir.

Orta Disbiikey Hatti, Ust ve alt yiizeylerin ortasindan gizilen hattir. Veter ¢izgisi, orta
disbiikey hattinin iki ucu ile birlesir.

2.3.1 Profil sekilleri ve aileleri

Profiller kendilerinden beklenen aerodinamik o6zelliklere gore cok cesitli sekillerde
olabilirler. Bunun nedeni de; egrilik, kalinlik, maksimum kalinligin yeri, hiicum kenar1
yarigapi, ve firar kenari agis1 gibi geometrik faktorlerin profilin aerodinamik
ozelliklerini etkilemesidir. Ancak profiller sekil bakimindan genellikle iki ana gruba

ayrilirlar.



12

a) Egri Profiller
e Disbiikey Profiller,

e Icbiikey Profiller,
b) Simetrik Profiller

Cesitli profil aileleri teskil etmek ve bunlari istenilen pratik sonuclar1 verecek sekilde
simiflandirmak ve sistemlestirmek i¢in ilk caligmalar Almanya' da Goéttingen' de
yapilmistir. II. Diinya Savast' na kadar olan zamanda inga edilen ucaklarin hepsinde
Gottingen profilleri kullanilmistir. Sonralar1 ABD' de, Amerikan Milli Merkezi Aero
Hidrodinamik Enstitiisii (TSAGI); Ingiltere' de, Kraliyet Havacilik Kurulusu (RAE); ve
Fransa' da, Milli Havacilik Etiid ve Arastirma Biirosu (ONERA) tarafindan yapilan

caligsmalarla bugiiniin modern profil ailelerine erigilmistir.

2.3.2 Profillerin Aerodinamik Ozellikleri

Deneysel caligmalar gostermistir ki, hava i¢inde hareket eden bir cisim {iizerinde

meydana gelen kuvvetler, asagida siralanan faktorlerin bir fonksiyonudur:

e Hava hizinin karesi,

e Hava yogunlugu,

e Cismin alani,

e (isim geometrisi,

e Havanin sonik hizi (veya ortalama molekiiler hiz),
e Cisim ylizey piirtizliligi,

e Havanin viskozitesi,

e Hiicum agisi.

2.4  Kanat Profili Etrafindaki Hava Akisi

Kaldirma kuvvetinin olusumu aerodinamik kesit teorisi ile agiklanabilir. Aerodinamik
kesit, icerisinden gectigi havanin dogal akisim1 bozar. Boylece aerodinamik kesit
etrafindaki hava akisinin hizin1 ve istikametini degistirir. Bu degisiklikler Sekil 2.2.” de

gosterildigi gibi asagida numaralandirilmis ve agiklanmistir.
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Sekil 2.2. Aerodinamik Kesit Boyunca Hava Akisi.

2.4.1 Aerodinamik Kesit Teorisi

Bu teori, Bernoulli prensibine dayanir. Asagida aerodinamik kesite etki eden

kuvvetlerin olusumu a¢iklanmaktadir.

Bir aerodinamik kesit, serbest akim bolgesinde hareket eden havanin dogal akisini bozar

ve boylece aerodinamik kesit etrafindaki hava akisinin hiz1 ve istikameti degisir.

Hava (1), hiicum kenarmna carpar ve hizi sifira indirgenir. Bu c¢arpma noktasina
durgunluk noktas1 denir (2). Aerodinamik kesit iizerinde bu noktadaki statik basing
toplam basinca esittir (Dinamik basing + Statik basing). Yiiksek basing olan bu alan;
aerodinamik kesitin Oniinde yayilan basing dalgalari yaratir. Bu basing dalgalarn
rlizgarin aerodinamik kesitin altindan ve iizerinden yansitilarak ge¢cmesine neden olur
(3). Bu yansitilan hava aerodinamik kesitin seklini alarak (4) firar kenarindan ¢ok az
asagiya dogru yansitir ve aerodinamik kesiti terk eder (5). Aerodinamik kesitin seklini
alan bu hava (6), istikametini degistirmedigi durumdan daha fazla yol kat edecektir. (7)
Bu nedenle hava hizinmi arttirmalidir ve aerodinamik kesit gecildikten sonra kismi vakum
yaratilmalidir. Doga atmosferde vakumun olusmasina miisaade etmez. Bu vakumun

olugmasini engellemek i¢in aerodinamik kesitin altindaki ve lizerindeki hava akis1 hizin
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arttirmalidir. Hava akisinin hizi artarken aerodinamik kesitin {izerindeki ve altindaki

dinamik basing da artar.

Enerjinin korunumu kanununa gore enerjinin bilesenlerinden birindeki artisa
digerindeki diisiis eslik eder. Toplam enerji (Toplam basing) degismez.(8) Aerodinamik
kesit etrafindaki dinamik basingtaki artis1 karsilamak i¢in aerodinamik kesitin {izerinden
gecen hava, altindan gecen havaya nazaran daha fazla yol kat eder. Bu aerodinamik
kesitin iist tarafinda, alt tarafina oranla daha fazla dinamik basingta ve hizda artisa ;
statik basingta azalisa neden olur. (9) Aerodinamik kesit tizerindeki bu basing farkliligi,

aerodinamik kesit tarafindan yaratilan toplam aerodinamik kuvveti olusturur. (10)

2.5 Smr Tabaka

Havanin yapigkanligi nedeniyle bir kisim hava, aerodinamik kesitin ylizeyine yapisir.
Aerodinamik kesit ylizeyindeki bu ince hava tabakasina sinir tabakasi denir. (11) Bu
yapiskanlik nedeniyle aerodinamik kesit yiizeyindeki hava molekiil tabakalari,
aerodinamik kesite nazaran hareket etmezler. Hava molekiillerinin birbiri tizerindeki her
tabakasinin hizi, aerodinamik kesite olan mesafeleri arttikga, artacaktir. Hava
molekiillerinin hizi, aerodinamik kesit etrafindaki hava akis hizinin %99'una ulastigi
yerde, sinir tabakasinin sona erdigi kabul edilir. Bu sinir tabakasi hava ile aerodinamik
kesit arasinda gecis saglar. Bu sinir tabakasi olmadan aerodinamik kesit cok az kaldirma

kuvveti yaratir.

Sekil 2.3. bir yiizey lizerinden akan havayr ve sinir tabakasi icerisindeki havanin hiz
profilini gostermektedir. Yiizeyin hemen lizerindeki havanin hizi sifirdir. Fakat iist
tabaka, yiizeydeki durgun molekiiller iizerinde hareket eder. Ciinkii ii¢lincli bir tabaka
tarafindan gekilirler. Hava tabakasinin hizi, yiizeyden uzaklastik¢a, serbest akis hizina
ulagincaya kadar artacaktir. Sinir tabakasindaki degisik hava kiitleleri birbiri {izerinden
kayar ve geri siiriikleyici bir kuvvet yaratirlar. Bu kuvvet de, havanin yapiskanligi

nedeniyle hareketi geciktirecek ve engelleyecektir.
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Sekil 2.3. Sinir Tabakas.

2.6 Kanat Profiline Etki Eden Kuvvetler

Havadan agir bir cisim olan ucagin ugabilmesi i¢in tagima kuvvetine ihtiya¢ vardir. Bu
tasima kuvvetinin esas kaynagi ugak motorunun tirettigi itki kuvveti sayesinde ugagin,
havada ugarken kanat yiizeyleri iizerindeki hava akimidir. Ugak, hava igerisinde hareket
ederken, ucgagin sekli sebebiyle lizerinde olusacak basing dagilimi ugagin havada
tutunabilmesini saglar. Bu basing dagilimi ve kayma gerilmeleri ile cisim iizerinde
aerodinamik kuvvetler meydana gelir. Sekil 2.4’ de bir ug¢aga etki eden aerodinamik

kuvvetler gosterilmektedir.

Aerodinamik kesitin yarattig1 aerodinamik kuvvetler asagidaki faktorlere baghdir;

e Havanin yogunlugu

e Havanin akigkanlig

e Aecrodinamik kesitin ylizey sahasi
e Aecrodinamik kesitin sekli

e Acrodinamik kesitin hiicum agis1

e Aecrodinamik kesit etrafindaki havanin akis hizi

Belirli ugus durumlari icerisinde aerodinamik kesite etki yapan kuvvetleri tahmin etmek

icin bu faktorleri esitliklerle degerlendirmeliyiz.
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Sekil 2.4. Ucusta Bir Ugagin Biitiiniine Etki Eden Kuvvetler.

2.6.1 Kaldirma Kuvveti

Ugus yoniine dik dogrultuda uygulanan kuvvete kaldirma kuvveti denir. Kaldirma
kuvveti bilegske rolatif riizgara dik agida etki yapan toplam aerodinamik kuvvetin bir
bilesenidir. Bu kaldirma kuvvetinin aerodinamik kesitin basin¢ merkezine etki yaptigi
kabul edilir. Bu kuvvetin biiytikliigli aerodinamik kesitin etrafindan gecen hava akis
hizinin karesi, havanin yogunlugu, aerodinamik sekli, biiyiikliigii ve hiicum acist ile
dogru orantili olarak degisir. Sekil 2.5’ de aerodinamik kesite etki eden kaldirma
kuvveti gosterilmektedir. Kaldirma kuvveti kanat profili etrafindaki akiskan yogunlugu
ile serbest akisin hizinin ¢arpimina esittir. Siiriiklenme kuvvetinde oldugu gibi kaldirma
kuvveti de kaldirma katsayisina baglidir. Kaldirma katsayis1 kaldirma kuvveti/ (dinamik
basing x referans alan) esitliginden bulunur. Referans alan stiriiklenme

kuvvetindekinden farkli olarak kanatin dikey yondeki izdiisiimiine esittir

o %pj:VjC

Aerodinamik kesit etrafindan hava gecerken {ist ve alt yiizeyler arasinda basing
farklilagsmasi olusur. Bu basing farklilasmasi aerodinamik kesite havanin gosterdigi
direncle birleserek aerodinamik kesit {iizerinde bir kuvvet olusturur. Toplam
aerodinamik kuvvet olarak bilinen bu kuvvet, Sekil 2.5 de gortildiigl gibi bir vektorle

gosterilir, aerodinamik kesite basing merkezinde etki yapar.
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Sekil 2.5. Aerodinamik Kesite Etki Eden Kaldirma Kuvveti.

2.6.2 Agirhk

Ugak kiitlesinin yer ¢ekimi nedeniyle olusturdugu kuvvettir. Bu kuvvet, ucaga agirlik

merkezinde etki yapar.

2.6.3 Tlleri Cekici Kuvvet

Ileri gekici kuvvet (itki kuvveti) hava icerisinde ugag: ileriye dogru hareket ettirir. Bu

kuvvet ucagin motor sistemi tarafindan olusturulan itki kuvvetidir.

2.6.4 Siiriiklenme Kuvveti

Aerodinamik kesitin hava igerisindeki hareketini geciktiren, engel olan kuvvete,
stiriiklenme kuvvet denir. Geri siiriikleme kuvveti, aecrodinamik kesit iizerindeki basing
dagilimindan ve aerodinamik kesit boyunca havanin hareketinden dogan siirtinmeden
olusur. Siiriiklenme kuvveti, ucagin performansinm diisiiriir, hareketi engelleyerek yakit
tilkketimini arttirdig1 icin menzil havada kalis ve maksimum hiz1 da etkileyecektir. Hiz
degisikligi olmaksizin yapilan bir ugusta geri siiriikleme kuvveti, ileri ¢ekici kuvvete

esit ve ters yondedir.

Siiriiklenme kuvveti, ylizeyin viskozitesine ve basing farkliliklarindan dolay1 da cismin
sekline baghdir ve siirliklenme katsayisiyla degigsmektedir. Siiriiklenme katsayisi;
stiriklenme kuvvetinin, dinamik basing ve referans alaninin c¢arpimina oraniyla
belirlenir. Referans alan kanat profilinin yere izdiisiimiinden olusan alandir. Dinamik

basing ise yogunluk ile hizin karesinin ¢arpiminin yarisina esittir.
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BpNc
2.6.5 Yunuslama Momenti

Tasima-Siiriiklenme diizlemi icerisinde etkiyen moment bilesenidir. Ugagin hiicum agis1
artacak sekilde etkimesi halinde pozitif kabul edilir. Moment katsayisi Cm moment/

(dinamik basing x referans alan) esitliginden bulunur.

M
Cy=—3c
P V.S

2.6.6 Hiicum Agisi

Hiicum agis1, aerodinamik kesit kordo hatt1 ile aerodinamik kesitin havaya gore hareket
istikameti arasindaki agidir. Aerodinamik kesitin yarattigt kaldirma kuvveti ve

stiriklenme kuvvetinin miktarini belirleyen esas faktorlerden bir tanesidir.

Kaldirma kuvvet katsayisi hiicum acis1 degistirilerek  kontrol edilir. Ugak
yavagladiginda sabit kaldirma kuvvetini muhafaza edip, kaldirma kuvvet katsayisini
arttirmak i¢in hiicum acisini arttirmalidir.  Sekil 2.6.°da siiriiklenme ve tasima

katsayilarinin hiicum agisi ile degisimi gosterilmektedir.
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Sekil 2.6. Hiicum Agisina Karsilik Gelen Siiriikleme ve Kaldirma Kuvveti Katsayilari.

2.6.7 Kaldirma Kuvveti ve Siiriikklenme Kuvvetinin Etkileri

Kaldirma kuvveti ve siiriklenme kuvveti katsayilarini etkileyen iki faktor aerodinamik
kesitin sekli ve hiicum agisidir. Hiicum agis1 pilot tarafindan degistirilir. Aerodinamik
kesitin yukariya dogru olan kavisinin uzunlugu arttik¢a belli bir noktaya kadar kaldirma
kuvveti de artacaktir. Eger bu uzunluk daha fazla artarsa aerodinamik kesitten gegen
hava akimi kaldirma kuvvetinde kayba neden olacak sekilde aerodinamik kesitten
ayrilir. Bu aerodinamik kesitin stol olmaya basladig1 hiicum agisidir. Kaldirma kuvveti
arttikca, siiriiklenme kuvveti de artacaktir. Bu nedenle aerodinamik kesitte en fazla
kaldirma kuvveti ve en az geri siiriikleyici kuvveti yaratmalidir. Sekil 2.7.” de hiicum
acist ile kaldirma kuvveti ve geri siiriikleme kuvvetinin degisimi gosterilmektedir.
Tarali bolge Kaldirma kuvveti/Geri siiriikleme kuvveti oranlarinin degisik hiicum

acilarinda degisimini gostermektedir.
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Sekil 2.7. Kaldirma Kuvveti - Siiriikleme Kuvveti Iliskisi.



20

Is1, basing ve nem hava yogunlugunu etkiler. Yogunluk kaldirma kuvvetini etkiledigi
icin 1s1, basing ve nemde, buna bagl olarak kaldirma kuvvetini etkiler. Is1 ve rutubetteki
artis veya basingtaki diisiis yogunlugun azalmasina neden olur ve sonugta kaldirma
kuvveti azalir. Bu durumda pilot ugus durumunu muhafaza etmek igin, hava hizini veya
hiicum agisini arttirmalidir. Eger hava hizi degisirse, ayni kaldirma kuvvetini muhafaza
etmek i¢in, diger faktorleri degistirmek gerekir. Bizim degistirebilecegimiz tek faktor

hiicum agisidir.

Simetrik aerodinamik kesit 0° hiicum agisinda oldugu zaman, kaldirma kuvvet katsayisi
stfirdir. Hava, kordo hatt1 ile ayn1 hizadadir ve iist ve alt yiizeylerin egimleri aynidir. Bu
durumda basing farki yoktur. Bu yiizden kaldirma kuvveti de yoktur. Aerodinamik
kesitin tipine bakilmaksizin kaldirma kuvvet egrileri goriiniiste aynidir. Kaldirma
kuvvet katsayisinin maksimuma ulastigr noktaya kadar kaldirma kuvveti direkt olarak
hiicum acis1 ile artar ve maksimuma ulastig1 noktada asagiya kivrilir. Kaldirma kuvvet
katsayisinin maksimum oldugu hiicum acgilan iizerindeki acilarda egri, asagiya dogru
inmeye baslar ve aerodinamik kesitin stol olmaya basladigini gosterir. Biitiin kaldirma
kuvvet katsayisi egrileri goriiniiste aynidir. Kaldirma kuvvet katsayilarinin maksimum
degerleri, 0,8 ve 1,7 arasindadir ve katsaymin maksimum oldugu hiicum agilari, 10-16

derece arasindadir.

2.6.8 Kaldirma Kuvveti/Geri Siiriikkleme Kuvveti Orani

Bir aerodinamik kesit kaldirma kuvveti elde etmek i¢in yapilmistir. Fakat her zaman
biraz geri siirlikleme yaratacaktir. Geri siiriikleme, kaldirma kuvveti elde etmek i¢in
Odenen bedeldir de denebilir. Kaldirma kuvveti ve geri siiriikleme kuvveti oran1 (L/D)
aerodinamik kesitin verimliligini gosterir. Yiiksek L/D oranli hava araglart disiik

oranlilardan daha etkin ve daha verimlidirler.

L/D orani, Cr‘yi Cp'ye bolerek bulunur. Ayni islem kaldirma kuvveti denklemini, geri
stirikleme kuvveti denklemine bélerek de yapilir. Bunun icin kuvvet katsayilari
disindaki biitiin terimler ihmal edilir. Kaldirma kuvveti/Geri siirlikleme kuvveti orani su

sekildedir:
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Belirli hiicum acilarinda kuvvet katsayilart orani, bu hiicum agisinda L/D oranmni
belirler. Hiicum agisina gore degisen L/D oranlari, grafikte gosterilebilir. Sekil 2.8.” de

(L/D)'nin maksimum oldugu yerler, egrilerdeki tepe noktalaridir.
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Sekil 2.8. Kaldirma Siiriikleme Kuvvetleri Arasindaki Oranlar.

Burada 6nemli bir nokta sudur ki performans, etkinlikle karigtirtlmamalidir. Bir ses iistii
savas ucagi bir plandrden daha yiiksek performanshidir. Fakat karsilagtirmada daha az

etkinligi vardir.

2.7 Basin¢ Dagilim

Basing katsayis1 asagidaki denklemle tanimlanan boyutsuz bir sayidir.
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Bu denklemde P, statik basing, Pref, referans basing ve qref ise dinamik basingtir.

Dinamik basing daha dnce de belirtildigi gibi asagidaki denklemle bulunur.

1 2
= —. .V
q > P

P, Statik basing: Statik basing operasyon basinci olan bir ortamda cihazin 6l¢tiigii

basingtir.
p , yogunluk: Deniz seviyesinde havanin yogunlugu, 1,225 kg/m’ diir.

2.7.1 Basin¢ Dagilimindan Aerodinamik kuvvetlerin Elde Edilmesi

Kanat profili yilizeyine etki eden basing kuvveti aerodinamik kuvvetlerin olusmasini

saglar. Sekil 2.9.” da alt ve list yiizeye etki eden kuvvet ¢iftleri goriilmektedir.

|1:|

ﬂrFa

dF, dF,

Sekil 2.9. Aerodinamik Kuvvetlerin Yiizeye Etkisi.

dFa = pds

Basing kuvveti dikey ve yatay bilesenlerine ayrilirsa;

dF, =dF, sin@ = psin &s = pdy

dF, = —dF, cos@ = —pcos s = —pdx
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Kanat profilinin sekli itibariyle basing ve basing kuvvetini iist yiizey ve alt yiizey olarak

kanat profili veter ¢izgisi boyunca uygularsak denklem asagidaki gibi olur.

Fo= —j P, dx F, = JC. P, dx
0 0

Kanat profiline etki eden toplam basing,
F, == (P - P,)x
0

Yukaridaki denklemler de degerler yerlerine yazilirsa;

— P |dx

1

:.[(Cpl _Cpu)d(g)

0

_tu _C dyu _—tl _c dy
Fuo —!;Pudyu _£Pu O Fy = JO‘Pldyl _!;Pld—x'dx

Yo\ p Yoy
X dx

F, :I(Pu ;
0

Y ekseni i¢in yapilan denklemde yerine koyma islemi x ekseni i¢inde yapilirsa,

c . K | R-P dy, PR-P dydy, bp. j(dyudy')%
0 20

X 1 dx 1 > ¢ | ¢ 1 dx. dx ¢
~ oV ¢ Y ~ oV ~ oV
‘ dy dy, ., x p. . dy, dy,. . x
=l(Pc 2uicCc. )+ [(Fue g2
[(RCy, b+ Cy () + [+ D)

0 VAR
2/000
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Aerodinamik kuvvetlerin sekildeki gibi etki ettigi géz Oniine alinirsa bu kuvvetler

asagidaki gibi yazilir.

L=F, cosa-F,sina

D=F, sina-F, cosa

L=C, %meZC ve D=C, %meZC seklinde yazilir.

Oldugundan denklem aerodinamik katsayilar cinsinden yazilirsa,

C, =C,cosa—C,sina
Cp =C,sina-C, cosa

olur.

2.8 Sikistirilmis ve Sikistirilamaz Akis

Diisiik hava hizlarinda hava, sikistirilamaz. Sikistirilmayan hava, su veya diger
sikistirllamaz sivilarin akigina benzer. Diisiik hizlarda, havanin yogunlugundaki kiigiik
degisiklik, basingta da kiigiik degisiklige neden olur. Fakat yiiksek hizlarda havanin
stkismas1 nedeniyle biiyiik basing degisiklikleri olur ve sonugta hava yogunlugunda da
biiylik degisiklikler meydana gelir. Aerodinamik kesitin etrafindaki havanin akisi, gegis
hiz1 (transonik) veya ses iistii (siipersonik) oldugu zaman sikistirtlmis akis meydana

gelir.

Yiiksek hizda, kanat profili etrafinda hava akigindaki esas etken ses hizidir. Ses hizi
hava icerisindeki kiiciik basing bozulmalarinin yayilma oranidir. Bu yayilma hizi,

sadece hava hareketinin bir fonksiyonudur.

Eger aerodinamik kesit, ses hizinin ilizerinde hareket ediyorsa aerodinamik kesitin
oniindeki hava akisi basing sahasindan etkilenmeyecektir. Cilinkii, basing bozulmalari

aerodinamik kesitin oniinde yayilamayacaktir. Bu nedenle hiz ses hizina yaklastik¢a,
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hiicum kenarinda sikistirma dalgast meydana gelir. Hizdaki ve basingtaki biitlin
degisiklikler aniden ve keskin sekilde olur. Hava parcaciklar1 aerodinamik kesitin
meydana getirdigi toplam basing dalgalar1 tarafindan aniden ortadan kaldirilincaya
kadar, aerodinamik kesitin 6niindeki hava akisi etkilenmeyecektir. Sekil 2.10.” da 6rnek

bir siipersonik hava akis1 gosterilmektedir.

SUBSOHIK AKIS PATERHI SUPERSOHIK AKIS PATERHI

e IS1 YARATILIR

HUCUM KENARININ GHUHNDE AKISIN
¥OHil DEGISIR

KESITiN GHIINDE BASING HUCUM KEHARIHIH GHUHDE AKISIH
DALGALARI GOGALIR ¥ M DEGISMEZ

Sekil 2.10. Subsonik ve Siipersonik Akisi Paternlerinin Karsilastirilmasi.

Aerodinamik kesit, hava icerisindeki hareket ederken hiz ve basing degisiklikleri,
aerodinamik kesitin etrafindaki hava akisinda da basing degisiklikleri yaratir. Bu basing
degisiklikleri hava igerisinde ses hizinda yayilirlar. Eger aerodinamik kesit algcak
hizlarda hareket ediyorsa, basing bozulmalari aerodinamik kesitin Onilinde yayilir.
Aerodinamik kesitin hemen oniindeki hava akisi, aerodinamik kesit iizerindeki basing

alanindan etkilenir.

Sikistirtlma etkisi, kanat profili hizi ile ses hiz1 arasindaki iligkiye baghdir. Bu iliskiyi
aciklamada kullanilan terim Mach Sayisidir. Mach Sayisi, gercek hava hizi ile ses hizi

arasindaki iliski ile ilgilidir.

2.8.1 Mach Sayis1

Mach (M) sayisi, hareket halindeki bir kiitlenin hizinin, kiitlenin bulundugu sartlardaki
ses hizina oramdir. Adim Avusturyali fizikgi ve filozof Ernst Mach'tan alir. Ornegin,
deniz seviyesinde, 1 atm basingta ve 15 santigrad hava sicakliginda 1 Mach = 340 m/s

olarak belirtilir. Yerde ses hiz1 goge oranla daha yiiksek degerdedir.
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Yerden yiikseldikge hava sicakligi diiser. Ses hizinin karesi hava sicakligi ile dogru

orantili olarak degistiginden, yerden yiikseldikce ses hizi azalir. Buna bagli olarak da o

yiikseklikteki Mach Sayis1 deniz seviyesine gore daha az olur.

Aerodinamik kesitin sekli, serbest akim bdlgesinin hizindan daha biiyiik hava akis
hizlarina neden olur. Boylece, kanat profili ses hizinin altindaki hizlarda, sikigtirilma
etkisi ile karsilasir. Kanat profili lizerinde hem subsonik hem de siipersonik akislar

oldugundan, asagidaki ugus rejimleri agiklanmalidir.

= Subsonik <0,75 Mach Sayis1 altinda
= Transonik — 0,75-1,20 Mach Sayis1
= Siipersonik > 1,20-5,00 Mach Sayis1

2.8.2 Subsonik Sikistirilmaz Akis

Sikistirtlmaz ~ subsonik  akis, gegen havanin yogunlugu sabit oldugundan
basitlestirilmigtir. Daralma ve akis hatlar1 birbirine yaklastik¢a statik basing azalirken,
hiz artar. Akisin devamu i¢in tliplin daralmasi hizda bir artiga ihtiya¢ gosterecektir. Ayni
zamanda, subsonik sikistirilmaz akis tiipiiniin genisleyen kismina girdigi zaman, hiz
azalir ve statik basing artar, yogunluk degismez. Subsonik sikistirilmaz akisin isleyisi
nedeniyle daralma yayilmaya neden olur (basinci diislirerek). Genisleme, sikistirmaya

neden olur. (basinci artirarak).

2.8.3 Siipersonik Sikistirilabilir Akis

Akisin yogunlugundaki degisimler, statik basingtaki ve hizdaki degisikliklerle ilgilidir.
Stipersonik sikistirilabilir akisin isleyisinde Ozellik daralmanin sikistirmaya neden
olmasi, genislemenin yayilmaya neden olmasidir. Bu nedenle, siipersonik sikistirilabilir
akis, daralan kisma yaklastik¢a ve akis hatlar1 birbirine yakinlastik¢a, hiz azalir ve statik

basing artar. Akisin devamliligi hizda azalma ile birlikte akisin yogunlugundaki artis ile
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saglanir. Siipersonik sikistirilabilir akis, tiipiin genisleyen kismina gelirken, hiz artar ve

statik basing azalir.

Stipersonik sikistirillabilir ve subsonik sikistirilmaz akisin karsilastirilmasindan {ig

Oonemli sonug ortaya ¢ikmaktadir.

»  Sikistirtlabilir akis, akis yogunlugunun ilave degiskinligini de igerir.

» Akisin daralarak gegmesi, sikistirilmaz akisin  geniglemesine ancak
sikistirilabilir akisin sikismasina neden olur.

» Akisin genisleyerek geg¢mesi, sikistirilmaz akisin  sikismasina  fakat

sikistirilabilir akisin yayilip genislemesine neden olur.

2.8.4 Transonik Akis

Subsonik ugusta, kaldirma kuvveti yaratan bir aerodinamik kesitin yiizeyinde serbest
akis hizindan daha fazla hiz vardir. Sikistirma etkisinin, ses hizinin altindaki ugus
hizlarinda meydana gelmesi beklenir. Subsonik ve siipersonik akiglarin karigmasi ile
ucusun transonik rejiminde karsilasilabilir. Sikistirmanin ilk 6nemli belirgin etkisi bu
rejimde olur. Ugak lizerinde sikistirma etkisi, gerekli motor giiciinii artmasina yiizeyde
titresime kanat profili lizerinde arzu edilmeyen yapisal burkulmalara ve egilmelere

neden olur.

Eger klasik aerodinamik kesit 0,50 Mach Sayili bir ugusta ve ¢ok az pozitif hiicum
acisinda ise, yiizeydeki maksimum hiz, serbest akim bdlgesindeki hizdan daha biiyiik
olacaktir. Fakat muhtemelen ses hizindan daha az olacaktir. Serbest akim bolgesindeki
0,72 Mach Sayisina bir artisin, lokal sonik akisin ilk belirtisini meydana getirecegi
kabul edilirse, bu ugus durumu siipersonik hiza ulagsmaksizin miimkiin olabilen en
yuksek hizdir. Bu kritik Mach Sayisidir. Bu nedenle sok dalgalari, bunlarin ¢carpmasi ve

hava akiginin ayrilmasi, kritik Mach Sayisi izerinde meydana gelir.

Kritik Mach Sayis1 asilirsa, siipersonik hava akis sahasi yaratilir. Normal sok dalgasi
aerodinamik kesitin arka kismi iizerinde, siipersonik ve subsonik akis arasinda sinir
teskil eder. Eger ylizey diizgiin ve gegis yavas ise, subsonik hizdan siipersonik hiza

dogru hava akisinin hizlanmasi, yumusak ve sok dalgasiz olacaktir. Fakat siipersonik
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hizdan subsonik hiza dogru hava akisinin gecisi, sok dalgasi ile birlikte olur. Hava

akisinin istikameti degismedigi zaman olusan dalga, normal sok dalgasidir.

Normal sok dalgasi hiicum kenarindan ayrilir ve akisa diktir. Dalganin hemen
arkasindaki akis, subsoniktir. Sekil 2.11. yiiksek subsonik hizlardaki bir aerodinamik
kesitin nasil siipersonik olan akis hizlarina sahip oldugunu gostermektedir. Siipersonik
akis geriye hareket ederken, normal sok dalgasi olusur ve akisi subsonike kadar

yavaglatir.

Normal sok dalgasi, dalganin arkasindaki hava akisinin statik basincinda biiyiik oranda
yiikselme yaratir. Eger sok dalgas1 kuvvetli ise, sinir tabakasi ayrilabilir. Kritik Mach
Sayisindan ¢ok az biiyiikliikteki hizlarda meydana gelen sok dalgasi ayrilmaya neden
olacak ve aerodinamik kuvvetlerde diisiik oranda degisiklige neden olacak kadar yeterli
kuvvette degildir. Fakat krittk Mach Sayis1 lizerinde olan hizdaki artig, sinir

tabakasindan ayrilir ve aerodinamik kuvvetleri aniden degistirir.

Serbest akim bolgesindeki ses hizina yaklasirken, siipersonik akis sahalari biiyiir ve sok
dalgas: firar kenarina dogru yaklasir. (M= 0,95) Siur tabakasi aerodinamik kesitin
sekline ve hlicum agisina bagli olarak ayrilmis olarak kalir. Serbest akim bolgesindeki
hiz, ses hizin1 asti§1 zaman, hiicum kenarinda kavisli bir dalga meydana gelir. Bu tipik
akis paterni Mach Sayis1 1,05 i¢in gosterilmistir. Eger, hiz daha yiiksek siipersonik
hizlara artirllmigsa dalganin egik kisimlari biiylik oranda artar. Normal sok kismindan

ayrilmus kavisli dalga, hiicum kenarina yaklagir.

Sok dalgast olusumundan meydana gelen hava akis ayrilmasi, aerodinamik kesitin

aerodinamik kuvvet katsayilarinda biiyiik degismelere neden olur.

HORMAL $0K

/ DALGASI

__ SABSOHIK

SABSOHIK SUPERSONIK

Sekil 2.11. Normal sok dalgasinin sekli.



29

Serbest akim bolgesindeki hiz, kritik Mach Sayisini gectigi zaman, aerodinamik kesit

tizerindeki tipik etkiler sunlardir:

e Verilen bir kesit kaldirma kuvvet katsayisi icin, geri siiriikleme kuvvet
katsayisinda artis.

e Belirli bir hiicum agis1 i¢in verilen kaldirma kuvvet katsayisinda azalma.

e Hiz arttikca, siddetlenen titresimler ve ilerleyen palin biiylik bir kisminin

stipersonik hava akisina maruz kalmasi.

Sok dalgasi, aerodinamik kesitin firar kenarina dogru hareket ederken aerodinamik
merkez, veter ¢izgisi ilk %25’lik normal yerinden uzaklasir. Sok dalgasi aerodinamik
kesitin hiicum kenarina ulastig1 zaman, aerodinamik merkez veter ¢izgisi %50 geriye
gelmigtir. Bu aerodinamik kesitin hiicum kenarinin, agagiya dogru sapmasina neden olur

ki bu da kanatta yapisal hasar dogurur. (Yiizey bozulmasi veya ayrilmasi).
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3.BOLUM
HESAPLAMALI AKISKANLAR MEKANIGI (HAD)

Akigkanlar Mekanigi, Mekanik bilim alaninin en teorik ve modellemesi en zor
olanlarindan biridir. Bu nedenle arastirmacilarin hala bu alanda yapacaklar1 katkilar
biiylik boyutlardadir. Bu alanda bilgisayar donanim ve yazilim teknolojisine paralel
olarak gelistirilen cok sayida bilgisayar destekli ¢6ziim modelleri mevcuttur. Bu
modeller Akiskanlar Dinamigini tanimlayan ana denklemlerin bilgisayarin 6zelliklerine
gore c¢ozilebilir hale getirilmesi ile olusmaktadir. Gelistirilen ¢oziim yontemlerinin

tiimii Hesaplamali Akiskanlar Dinamiginin temelini olusturur.

Hesaplamali  Akigkanlar Dinamigi (HAD) yontemlerinin akis alanlarinin
modellenmesinde biiyiik gelismeler sagladigi goriilmektedir. Daha 6nceden pek cok
anlagilmayan akis 6zelliklerinin dogasi bu yontemle anlagilir hale gelmistir. Endiistride
bircok uygulamali miihendislik probleminde kullanilan HAD tekniklerinin deneysel
gozlemleri de destekleyen bir yontem olarak kullanimi her gecen giin biiyiimekte ve

yeni bir teknoloji alani ortaya ¢ikmaktadir.

Hesaplamali Akigskanlar Dinamiginin modellenmesi, akigskan alanimni etkileyen
denklemlerin ¢oziimlenmesi ile gerceklesir. Bir HAD model, akis icerisindeki biitlin

onemli noktalarin simiilasyonunu ihtiva etmelidir.

Glglii bilgisayar sistemlerinin gelisimindeki hizli artigla birlikte HAD kodu,
tamamlayici olarak biiyiik ilgi ¢ekmektedir. Is1 degistiricilerinin tasarimi, borularda ve
kanallarda akis, oda ve bina iclerinde akis gibi konularda da HAD uygulamalar

mevcuttur.
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3.1 Temel Denklemler
3.1.1 Korunum Denklemleri

Tirbtilanslt akisin  modellenmesi, Reynolds gerilmelerini igeren hesaplanabilir
formiilasyonlar i¢indeki anlik denklemin ¢evrilmesi, ortalama bir Re sayis1 kullanilarak
laminer akislar i¢in bulunmasi temel koruma denklemlerinin ortalama zamanda alinmis

formuna dayandirilmistir. Korunum denklemlerinin iki formu, asagida gosterilmistir.

3.1.1.1 Kiitlenin Korunumu

Kartezyen koordinatlardaki kiitlenin korunumu denklemi asagida belirtilen formdadir.

E”_&(pui)zsd (-1

Yogunluk sabit ise denklem,

oy

o =0 (3.2)

Ortalama zamanda alinmis formu,

Gixi(pui +7Ui')= S 3-3)

Burada Sy, yayilma fazindan stirekli faza gegiste eklenen kiitledir.

3.1.1.2 Momentumun Korunumu

Modellemede kullanilan momentum korunum denklemi asagidaki sekildedir.

(o) + - (pu )+ 2= Hau‘ +aujﬂ+pgi+ﬁ (3.4)

ot X OX  OX; oXj  OX

p : statik basing

> molekiiler viskozite

g :yercekim ivmesi
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F; : dis kuvvetler
3.1.2 Genel Skala Ozelliklerinin Korunumu

Slo0) 2 (o) 2 ()= b?}@y[g%}% (3.5)

Burada T diflizyon katsayisi, S, ¢ Ozelliginin kaynagidir.

3.1.2.1 Enerjinin Korunumu

Enerjinin korunumu denklemi, statik halde entalpinin korunumu sartlarinda program
coziimlemesidir. Basing ve dis kuvvetlerden dolay: tiirlerin difiizyonu ihmal edilebilir

ve enerji denklemi asagidaki gibi tanimlanabilir.

h ou:
oph)  Alpuih) _ o (| o7 ——Z ap+uia_p+riji+gh (3.6)
ot 0X; oX;\ 0% ) OX 7§ ot OX; OX;
T : sicaklik
ry;  :viskoz gerilme tensorii
Jy ¢ J' tlriinin akis

k  :karigimin 1s1l iletkenligi

Sh  : yayilma faziyla 1s1 degisimi yiiziinden entalpi kaynagi terimi

h statik entalpidir ve asagidaki sekilde tanimlanir.

T
h = Zml!hl' Ve hir = J‘Cp,I’dT

Tref

Burada T referans sicaklik, C,; i' tiirliniin sabit basingtaki 6zgiil 1s1s1dir.

3.1.3 Tiirbiilansh Akisin Modellenmesi

Bir tiirbiilansli akigta, bir seri karmasik olaylar yer alir ve akis davranisi kaotik ve
rastgeledir. Tirbiilansli akisin rastgele dogasi, biitiin akis pargaciklarinin hareketinin

tamamen tanimlanmasini engellemektedir.
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Bir noktadaki hiz, ortalama zamanda alinmis dalgalanan bilesenlerin toplami olarak
kabul edilir. (y; =@; +u;) Temel momentum denge verimine yerlestirilerek, genel tesir-
oranli momentum denklemi elde edilir. Bu Reynolds gerilmelerinin, tiirbiilansin etkisi
ile birlestirilmesi ve ortalama zamanda alinan hiza gore olusan momentum koruma

denklemi ile ayn1 formdadir.

Reynolds gerilmelerinin yaklasik tahmini igin, iki farkli tiirbiilans modeli kullanilir;

Standart k-& modeli ve Reynolds gerilme modeli.

k-& modeli, yar1 ampirik bir modeldir. Jet akisi, borulardaki akis, diizlem kayma tabakali
gibi, tiirbiilansli akiglarin modellenmesinde 6nemli 6l¢iide kullanilir. Bu ¢alismanin

konusu olan 1s1 degistiricilerindeki akis, k- modeli ile modellenmistir.

Reynolds gerilme modeli ise, daha karigik bir modeldir. Siklon ayiricilari, girdap

yakicilarinda vb. modellerde daha kesinlik saglarlar.

3.1.3.1 k-g¢ Modeli

k-¢ modeli eddy-viskozite modeli olarak da bilinir. Reynolds gerilmesinin, ana hiz

gradyani ile orantili oldugu varsayilir.

Gerilmeler;
— ou, ou i 2
- pul; = | —+— |- p=Kd;; 3.7
o {8X ;o J 3!
My : tiirbiilans viskozitesi
Jij : kroneker delta sensorii
U, U; :anahizlar
uj,uj :dalgalanan hizlar

k : tiirbiilansl kinetik enerji (%Zu,’z j
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tiirbiilanshi eddy-viskozitesi molekiiler viskoziteden farklidir. Fakat laminer akistaki
molekiiler viskozite ile ayn1 rolii oynar ve molekiiler viskozite yerine efektif viskozite

(e ) kullanilir.

Heft = M+ 1y (3.8)

tiirbiilansh viskozite 4, , tiirbiilansli hiz ve uzunluk skalasi {irlinlerinin oranlar1 olarak

varsayilir. Bu skalalar tiirbiilans kinetik enerjisinden k ve yayilma orani ¢ elde edilir.

k2
Hy = pC u ? (3 9)
C, , oranlanabilirligin ampirik sabitidir. ( 0.09 degerine yakindir)

k- modeli, Reynolds gerilmesinin izotropik oldugu, basit akislar i¢in iyi sonuglar veren

bu konsepti temel almistir. Buna ragmen yukarida tanimlandig gibi g dogrultusunda

tiirbiilans 1izotropik bir tanimi da vardir ve bu tahmin, yiiksek izotropik olmayan

tiirbiilansa uymaz.

k-¢ modelinde, k ve € degerine tiirbiilans viskozitesini ( ;) hesaplamak icin gerek

duyulur ve tasima denklemlerinden elde edilir.

k> nin degeri asagidaki sekilde elde edilir.

d d o ( u ok
)+ (puk)= S| K| 5 3.10
at( )+8xi( k) axi(akaxj+ K~ pE (3-10)

¢’ nin degeri asagidaki sekilde elde edilir.

0 0 0 y O¢ &£ &

—(pg)+—I(pUie)=—| —— |+C,, -G, -C,,.p— 3.11
at(p ) 8Xi( i ) 8Xi (O_g axi] le k k 2P K ( )
C,.,C,, :ampirik sabitler

Oy, 0, : prandtl sayilar

Gy : ana akistan k’ nin iiretimi
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Tiirbiilansh kinetik enerjinin iiretim orani asagidaki denklemden elde edilir.
ou; . .
G, =,ut[—‘+%J% (3.12)

0% OXj ) 0%

Tablo 3. 1. k-¢ Modelde Kullanilan Ampirik Sabitler.

SABIT Cy Ok O¢ Clg C2£

DEGER 0.09 1.0 1.3 1.44 1.92

3.1.3.2 Reynolds Gerilme Modeli (RSM)

Kompleks akislarda hiz ve uzunluk skalalar1 yone bagh olarak degisir, 6zel Reynolds
gerilmelerinin hesaplandig akislar i¢in gereklidir ve bu tip durumlarda iyi sonuglar
vermektedir. RSM’ de gerilme bilesenleri, bu tip tasima gerilmelerini tanimlayan
diferansiyel denklemlerde direk hesaplanir. Momentum denklemlerinden elde edilen

tagima denklemleri gerilme bilesenleri i¢in ¢oziiliir.

%( u{.u’j)+Uk%(u{.u’j)= d (iauw]}—(au] (E)Jr%(m)}rq)”_g” (3.13)

an Oy an an Xk

®; : basing gerilme korelasyonuna bagli kaynak/kayip, €;; viskoz yayilimdir.
El—F— 2 1

C, ve C, model sabitleridir.

€= 25--8 (3.15)
3

denklem (3.12)’ den elde edilen izotropik yayilma oranidir.

3.2 Navier-Stokes Denklemleri




36

@-FV.VV = —lVP +F +0V3v
P

3.2.1 Kartezyen Koordinatlarda Navier-Stokes Denklemleri

X yoniinde:
ov, ov, ov, ov, 1 oP o’v, 0°v, 0°v,
+V, +V, +Vv, =———+F, (— > )
ot OX oy 0z L OX X oy 0z
y yoniinde:
ov ov ov ov o*v, o’v, 0V
SV, Y, Y, — :—la—P+Fy+ (—L+— 4
ot OX oy oz P x> oy* or’
z yoniinde:
ov, ov, ov, ov, 1 oP o’v, 0o, 0o,
+V, v, +V, =-———+F, (—+— =)
ot OX oy 0z p oz X oy oz

3.2.2 Silindirik Koordinatlarda Navier-Stokes Denklemleri

r yoniinde:

+V, +V, =-———+F
ot or r o6 r 0z p or

(av, v, Yy OV, v, avr] 1 oP

oy i(li(rv ))JrLazvr_iavngﬁzvr
lor ror ' r: 00* r* 00 oz°

r
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0 yoniinde:
ov, v, ov, +_Y£_av6 RAY v, ov,
ot or r 06 r 0z
0,10 1 0°v, 2 ov,
+ ol —(—=—(rv,))+— +—=——+
{ar(r ar( 2 r’ 90> r? a6
z yoniinde:
ov, ov, V, 0v, ov,
+V, + = v, =
ot or r 06 0z

ror or

2
; u{li(r Nayyy 1OV,
r

06’

0°v
0z°

Z

|

1 oP

ro o6

o°v,
oz?

_La_P+ F

p 07

|

+F,
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4 . BOLUM
KANAT PROFILLERININ MODELLENMESI
4.1 Giris

Hesaplamali akiskanlar dinamigi (HAD) sonlu farklar metodu yardimiyla denklemlerin
cozlimiinde nlimerik kolaylik saglamaktadir. Akis alaninin HAD ile modellenmesi; akis
alan1 geometrisi, akis aerodinamigi ve sinir sartlarina bagl olarak farkli yollardan

yapilabilinir.

Simiilasyona baslamadan Once, modellemenin amaci, modelin se¢imi (fiziksel sistem,
sinir sartlari, 2-3 boyut), grid olusumu, fiziksel model tanimlamalar1 gibi bir ka¢ nokta

g6z onilinde bulundurulmalidar.

Problemi tanimlamadan Once kanat profili se¢ilmesindeki onemli faktor Sekil 4.1-4.3.

de gosterilmistir.

=y

R B R R e S e R SIS RE Y
Attt ittt bt Lt Lt Lt
RS RER SRR AR SRS R AR SN

Sekil 4.1. Dairenin Tiirbiilans Yogunlugu Degisimi.
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28801
7002

Sekil 4.2. Elipsin Tiirbiilans Yogunlugu Degisimi.

Sekil 4.3. Kanat Profilinin Tirbiilans Yogunlugu Degigimi.

Sekil 4.1-4.3 de daire, elips ve kanat profili i¢in tiirblilans yogunlugu degisimi
gosterilmistir. Serbest akim bolgesinde kiit cisimlerin arkasindaki tiirbiilans yogunlugu
ayni1 sinir sartlarin da, daire i¢in akim ayrilmasi ¢ok erken baslayip ¢ok yiiksek degerlere

cikarken, profilin degisimi ile tiirblilans yogunlugunun ve akim ayrilmasimin azaldigi

Sekil 4.3’ de anlagilmaktadir.

4.2 Problemin Tanim

Bu c¢alismada, Simetrik Naca0012, kambur Clark-Y, Transonik RAE2822 ve
Stiperkritik Whitcomb kanat profillerinin etrafindaki akis niimerik olarak incelenmistir.
Farkli hizlarda kullamilmak icin tasarlanmis kanat profilleri iizerinde geometrik

degisikligin ve hizin, akis lizerindeki etkileri incelenmistir.



40

Bu ¢alismada GAMBIT® ile modellenen kanat profilleri FLUENT® paket programinda
aerodinamik analizler yapilarak teorik olarak incelenmistir. Kanat profili etrafindaki
akisin viskoz etkilerden etkilenmemesi i¢in sonsuz biiyiikk bir ortam modellenerek
¢Oziim yapilmistir. Kanat profiline hiicum agist verilirken kanat profilini ¢evirmek
yerine kanat profiline gelen akisin yoni degistirilmistir. Bu sayede modelleme islemi
daha kolay yapilmistir. Bu islemin dogrulugunu ispatlamak i¢in NACA 0012 kanat
profili farkli hiicum agilarinda GAMBIT®’de modellendikten sonra FLUENT® ’te
hiicum agis1 verilerek sonuglar karsilastirilmistir. Boylece her bir kanat profilini farkl
acilarda modellemek yerine FLUENT®te hiicum acis1 vererek diisiik hiicum acilarinda
nlimerik ¢6ziim yapilabilecegi de kanitlanmistir. Sekil 4.4-4.7.°de ise incelenen kanat

profillerinin serbest akim bolgesindeki ag yapis1 verilmistir.

OTHTRA

Sekil 4.4. Naca0012 (Simetrik) Kanat Profili.

Sekil 4.5. Clark-Y (Kambur) Kanat Profili.
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Sekil 4.7. RAE (Transonik) Kanat Profili.

Modellenen kanat profillerinin kanat ac¢ikligi yoniinde bir degisikligin olmadig:
diisiiniilerek ¢alismalar 2 boyutlu olarak gergeklestirilmistir. Clark-Y kanat profillerinin
serbest akim bolgesi modellenirken havanin geldigi giriste, kanat profilinin iist ve alt
bolgesinde birim veter uzunlugunun 10 kati, kanat kesiti arkasinda kalan alan i¢in ise
birim veter uzunlugunun 20 kati olarak modellenmistir. Clark-Y kanat profilinde
hazirlanan serbest akim bolgesi Sekil 4.8’ deki gibidir. Burada kanat kesitine dogru
yaklagan bolgelerde ¢oziim hassasiyetinin yakalanmasi icin yogunlastirilmis mesh

kullanilmustir.
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Sekil 4.8. Clark-Y Kanat Profilinde Modellenen Serbest Akim Bolgesi.

Diger kanat profillerinin serbest akim bdlgesi modellenirken hem yogunlastirilmis mesh

olmasina dikkat edilmistir.

Yapilan niimerik calismalarda akigkanin sikistirilabilirlik etkisini géz Oniine alarak
Couple yani yogunlugun degisken oldugu c¢oziim metodu uygulanmistir. Burada

sicakliga ve basinca bagli olarak yogunluk degismektedir.

4.3 Fiziksel Ozellikler

Akiskanin fiziksel 6zellikleri, akis problemlerinin ¢oziilmesi i¢in gereklidir. Akigkanin
fiziksel oOzellikleri, sicakligin bir fonksiyonu gibi degisik yollarla tanimlanabilir.
FLUENT®, kg/m-s biriminde dinamik viskozite gibi viskoziteyi cevaplar. Akiskan
viskozitesi, 1s1l iletkenlik ve 0zgilil 1s1 kapasitesi sicakligin bir fonksiyonu gibi

tanimlanir.

Akiskan yogunlugu, ideal gaz kanunu yoluyla tanimlanir. Her bir tlirlin molekiiler
agirliklar1 ve kiitle oranlar1 yerel sicaklik ve isletme basinci kullanilarak akis igindeki
her bir noktanin yogunlugunu hesaplamak i¢in kullanilir. Yogunluk, asagidaki

denklemden hesaplanir.
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Bu ¢alismada akis daimi ve iki boyutludur. Kanat profillerinin disinda akiskan olarak
hava kullamlmistir. Havanin yogunlugu 1.225 kg / m’, boyutsuz basing katsayist, Cp
1006.43 J / kg-°K, 1s1] iletkenligi 0.0242 W /m°K, viskozitesi 1.7894x10° kg/m-s

olarak alinmustir.

4.4  Smr Sartlan

Serbest akim bdolgesi ve kanat profili i¢in sinir sartlar1 tanimlanmistir. Sinir sartlarinda,
serbest akim bolgesindeki hiz, aerodinamik c¢alismalarda kullanilan boyutsuz bir say1
olan Mach Sayist olarak tanimlanmistir. Tiirbiilans modeli olarak, genellikle
Aerodinamik uygulamalarda kullanilan Spalart-Allmaras modeli secilmistir. Spalart-

Allmaras Tiirbiilans modeli agsagidaki gibi tanimlanir.

4.5 (Coziim Yontemleri

Bu niimerik ¢alisma da, bir HAD programu olan FLUENT® 6.3 kullanilarak modelleme
gergeklestirilmistir. Denklemi etkileyen faktorler, tlirbiilans siddeti, enerji, momentum
ve kiitle korunumu, bir serbest akim bolgesi olusturularak ¢oziiliir. Tiirbiilans modeli
olarak secilen Spalart-Allmaras modeli gelistirilmis tek denklemli Reynolds, Navier-
Stokes denklemini ¢ozer. Bu uygulama havacilik alanindaki uygulamalarin sinir tabaka
ile iceren c¢oOziimlerinde tercih edilmektedir. Spalart-Allmaras tiirbiilans modeli

asagidaki gibidir.
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4.6 Boyutsuz Parametreler

Boyutsuz parametreler, akigkan hareketi ile ilgili olaylarin etkin bir sekilde daha iyi
anlagilmasimna katki saglamaktadir. Ciinkii boyutsuz sayilar incelenen olaymn
gergeklestigi  sistemin boyutlarindan bagimsizdir. Boyutsuz sayilar sinirlt sayida
yapilmis deneylerden elde edilen sonuglarin farkli fiziksel boyutlar ve farkli akiskan
ozellikleri igeren durumlara uygulanmasina imkén saglar. Bu ¢alismada hiz parametresi
ve sicaklik parametresi boyutsuzlastirilarak degerlerin daha kolay anlasilir olmasi
istenmistir. Boyutsuz hiz parametresi ve sicaklik parametresi hesaplanan Mach Sayisi
ve sicaklik degeri ile serbest akim bolgesinde ki Mach Sayisinin ve sicaklik degerinin

birbirine oraniyla bulunur.

4.7 Yakinsama Kriterleri

FLUENT ticari yazilimlarinda yakinsama parametreleri asagidaki gibi belirlenmistir.

e Siireklilik - 10”

e X yoniindeki hiz- 107
e Y yoniindeki hiz - 107
e Enerji- 10”

e Nut-10°

Bu calismada, Segregated ¢oziim yontemi ile Couple ¢6ziim yOntemleri
karsilagtirilmistir.  Basing ve yogunluk degisimini g6z Oniinde bulundurup,
sikistirtlabilirligi tanimlayan Couple ¢oziimii uygun bulunarak c¢oziimler buna gore

yapilmistir.
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5. BOLUM

SAYISAL COZUMLER VE iRDELEME

HAD modellemesi gerceklestirilen, Naca-0012, Clark-Y, Rae ve Windcomb kanat
profillerinin farkli hiz ve hiicum agilarinda ¢6ziimler yapilarak aerodinamikte ¢ok
onemli olan aerodinamik kuvvetler, basin¢ katsayilari, sicaklik dagilimlari, hiz

dagilimlar1 detayli olarak elde edilmistir.

Bir ucak veya benzeri bir cismi gegmek de olan hava akiminin yolu, bu cisim tarafindan
degistirilir. Bu da havanin yerel hizinin degismesine neden olur. Cisim etrafinda gesitli
noktalardaki farkli hizlar, Bernoulli denklemine gore cisim etrafinda her noktada
degisen bir basing dagilimina neden olur. Bu basing kuvvetlerinin ve hava ile cisim
ylizeyi arasindaki siirtlinme kuvvetlerinin bileskesi, cisim lizerinde bir bileske kuvvetle
bir bileske moment olusturur. Iste bu yolla cisme etkiyen kuvvet ve momente
aerodinamik kuvvet ve moment adi verilir. Bu c¢alismada kanat profillerinin
aerodinamik kuvvetleri dogrudan etkileyen aerodinamik katsayilart (Cp, Cp, Cw),
literatlirde fines olarak gecen tasima kuvvetinin siirliklenme kuvvetine orant (L/D) ile
sicaklik, Mach Sayis1 ve basing katsayilar1 incelenerek ayni hiz ve hiicum agilarinda

birbirleri ile karsilastirma yapilmistir.

Bu tez caligmasinda kullanilan, ag yapisi, tlirbiilans denklemleri ve serbest akim
bolgesindeki modellenen kanat profillerinin dogrulugu, Naca 0012 kanat profili igin
bulunan aerodinamik katsayilar ile Abbott ve Doenhoff” un Naca 0012 profili i¢in 3x10°
Reynolds sayisinda (0,26 Mach Sayisinda) bulmus oldugu aerodinamik katsayilarin
karsilastirilmast ile yapilmistir. Bu karsilastirma sonuglart grafiksel olarak Sekil 5.1-

5.3’ de gosterilmistir.
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Tasima katsayis1 (Cp), bu tez ¢calismasinda 10° hiicum agisina kadar Sekil 5.1 deki gibi
Abbott ve Doenhoff” un ¢alismasina benzer olarak arttiktan sonra 10° hiicum acisindan
sonra az da olsa farklilik gostermektedir. Ayni sekilde Sekil 5.2° deki siiriiklenme
katsayist (Cp), bu 2 calismada da 8° hiicum agisina kadar azalarak artmistir. Sonuglar
birbirleri ile benzerlik gostermektedir. Sekil 5.3’de tez ¢alismasindaki moment katsayisi
(Cwm) degisimi ile Abbott ve Doenhoff” un deneysel ¢alismalarindaki Cy degerleri ayni
grafikte gosterilmistir. 12° hiicum agisina kadar devam eden benzerlik daha sonra
farklilik gostermistir. Bu tez ¢alismasinda bulunan sonuglar Abbott ve Doenhoff” un
Naca 0012 kanat profili i¢in yaptiklar1 deneysel sonuglara benzerlik gosterdigi icin diger

kanat profilleri i¢inde yapilan ¢aligsmalarin dogru oldugu kabul edilmistir.

1,80E+00
1,60E+00 —
1,40E+00 |
1,20E+00
o 100E+00 /
8,00E-01

6,00E-01 - /
4,00E-01 / —a—Naca 0012-Sayisal
2,00E-01

' ——[28]
0,00E+00 / ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘

0 2 4 6 8 10 12 14 16
a

Sekil 5.1. Naca 0012 kanat profili icin Abbott ve Doenhoff ile tez ¢alismasindaki Cp

degerinin karsilagtiriimasi.

0,018
0,016

0,014 -
0,012
cqg 0.01

0,008 -
0,006 -

0,004 - —a— Naca 0012-Sayisal
0,002 -

—m—[28]

0 2 4 a 6 8

Sekil 5. 2. Naca 0012 kanat profili i¢cin Abbott ve Doenhoft ile tez calismasindaki Cp

degerinin karsilastirilmasi
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0,05

-0,05
Cm -0,1 -
-0,15 -

02

0,25 Naca 0012-Sayisal

—=—[28]

Sekil 5.3. Naca 0012 kanat profili icin Abbott ve Doenhoff ile tez ¢alismasindaki Cp

degerinin karsilagtirilmasi.

5.1 Aerodinamik Katsayilar

Naca-0012 ve Clark-Y kanat profillerinin aerodinamik katsayilariin gosterildigi Sekil
5.4. ve 5.5.°de tasima katsayis1 Cp, siiriiklenme katsayis1 Cp, moment katsayis1 Cy ve
tasima kuvvetinin siiriiklenme kuvvetine orani (fines) gosterilmistir. Simetrik kanat
profilinde Cp, 0° hiicum agisinda 0’a ¢ok yakin bir degerde baglarken Clark-Y kanat
profilinde 0.32’nin iizerinde bir degerde baslar. Tasima kuvveti ile dogru orantili olan
tasima katsayisinin Clark-Y kanat profilinde simetrik kanat profiline gore daha ytiiksek
oldugu goriilmektedir. Bu grafikten de anlasildig1 gibi hiicum agis1 0° oldugu zaman bile
Clark-Y kanat profiline etki eden bir tasima kuvveti vardir. Siiriiklenme kuvveti ile
dogru orantili Cp, simetrik kanat profili ve Clark-Y kanat profili i¢cin tasima
katsayisindaki kadar belirgin farkliliklar gostermemektedir. Ancak 0.6 Mach Sayist1 igin
Naca 0012 kanat profilinde 10° hiicum agisinda Cp 0.15 degerine ulasirken, Clark-Y
kanat profilinde 6° hiicum agisinda dahi 0.03 degerini ge¢gmektedir.

Moment katsayist Cy, Sekil 5.4 ve 5.5’de goriildigii gibi Clark-Y kanat profilinde
simetrik kanat profiline goére daha yiiksek degerde baslamaktadir. Farkli hiicum
acilarinda ve Mach Sayilarinda yapilan ¢oziimler sonucu moment katsayisinin simetrik
kanat profilinde maksimum 0.05 civarina ulasirken Clark-Y kanat profilinde 0.08
degerini bulmaktadir. Ugak kanat profillerinde L/D yani tagima kuvvetinin siiriklenme
kuvvetine oraninin yiiksek olmasi istenmektedir. Clark-y kanat profilinde de simetrik

kanat profiline gore ayni hizda ve ayni hiicum agilarinda L/D orani daha yiiksektir. Naca
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0012 kanat profilinde 0.2 Mach’ da L/D oran1t maksimum 50 civarina 8° hiicum agisinda
ulagirken, Clark-Y kanat profilinde bu degere aymi hizda 4° hiicum acgisinda
erismektedir. Sonucta Clark-Y kanat profili ile daha az enerji harcayarak optimum L/D

oranina erisilebilmektedir.
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Sekil 5.4. NACAO0012 Kanat Profiline ait Aerodinamik Katsayilar ve Tagima/

Siruklenme Kuvveti Orani.
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Sekil 5.5. Clark-Y Kanat Profiline Ait Aerodinamik Katsayilar Ve Tasima/ Siiriikklenme

Kuvveti Orani.
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RAE kanat profilinde kaldirma katsayis1 Cp Sekil 5.6 de gosterilmistir. Grafikten de
anlasilacag1 gibi 0° hiicum agisinda RAE kanat profiline etki eden kaldirma katsayisi
hizlarin degismesiyle birlikte farklilik gostermektedir. RAE kanat profilinde 0.8 Mach
Sayisinda 0° hiicum agisinda 0.27 ile baslayan Cp degeri, profilde 16° hiicum agisina
kadar azalarak artmaktadir. 0.6 Mach Sayisinda 0.21 degeriyle baslayan C’de, 12°
hiicum agisinda 0.86 degerine ulagmistir. 1.2 Mach Sayisina baktigimiz zaman RAE
kanat profiline 0° hiicum agisinda etki eden kaldirma katsayis1 0’a ¢ok yakin bir degerde
baslayarak 12 hiicum agisinda 0.98 degerine ulasmistir. Bu degerden sonra ¢oziim elde
edilememistir. Stiperkritik kanat profili Whitcomb’da kaldirma katsayis1 degisimi Sekil
5.7.” de gosterilmistir. Grafikten de goriildiigi gibi 0° hiicum agisinda 0.6 Mach Sayisi
icin 0.4 degerinden baslayip sonuglar, 8° hiicum acisina kadar saglanmistir. Bu degerde
0.98 degerine ulagsmustir. 0.8 Mach i¢in 0° hiicum agisinda 0.6 M degerinden baslayarak
14° hiicum acgisina kadar coziimler saglanmistir. 14° hiicum agisindan sonra 1.5
degerinde olan Cp, bu degerden sonra sapma gostermektedir. 1.2 Mach Sayis1 i¢in
Whitcomb kanat profilinde ¢oziimler 2° hiicum ac¢isindan sonra sapma gostermis ve

profil perdovitese girmistir.
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1.2 &

/ P ——0.8M-Cl

0.8 -~
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0.6
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0 —./., :

0.2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

Sekil 5.6. RAE Kanat Profilinin Kaldirma Katsayis1 Degigimi.
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Sekil 5.7. Whitcomb Kanat Profilinin Kaldirma Katsayis1 Degisimi.

RAE kanat profili icin siiriiklenme katsayist Cp Sekil 5.8.’de gosterilmistir. 0.6 Mach
Sayisinda 0° hiicum acgisinda 0.016 degerinde baslaylp 12 hiicum agisina kadar
cOziimler elde edilerek 0.17 degerine ulagmistir. Bu degerden sonra sonuglarda sapma
goriilmiistiir. Transonik bir kanat profili olan RAE kanat profilinde, 0.8 Mach Sayisinda
0° hiicum agisinda 0.03 degerinde baslayarak sonuglar 16° hiicum agisina kadar
saglanmistir. Bu derecede 0.36 degerine ulagan siiriklenme katsayisi daha sonra
bozularak sapma gostermistir. 1.2 Mach Sayisinda  0.106 degerinde baslayan
stirliklenme katsayis1 12° hiicum agisinda 0.28 degerlerine ulagmustir. Siiperkritik kanat
profili Whitcomb da ise sonuglar 8° hiicum agisina kadar RAE kanat profilindeki
stiriiklenme katsayisi sonuglart ile benzerlik gostermektedir. Ancak bu degerden sonra
Whitcomb da degerler RAE ye gore artmaktadir. Sekil 5.9.”da Whitcomb kanat profiline
ait 0.6M, 0.8M ve 1.2 Mach degerlerindeki siiriiklenme katsayis1 degerlerini
gosterilmektedir. Ancak 1.2 Mach da sonuglar ancak 2° hiicum agisina kadar elde

edilmistir.



52

0.45

0.4

0.35
0.3

/ —0.8M-Cd

0.25

A .

cd
0.2

——1.2M-Cd

0.15

4 == 0.6M-Cd

0.1 -
0.05 -

Sekil 5.8. RAE Kanat Profilinin Siiriiklenme Katsayis1 Degisimi.
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Sekil 5.9. Whitcomb Kanat Profilinin Stiriiklenme Katsayis1 Degisimi.

RAE kanat profiline ait moment katsayisi grafigi Sekil 5.10.°da gosterilmektedir.

Grafikte de goriildiigii gibi 0.6, 0.8 ve 1.2 Mach Sayilarinda ¢oziimler yapilmistir.

Moment, Cy katsayisi ile dogru orantilidir. Sekil 5.11.> de Whitcomb kanat profiline ait

moment katsayis1 goriilmektedir. Grafiklerden de anlasildigr gibi siiper kritik kanat
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profili olan Whitcomb kanat profilindeki Cy degerleri, RAE kanat profilindeki
degerlere yaklasik olarak ayni degerde baslamaktadir. Cy, 0.6 Mach Sayisinda RAE
kanat profilinde -0.15 degerine kadar diismektedir. Whitcomb kanat profilinde 0.8M’ da
2° hiicum agisinda -0.14 iken, RAE kanat profilinde ayn1 yerde -0.17 civarindadir.
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Sekil 5.10. RAE Kanat Profilinin Moment Katsayis1 Degisimi.
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Sekil 5.11. Whitcomb Kanat Profilinin Moment Katsayis1 Degisimi.
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Aerodinamik hesaplamalarda biiyiik 6neme sahip olan fines olarak adlandirilan tasima
kuvvetinin siiriiklenme kuvvetine orani, RAE ve Whitcomb kanat profilleri i¢in Sekil
5.12. ve Sekil 5.13.°de gosterilmistir. Bu oran, RAE kanat profili 0.6 Mach Sayisinda
maksimum 20’ ye ulasirken, 0.8 Mach Sayisinda maksimum 11 degerine ulasir.
Transonik bir profil olan RAE kanat profili 1.2 Mach Sayisinda maksimum 3.5 degerine
cikmaktadir. Whitcomb kanat profilinde 0.6 ve 0.8 Mach Sayisinda RAE kanat
profilindeki degerlerle benzerlik gosterirken 1.2 Mach Saymmda 2 derece hiicum

agisindan sonra sonug elde edilememistir.

25
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—p—0.8M-L/D
/D 10 e
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Sekil 5.12. RAE Kanat Profilinin Kaldirma Ve Siiriiklenme Orani Degisimi.
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Sekil 5.13. Whitcomb Kanat Profilinin Kaldirma ve Siiriiklenme Oran1 Degisimi.
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5.2 Sicakhik Dagilimlar:

Serbest akim boélgesinde kanat profillerinin akisin1 etkileyen sinir bolgelerindeki
sicaklik dagilimlart Sekil 5.14 ve Sekil 5.15.”de verilmistir. Boyutsuz bir parametre olan
Ty, Naca 0012 profili i¢in 0.8 Mach Sayisinda 0° ve 8" hiicum agisinda sonuglar
verilmigtir. Burada kanat profili etrafinda hesaplanan sicaklik 0°° de simetrik kanat
profilinin burun ve kuyruk bolgelerinde serbest akim bolgesindeki sicakligin yaklasik
1.5 katina ¢ikarken {ist ve alt bolgelerde ylizde 40'lik bir azalma gostermektedir. 8de
ise kanat profilinin burun kismindaki sicaklik yariya kadar diiserken akim c¢ok erken

olarak ayrilmaya baslayip ¢ok biiylik bir bolgede sicaklik 2 katinin {izerine ¢ikmistir.

A4 020401 0 11 16 21

L
t.lllll LI LB LI

Sekil 5.14. Naca 0012 Profili 0.8 Mach Sayisinda 0° Ty Degeri.
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AP0+ 01 06011 1. 21

Sekil 5.15. Naca 0012 Profili 0.8 Mach Sayisinda 8° Ty Degeri.

Sekil 5.16.a ’da Naca 0012 kanat profilinin 0.4 Mach Sayisinda 0° hiicum agisinda
sicaklik dagilimlar goriilmektedir. Serbest akim bdlgesinde hava 300 °K sicaklikta iken
kanat profilinin hiicum kenarinda, durma noktasinda 310 °K ’e ¢ikmaktadir. Kanat
profilinin iist ve alt bolgelerinde ise sicaklik 285 °K’ ne diismektedir. Firar kenarinda
275 °K’ e diisen sicaklik, firar kenariin arkasinda iz boélgesinin olustugu yerde, tekrar
310 °K’ e ¢ikmaktadir. Ayn1 kanat profilinin ayni hizda 6° hiicum agisindaki sicaklik
dagilimlar1 Sekil 5.16.b’de goriilmektedir. Burada kanat profilinin hiicum kenarinda alt
kisminda sicaklik 310 °K’ de iken hemen iist kisminda sicaklik 273 °K’ e diismektedir.
Daha sonra sicaklik 290 °K’ e kadar ¢ikmaktadir. Firar kenarinda, iz bolgesinde sicaklik
310 °K’ e ¢ikmaktadir. Hiicum agisinin artmasindan dolay1r akim ayrilmasi 0° hiicum

acisina gore daha erken bagslayarak daha biiyiik bir bolgede 310 °K’ de bulunmaktadir.
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Sekil 5.16a. Naca 0012 Profili 0.4 Mach Sayisinda 0° Hiicum Acisinda Sicaklik
Dagilimi.

Sekil 5.16b. Naca 0012 Profili 0.4 Mach Sayisinda 6° Hiicum Agisinda Sicaklik
Dagilimi.

Sekil 5.17.a’ da Clark-Y kanat profiline ait 0.4 Mach Sayisinda 0° hiicum agisinda
sicaklik dagilimlar1 goriilmektedir. Serbest akim bdlgesinde 300 °K sicakliktaki hava,

kanat profilinin hiicum kenarinda, durma noktasinda 310 °K ’e ¢ikmaktadir. Kambur bir
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profil olan Clark-Y profilinde sicaklik, kanat profilinin iist kisminda 293 °K ‘e diiserken
alt kisminda 300 °K’ de kalmaktadir. Kanat profilinin firar kenarinda olusan iz
bolgesinde sicaklik 310 °K’ ne cikmaktadir. Ayni profilin ayni hizda 6° hiicum
acisindaki sicaklik dagilimlart Sekil 5.17.b’de goriilmektedir. Burada kanat profilinin
hiicum kenarinin alt kisminda, sicaklik 310 °K’ ne ¢ikarken iist kisminin biiyiik bir
alaninda, sicaklik 280 °K dolaylarinda bulunmaktadir. Daha sonra ayn1 bdlgede sicaklik
290 °K ‘ne ¢ikmaktadir. Akim ayrilmasi bu bolgede baslayarak sicaklik 310 °K’ ne

¢ikmaktadir. 1z bolgesi simetrik kanat profile oranla ¢ok erken baslamaktadir.

Sekil 5.17a. Clark-Y Profili 0.4 Mach Sayisinda 0° Hiicum Agisinda Sicaklik Dagilimu.

Sekil 5.17b. Clark-Y Profili 0.4 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Sicaklik Dagilimi.
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Sekil 5.18.a’ da RAE kanat profiline ait 0.8 Mach Sayisinda 0° hiicum agisinda sicaklik
dagilimlar1 goriilmektedir. Hiicum kenarinda ¢ok biiyiik bir bdlgede sicaklik 340 °K
degerine c¢iktiktan sonra kanat profilinin once alt kisminda sonra iist kisminda sok
dalgas1 olusarak aniden sicaklik 250 °K olmustur. Firar kenarina gelindiginde sicaklik
aniden tekrar 330 °K degerine ¢ikmaktadir. Yapisal bozulmalar ve malzeme dayanimi
acisindan ani sicaklik degisimi istenmeyen bir durumdur. 8° hiicum ag¢isindaki sicaklik
dagilimi Sekil 5.18.b’de gosterilmektedir. Burada hiicum kenarinda sicaklik 340 °K
degerine ¢iktiktan sonra profilin hiicum kenarinin ist kisminda sok dalgasi olugarak
sicaklik aniden, once 250 °K * e daha sonra 225 °K degerine diismektedir. Firar kenarina
kadar bu sicaklik 225 °K degerinde bulunduktan sonra akim ayrilmasi ger¢ekleserek
sicaklik birden 340 °K degerine ulagmaktadir. Akim ayrilmasi biiyiik bir bolgeye etki

etmektedir.
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Sekil 5.18.a. RAE Profili 0.8 Mach Sayisinda 0° Hiicum Ag¢isinda Sicaklik Dagilima.
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Sekil 5.18.b. RAE Profili 0.8 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Sicaklik Dagilimi.
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Sekil 5.19.a> da Whitcomb kanat profiline ait 0.8 Mach Sayisinda 0° hiicum acgisinda
sicaklik dagilimlar1 goriilmektedir. Hiicum kenarinda sicaklik 330 °K degerlerine
ciktiktan sonra profilin iist ve alt kisminda firar kenarna kadar sicaklik 280 °K
degerinde kalmaktadir. Sicaklik firar kenarimin alt kisminda 340 °K degerlerine ¢ikarken
iist bolgesinde 300 °K degerinde kalmaktadir. Sekil 5.19.b’ de 8° hiicum agisindaki
sicaklik dagilimi goriilmektedir. Hiicum kenarinda 330 °K degerine ¢ikan sicaklik,
profilin iist kismina gecer gegmez sok dalgasi olusarak, firar kenarina kadar biiyiik bir
bolgede 220 °K degerinde bulunmaktadir. Firar kenarinda akim ayrilmasi RAE profiline

gore daha az bir bolgede goriilmektedir.
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Sekil 5.19.a. Whitcomb Profili 0.8 Mach Sayisinda 0° Hiicum Agisinda Sicaklik
Dagilimi.
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Sekil 5.19.b. Whitcomb Profili 0.8 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Sicaklik
Dagilimi.
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5.3 Hiz Dagilimlan

Sekil 5.20.a’ da simetrik kanat profiline ait 0.4 Mach Sayisinda, 0° hiicum agisinda ki
hiz dagilimi gosterilmistir. Serbest akim bolgesine 0.4 Mach Sayisiyla giren hava, kanat
profilinin hiicum kenarinda hiz 0 degerini bulmaktadir. Akisin simetrik olarak
dagilmasindan dolay1 kanat profilinin iist ve alt kisminda hiz 0.55 degerine ¢ikmaktadir.
Profilin hemen arkasinda, iz bolgesinin olustugu bdlgede hiz 0.3 degerinin altina
diismektedir. Sekil 5.20.b> de aym1 hizda, 6° hiicum acisinda hiz dagilimi
gosterilmektedir. Hiz hiicum kenarinin hemen alt bolgesinde 0 degerine diiserken kanat

profilinin iist bolgesinde 0.8 Mach Sayisina ulasmistir. Firar kenarina gelindiginde hiz

0.2 degerine diismektedir.
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Sekil 5.20.a. Naca 0012 Profili 0.4 Mach Sayisinda 0° Hiicum Ac¢isinda Mach Sayisi

Degisimi.

E
5

Sekil 5.20.b. Naca 0012 Profili 0.4 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Mach Sayist
Degisimi.
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Sekil 5.21.a-b’ de Clark-Y kanat profiline ait 0.4 Mach Sayisinda 0° ve 6° hiicum
acisinda hiz dagilimlar1 gosterilmistir. Sekil 5.21.a° da hiicum kenarinda ve firar
kenarinda hiz 0.15 Mach Sayisina diiserken profilin ist kisminda hiz 0.5 Mach
Sayisinin istiine ¢ikmaktadir. Kambur bir profil olan Clark-Y kanat profilinde, profilin
alt kismindaki hiz serbest akim bolgesindeki hiza esittir. Sekil 5.21.b’de ise profilin iist
kisminda hiz ¢ok biiyiik bir bolgede 0.7 Mach degerlerinde dururken hiicum ve firar
kenarlarinda ki hiz 0 olmaktadir. Clark-Y kanat profilinin 6° hiicum agisindaki akim
ayrilmasi, Clark-Y’nin 0° hiicum agisindaki ve Naca 0012 profilinin 6° hiicum
acisindaki akim ayrilmalarina oranla ¢ok erken baslayip biiyiik alanlara niifuz

etmektedir.

Sekil 5.21.a. Clark-Y Profili 0.4 Mach Sayisinda 0° Hiicum Ag¢isinda Mach Sayisi
Degigimi.

Sekil 5.21.b. Clark-Y Profili 0.4 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ac¢isinda Mach Sayisi
Degisimi.
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Sekil 5.22.a ‘da RAE kanat profiline ait 0.8 Mach Sayisinda 0° hiicum agisindaki hiz
dagilimi gosterilmektedir. Serbest akim bolgesindeki hizin 0.8 Mach oldugu modelde
hiz, profilin hiicum kenarinda 0.03 Mach Sayisina diiserken 6nce profilin alt kisminda
daha sonra iist kisminda sok dalgasina rastlanarak 1.3 Mach Sayisina ¢ikmustir. Profilin
iz bolgesinde hiz, firar kenarinda 0.2 Mach degerine diismiistiir. Sekil 5.22.b° de 0.8
Mach Sayisinda 6° hiicum acgisindaki hiz dagilimi gosterilmektedir. Burada hiicum
kenarinda hizin 0.02 Mach degerlerine diistiigii goriilmektedir. Ancak profilin {ist
kisminda sok dalgasi olusarak firar kenarina kadar hiz 1.6 Mach Sayisinda
bulunmaktadir. Firar kenarinda hizin 0.02 Mach Sayisina diistiigii yerde akim ayrilmasi

baslamistir.

Sekil 5.22.a. RAE Profili 0.8 Mach Sayisinda 0° Hiicum Agisinda Mach Sayisi
Degisimi.
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Sekil 5.22.b. RAE Profili 0.8 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Mach Sayis1
Degisimi.
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Sekil 5.23.a’da Whitcomb kanat profiline ait 0.8 Mach Sayisinda 0° hiicum agisindaki
hiz dagilim1 gosterilmektedir. Burada hiz profilin hiicum kenarinda 0.2 Mach degerine
diistiikten sonra {ist bolgedeki hiz, firar kenarina kadar 1.1 Mach degerlerindedir. RAE
kanat profiline oranla Whitcomb kanat profilinde sok dalgasi olusmamaktadir. Iz
bolgesinde firar kenarinin alt bolgesindeki hiz 0.5 Mach degerindedir. Sekil 5.23.b’de
ayni profilin, ayn1 hizda 6° hiicum agisindaki hiz1 gdsterilmistir. Burada hiz hiicum
kenarinda 0.2 Mach degerine diistiikten sonra profilin iist kisminda sok dalgasi olusup

hiz, firar kenarina kadar 1.6 Mach Sayisina ¢ikmistir. Hemen arkasindan hiz akim

ayrilmasi ile beraber 0.04 degerine diigmiistiir.

Sekil 5.23.a. Whitcomb Profili 0.8 Mach Sayisinda 0° Hiicum Ag¢isinda Mach Sayisi
Degigimi.

Sekil 5.23.b. Whitcomb Profili 0.8 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Mach Sayisi
Degigimi.
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5.4 Basing¢ Katsayisi

Sekil 5.24 ve 5.25’de negatif basing katsayisinin (-Cp) hiicum agisiyla degisim grafigi
verilmektedir. Bu grafiklerin -Cp olarak ¢izilmesinin sebebi, kanat profilinin alt yiizeyi
ve list ylizeyi arasindaki basing farkinin daha iyi anlagilmasidir. Sekil 5.24°de simetrik
kanat profilinin 0.1 Mach’dan 0.6 Mach’ a kadar olan Cp degerlerinin hiicum agisiyla
degisimi verilmistir. Seklin simetrik olmasindan dolayr Mach Sayis1 kag olursa olsun 0°
hiicum agisinda alt yiizey ile iist ylizey arasindaki basing farki sifirdir. Bu ylizeyler
arasindaki basing farklar1 0.4 Mach’ a kadar hiicum agis1 degisimi olmasina ragmen
diizgiinlik gostermektedir. Ancak 0.4 Mach’dan sonra hiicum agisinin degisimi ile
grafikte alt ylizey ile iist ylizey arasindaki basing farkinin orantisiz bir sekilde arttigi
gozlenmektedir. Sekil 5.25°de Clark-Y kanat profilinde 0.1 Mach’ dan 0.6 Mach’ a
kadar Cp’nin hiicum agis1 ile degisimi verilmistir. Burada simetrik kanat profilinden
farkli olarak 0° hiicum agisinda Mach Sayisi ne olursa olsun alt yiizey ile iist yiizey
arasinda basing farki vardir. Kalkig halindeki bir ugakta alt yiizeydeki basincin ¢ok fazla
ist yiizeydeki basincin ¢ok az olmasi istenir. Bu durum goz oniine alindiginda Clark-Y
kanat profilinde yiizeyler arasindaki basing farkliliklar1 simetrik kanat profiline oranla
cok fazladir. Sekil 5.25°de goriildigi gibi 0.4 Mach Sayisina kadar yiizeyler arasinda
orantilt olarak artan basing farki 0.4 Mach Sayisindan sonra orantisiz bir gekilde

artmaya baslamstir.
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Sekil 5.24. Simetrik Kanat Profili Igin 0.1 Mach’ dan 0.6 Mach’a Kadar Cp’ nin Hiicum
Agistyla Degisimi.
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Sekil 5.25. Clark-Y Kanat Profili I¢in 0.1 Mach’ Dan 0.6 Mach’a Kadar Cp’ nin Hiicum
Agisiyla Degisimi.
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Sekil 5.26.a-b’de simetrik kanat profiline ait basing katsayisi dagilim goriilmektedir.
Hiicum kenarinda, basing arttiktan sonra 0° hiicum ag¢isinda kanat profilinin iist ve alt

bolgesinde basing simetrik olarak azalirken, 6° hiicum agisinda profilin {ist bolgesinde

cok fazla diigmektedir.

Sekil 5.26.a. Naca 0012 Profili 0.4 Mach Sayisinda 0° Hiicum Agisinda Basing

Katsayis1 Dagilimu.

Sekil 5.26.b. Naca 0012 Profili 0.4 Mach Sayisinda 6° Hiicum Agisinda Basing

Katsayis1 Dagilimu.
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Sekil 5.27.a-b’de Clark-Y kanat profiline ait basing katsayis1 dagilimi goriilmektedir. 0°
hiicum agisinda hiicum kenarinda basing katsayist 1.01 degerine yiikselmistir. Kanat
profilinin iist kisminda -0.45 degerlerinde bulunan basing katsayisi, profilin alt kisminda
0.04 degerinde bulunmaktadir. 6° hiicum agisinda basing diisiisii hiicum kenarinin

hemen iist kismindan baglayarak kanat profilinin yarisina kadar gozlenmektedir.

Sekil 5.27.a. Clark-Y Profili 0.4 Mach Sayisinda 0° Hiicum Agisinda Basing Katsayisi

Dagilimu.

Sekil 5.27.b. Clark-Y Profili 0.4 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Basing Katsayisi
Dagilimi.
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RAE kanat profiline ait basing katsayisi dagilimi Sekil 5.28.a-b’de gosterilmektedir.
Burada 0° hiicum acgisinda hiicum kenarinda artan basing, daha sonra 6nce profilin alt
kisminda, daha sonra da iist bolgesinde sok dalgasi goriilerek, azalmistir. 6° hiicum
acisinda basing, hiicum kenarinda arttiktan sonra sok dalgasi olusarak firar kenaria

kadar birden diislis gostermistir.
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Sekil 5.28.a. RAE Profili 0.8 Mach Sayisinda 0° Hiicum Acisinda Basing Katsayisi
Dagilimi.
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Sekil 5.28.b. RAE Profili 0.8 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Basing Katsayisi
Dagilimi.
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Sekil 5.29.a-b.‘de Whitcomb kanat profiline ait basing katsayis1 dagilim
gosterilmektedir. 0° hiicum agisinda RAE kanat profilindeki gibi sok dalgasi
gozlenmemektedir. 0.8 Mach Sayisinda 6° hiicum agisindaki basing katsayist Sekil
5.29.b° de gosterilmektedir. Hiicum kenarinda basincin maksimum oldugu yerde

baslayan sok dalgasi firar kenaria kadar devam etmektedir. Bu bdlgede basincin ¢ok

diistiigli gdzlenmistir.
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Sekil 5.29.a. Whitcomb Kanat Profili 0.8 Mach Sayisinda 0° Hiicum Acisinda Basing

Katsayis1 Dagilimi.
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Sekil 5.29.b. Whitcomb Kanat Profili 0.8 Mach Sayisinda 6° Hiicum Ag¢isinda Basing
Katsayis1 Dagilimu.
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5.5 Modellerin Karsilagtirilmasi

Ayni hiz ve aymi hiicum agisinda ¢6ziimii yapilan modellerin karsilastirilmasi
gerekmektedir. Bu yiizden Naca 0012 ile Clark-Y kanat profili, RAE ile Whitcomb

kanat profilleri birbirleri ile karsilagtirilmigtir.

5.5.1 Aerodinamik Katsayilar

Naca 0012 kanat profilinde Cp ifadesi 0° hiicum agisinda 0’ dan baglarken, Clark-Y
kanat profilinde Cp terimi yaklagik 0.32” lerde baslar. Naca 0012 kanat profili i¢in
yapilan ¢oziimlerde 0.2 M’ da 15° hiicum agisinda maksimum tagima katsayisi olan 1.5
degerine ulasirken, Clark-Y kanat profilinde ise 0.2M’ da, 10° hiicum agisinda
maksimum Cp degeri olan 1.35 degerine ulagmaktadir. Bu degerlerden sonra ¢éziim
kanat profili agir1 tiirbiilansa girdigi i¢in ¢6ziim yapilamamaktadir. Buradan Naca 0012
kanat profilinin Clark-Y kanat profiline oranla, yiiksek hiicum agilarinda daha yiiksek
tagima katsayisina ulastigini gérmekteyiz. Buna ragmen diisiik hiicum agilarinda Clark-
Y kanat profilinin Cp degeri, Naca 0012’ nin Cp degerine oranla daha biiyiiktiir.
Stiriiklenme katsayis1 Naca 0012 profili i¢in 0.6 M’ da 12° hiicum ag¢isinda maksimum
degeri olan 0.2 degerine ¢ikarken, Clark-Y kanat profili i¢in maksimum Cp degeri olan
0.03” e, 0.6M’ da 5° hiicum agisinda ulagmaktadir. Naca 0012 kanat profili i¢in Cp
degeri Clark-Y kanat profiline oranla ¢ok daha yiiksek degerleri gormektedir.

RAE kanat profili i¢in kaldirma katsayisinin maksimum degeri, 0.8M ve 15° hiicum
acisinda yapilan c¢ozlimlerde elde edilmistir. Burada Cp, 1.45 degerlerine kadar
cikmigtir. Whitcomb kanat profili i¢cin kaldirma katsayist maksimum degeri olan 1.6

degerine 0.8 M’ da 14° hiicum ag¢isinda ulasir.

Literatiirde fines olarak bilinen kaldirma kuvvetinin siiriiklenme kuvvetine orani, kanat
profilinin optimum Mach Sayisini ve hiicum ag¢isin1 bulmaya yarar. NACA 0012 kanat
profili i¢in 0.4 M’ da ve 8" hiicum agisinda maksimum performansi1 gostermektedir.
Clark-Y kanat profilinde 0.2 M’ da ve 7° hiicum agist fines’ in maksimum oldugu
kisimdir. Verimliligi belirlerken L/D degerine bakmamiz gerektigi daha onceki
boliimlerde de sOylenmistir. RAE kanat profili i¢in 0.6 M’ da 3° hiicum acisinda L/D
maksimumdur ve 21 degerine ulasmaktadir. Whitcomb kanat profilinde ise maksimum

L/D, 0.6M’ da 2° hiicum acisinda 20 degerine ulagsmaktadir.
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5.5.2 Sicakhik Dagilimlar:

Naca 0012 ile Clark-Y kanat profillerinin etrafindaki sicaklik degerleri Tablo 5.1° de
verilmigtir. Tablodan da goriildiigii gibi  0° hiicum acgisinda Naca0012 ile Clark-Y
profilleri arasinda sicaklik olarak fazla fark yok iken 6° hiicum acisina gelindiginde
maksimum sicaklik ile minimum sicaklik farki Clark-Y’ de daha fazladir. Kanat
profillerinde sicaklik farkinin birden degismesi istenmeyen bir durumdur. Bunun
yaninda Naca0012 profilinde 6° hiicum agisinda profilin iist kisminin 6n bolgesinde
sicaklik 275 °K degerine diiserken, profilin arkasina dogru sicaklik birden 290 °K

degerlerine ¢ikmustir.

RAE ve Whitcomb kanat profillerinin etrafindaki sicaklik degerleri Tablo 5.2° de
gosterilmektedir. RAE kanat profilinin 0° hiicum agisinda Whitcomb kanat profiline
oranla biiyiik farklilik gostermektedir. RAE kanat profilinde dnce alt yiizeyinde sonra
iist bolgesinde sok dalgast olusarak bu bolgelerdeki sicakliklar birden diisiis
gostermistir. Whitcomb kanat profilinde, sok dalgasi olusmazken {ist ve alt bolgelerde
sicaklikta firar kenarina kadar degisiklik goriilmemektedir. 6° hiicum acisinda 2 profil
arasinda benzerlik gorilmektedir. Maksimum sicaklik degerine hiicum ve firar
kenarlarinda goriilen profillerin iist bolgesinde firar kenarma kadar sicaklik minimum
degerde bulunmaktadir. Whitcomb kanat profilinde daha ¢ok alanda minimum sicaklik

degeri gézlenmistir.

Tablo 5. 1. Naca0012 ve Clark-Y I¢in Profil Etrafindaki Sicaklik Degerleri.

Hiicum Kanat Firar kenar1 ve
kenarindaki profilinin  {ist | iz bdlgesindeki
maksimum bolgesindeki sicaklik (°K)

sicaklik (°K') | minimum

sicaklik (°K))
Naca0012-
310 296 308
0° hiicum ag1s1
Clark-Y
310 293 310

0° hiicum agis1
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Naca0012-
I 310 275/290 307
6° hiicum agis1
Clark-Y
308 285 310

6° hiicum agis1

Tablo 5. 2. RAE ve Whitcomb igin Profil Etrafindaki Sicaklik Degerleri.

Hiicum Kanat Firar kenar1 ve
kenarindaki profilinin st | iz bolgesindeki
maksimum bolgesindeki sicaklik ( °K )
sicaklik (°K') | minimum
sicaklik (°K)
RAE
337 254 334
0° hiicum agis1
Whitcomb
338 259 332
0° hiicum agis1
RAE
- 334 224 338
6° hiicum agcis1
Whitcomb
334 223 338
6° hiicum agis1

5.5.3 Hiz Dagilimlan

0° ve 6° hiicum agilarindaki Naca 0012 ve Clark-Y kanat profillerinin etrafinda olusan
hiz degerleri Tablo 5.3° de gosterilmektedir. Serbest akim bolgesinin hiz1 0.4 Mach dir.
Burada simetrik bir profil olan Naca 0012 kanat profilinde 0° hiicum ac¢isinda yapilan
¢Oziimlerde, hiicum kenarinda durma noktasi meydana gelmistir. Daha sonra firar
kenarina kadar profil etrafinda hiz dagilimi simetrik olarak once artip sonra azalmistir.
Clark-Y kanat profilinin st bolgesindeki hiz, firar kenarina kadar 0.5 degerlerinde iken,
alt bolgesindeki hiz degisiklik olmadan 0.3 degerlerinde seyretmektedir. Naca 0012’
kanat profilinde farkli olarak hiz, iist ve alt bolgede farklilik gostermektedir. 6° hiicum

acist irdelendiginde Naca 0012 kanat profilinin hiicum kenarimmi gecer gegmez
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maksimum hiz goriiliip daha sonra tekrar serbest akim hizina diismektedir. Clark-Y
profilinde ise profilin {ist bolgesinde meydana gelen maksimum hiz, profilin ortalarina

kadar etkisini surdiirmektedir.

RAE ve Whitcomb kanat profillerinin etrafindaki hiz degerleri Tablo 5.4." de
gdsterilmistir. 0° hiicum agisinda, RAE kanat profilinde sok dalgasi olusmustur. Once
kanat profilinin alt bolgesinde daha sonra iist bolgesinde olusan sok dalgasinda hiz 1.3
Mach Sayisina ulagsmistir. Whitcomb kanat profilinde sok dalgasi goriillmemektedir.
Kanat profilinin iist kisminda, firar kenarina kadar hiz degeri 1.2 Mach degerindedir. 6°
hiicum agisinda RAE kanat profili ile Whitcomb kanat profili etrafindaki hiz dagilimlari
benzerlik gostermektedir. Minimum hiz olan 0.14M degeri hiicum kenarinda
goriildiikten sonra kanat profili {izerinde hiz birden yiikselerek firar kenarina kadar 1.6
Mach degerinde bulunmaktadir. Daha sonra firar kenarinda hiz 0.02 degerine kadar

diismektedir.

Tablo 5. 3. Naca0012 ve Clark-Y I¢in Profil Etrafindaki Hiz Degerleri.

Hiicum Kanat Firar kenar1 ve
kenarindaki profilinin  {ist | iz bdlgesindeki
minimum bolgesindeki minimum
Mach Sayis1 maksimum Mach Sayis1
Mach Sayisi
Naca0012-
0.27 0.43 0.23
0° hiicum agis1
Clark-Y
0.3 0.5 0.28
0° hiicum agis1
Naca0012-
- 0.01 0.8/0.5 0.1
6° hiicum agcis1
Clark-Y
0.08 0.65 0.02
6° hiicum agis1
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Tablo 5.4. RAE ve Whitcomb I¢in Profil Etrafindaki Hiz Degerleri.

Hiicum Kanat Firar kenar1 ve
kenarindaki profilinin st | iz bdlgesindeki
minimum bolgesindeki minimum
Mach Sayisi maksimum Mach Sayisi
Mach Sayisi
RAE
0.26 1.29 0.3
0° hiicum ag1s1
Whitcomb
0.15 1.24 0.25
0° hiicum agis1
RAE
0.2 1.59 0.02
6° hiicum agis1
Whitcomb
0.14 1.6 0.04
6° hiicum agis1
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6 . BOLUM

SONUCLAR VE ONERILER

HAD modellemesi gergeklestirilen, ucak kanat profillerinden; NACA 0012, Clark-Y,
RAE 2822 ve Whitcomb kanat profillerinin serbest akim ortamindaki farkli hiz ve

hiicum agilarinda aerodinamik katsayilar, sicaklik, Mach Sayisi ve basing katsayisi

degisimleri detayli olarak elde edilmistir. Sonuclar ve oneriler asagidaki gibidir.

Naca 0012 kanat profilinde Cy ifadesi 0° hiicum acgisinda 0’ dan baslarken,
Clark-Y kanat profilinde Cp terimi yaklasik 0.32” lerde baglar. Herhangi bir
enerji harcamadigimiz zaman bile Clark-Y kanat profilinde bir tasima
kuvvetinin oldugunu gosterir. NACA 0012 profilinin kaldirma katsayisi, 0.1-0.4
Mach Sayilar1 arasinda 14° hiicum agisina kadar artarak devam ederken
maksimum 1.5 degerine ulagsmistir. 0.4 M’ dan sonra hiicum agisi ancak 5° ye
kadar ¢6ziim saglanmistir. Bu sonug¢lardaki maksimum kaldirma katsayis1 degeri
0.65 mertebesindedir. Bu dereceden sonra akis bozularak, profil yogun
tiirbiilansa girmektedir. Buradan anlagilmaktadir ki, Yiiksek tagima katsayist i¢in
ideal M sayis1 0.4 M’ dir. Clark-Y kanat profili i¢in ideal Cp degeri 0.2 Mach
Sayisinda 10° hiicum agisindadir. Burada Cy degeri 1.35 degerindedir.

Naca 0012 kanat profilinde maksimum siiriiklenme katsayis1i 0.6 Mach
Sayisinda 15° hiicum agisinda meydana gelmektedir. Burada siiriiklenme
katsayis1 0.15 degerlerine ¢ikmaktadir. Ayni sekilde Clark-Y kanat profili i¢in

en yiiksek stirtiklenme degeri 0.6 M’ da 5° hiicum agisinda goriilmektedir.

Literatirde fines olarak bilinen Kaldirma kuvvetinin siriklenme kuvvetine

orani, kanat profilinin optimum Mach Sayisini ve hiicum ag¢isini1 bulmaya yarar.
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NACA 0012 kanat profili icin 0.4 M’ da ve 8° hiicum acisinda maksimum

performansi gostermektedir.

Clark-Y kanat profilinde 0.2 M’ da ve 7° hiicum agist fines’ in maksimum

oldugu kisimdir.

RAE kanat profili i¢in kaldirma katsayisinin maksimum oldugu bolge, 0.8M ve
15° hiicum acgisinda yapilan c¢oziimlerde elde edilmistir. Burada Cp 1.45
degerlerine kadar ¢ikmistir. Aynmi aralikta siiriklenme de maksimum
durumdadir. RAE kanat profili icin 0.6 M’ da 3° hiicum agisinda L/D

maksimumdur ve 21 degerine ulagmaktadir.

Whitcomb kanat profili i¢in kaldirma katsayis1t maksimum 1.6 degerine 0.8 M’
da 14° hiicum agisinda ulasir. Buradan Whitcomb kanat profilinin ayn1 hizda
RAE kanat profiline oranla daha fazla tasima kuvveti olusturdugu
goriilmektedir. Ayni hiz ve hiicum agisinda siiriikklenme katsayisi da
maksimumdur. Whitcomb kanat profili i¢in 0.6 Mach Sayisinda 2° hiicum

acisinda finesin maksimum degeri olan 20 degerine ulagmaktadir.

Kanat profilleri etrafindaki sicakligin ani degisimler gostermesi havacilikta
istenmeyen bir durumdur. Aynm1 hiz ve ayni hiicum agisinda incelenen NACA
0012 ile Clark-Y kanat profilleri arasinda, simetrik bir profil olan NACA 0012
profilinin etrafindaki sicaklik degerleri, kambur bir profil olan, Clark-Y

profilinin etrafindaki sicaklik degerlerine oranla daha az degisim gostermektedir.

RAE 2822 kanat profili ile Whitcomb kanat profili arasinda yapilan ayni hiz ve
ayn1 hiicum agisinda yapilan sonuglara gore; kanat profilleri etrafindaki sicaklik
degerleri benzerlik gostermesine ragmen RAE kanat profili diisiik hiicum
acilarinda, sok dalgasina maruz kalip profilin iist ve alt kisminda ani sicaklik
diismesi yasarken, Whitcomb kanat profilinde ani diismeler yerine profilin tim

ylizeyine etki eden sicaklik diigmesi goriilmektedir.
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Serbest akim bolgesindeki hava hizinin 0.4M oldugu durumda, NACA 0012 ile
Clark-Y kanat profillerinin etrafinda olusan hiz dagilimlar1 incelendigi zaman su
sonuglar ¢ikmistir; 0° ve 6° hiicum agilarinda NACA 0012 kanat profilinin {ist ve
alt bolgesindeki Mach Sayisi degisimleri Clark-Y kanat profiline oranla daha az
olmustur. Clark-Y kanat profilinde hiicum kenarinda baslayan Mach Sayisi
disiisii firar kenarina kadar c¢iktiktan sonra bu bdlgede tekrar diisme
gostermektedir. NACA 0012 kanat profilinde ise Mach Sayis1 de§isimi alt ve {ist

profil {izerinde simetrik ve tiniform olarak seyreder.

RAE ve Whitcomb kanat profillerinde Mach Sayindaki degisim incelendiginde
su sonuclar elde edilmistir; Diisiik hiicum agilarinda RAE 2822’ de yasanan sok
dalgas1 ile kanat profili etrafindaki hiz belli bélgelerde aniden yiikselip tekrar
diisme gostererek akim ayrilmasinin erken baslamasimna sebep olmaktadir.
Whitcomb kanat profilinde ise diisiik hiicum acilarinda akim ayrilmas: kanat
profilinin iist kisminda firar kenarina yakin kisimda baslarken, hiicum agisinin
artmasi ile yasanan Mach Sayisi degisiminin RAE kanat profiline oranla daha
bliyiik bir alana etki ettigi gozlenmistir. Ancak RAE kanat profilindeki gibi ani
diisiisler yerine hiicum kenarindan firar kenarina kadar olan tiim bolge, serbest

akim bolgesindeki Mach Sayisina gore daha diisiiktiir.

NACA 0012, Clark-Y, RAE ve Whitcomb kanat profilleri etrafindaki basing
katsayis1 degisimi incelenmistir. Bernoulli prensibine gore hizin diistiigi
bolgelerde basing yiikselmek zorundadir. Buna uygun olarak basing katsayisi da
artmaktadir. Ancak akim ayrilmalarini ve akim ayrilmasi ile baglayan tiirbiilans1
basing katsayisi grafiklerinde daha net olarak gozlemlemek miimkiindiir. Ugag1
havada tutmaya yarayan basing kuvveti, kanat profilinin alt bdlgesinde {ist
bolgesine oranla fazla olmasi gerekmektedir. Coziimlerden alinan verilere gore
cizilen grafiklerden de anlagilmaktadir ki Clark-Y kanat profilinde alt ylizey ile
iist ylizey arasindaki basing farki Naca 0012 profiline oranla daha ytiksektir. Bu
sayede ugagi havada tutmaya yarayan basing dagilimi Clark-Y kanat profilinde
daha etkili olur. Whitcomb kanat profili ile RAE kanat profili arasindaki alt ve
iist ylizeyler arasi basing farki incelendigi zaman Whitcomb kanat profilindeki

basing farkinin RAE 2822 kanat profiline gore daha fazla oldugu goriilmektedir.
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Ucgaklarin kalkis esnasinda yiiksek tasima kuvvetine ihtiya¢ duydugundan, kalkis
esnasinda diisiik hizlarda Clark-Y kanat profili Naca 0012 kanat profiline oranla
tercih edilebilir. Yiiksek hizlarda Whitcomb kanat profili RAE kanat profiline

oranla daha az enerji ile havada tutunabilmektedir.

Bu tez ¢aligmasinda, serbest akim bdlgesinde modellenen kanat profilleri ve profilleri
etrafindaki akigkanin degisimi incelenmistir. Farkli hiicum agilarinda ve farkli Mach
Sayilarinda ¢ok sayida niimerik sonug elde edilerek literatiire sunulmustur. Elde edilen
sonuglardan HAD yontemi ile profiller etrafindaki akis hakkinda detayli bilgi elde
edinilmistir. Kullanim alanina gore degisiklik gosteren kanat profillerinde optimum

profil se¢imi konusunda faydal bilgiler verilmistir.

Riizgar tiinelinde deneysel caligma yapilarak bu tez calismasindaki c¢alismalar ve
bulunan niimerik sonuglarla karsilastirilarak bu konu hakkinda daha detayli bilgi
edinilebilecektir. Bu sayede yeni kullanilacak kanat profillerinin dogrulugunun

incelenmesi ve yeni kanat profili tasariminda kolaylik saglanmis olacaktir.
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