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TURAC INSANSIZ HAVA ARACININ AERODINAMIK TASARIM,
MODELLEME VE ANALIZI

OZET

Insansiz Hava Araglari’nin (IHA) son 40 yildir askeri ve sivil amagli birgok gorevde
kullanimi hizli bir sekilde artmaktadir. Bu hava araclarmin kullanimindaki hizli
artisin baslica nedenleri arasinda diisiik isletme maliyetleri, miisteri taleplerine gore
aracin modernizasyonunun gergeklestirilmesi, herhangi bir kaza aninda pilot
kaybinin olmamas1 gosterilmektedir. [HA’lan tilt rotor, konvansiyonel, helikopter,
kuyruksuz vb. bir¢cok konseptte tasarlanmakta ve imal edilmektedir. Calismanin
konusu olan TURAC helikopter gibi dikine inis-kalkis gerceklestirebilen ve askida
kalabilen, konvensiyonel ugak gibi ileri ugus yapabilen bir VTOL (Vertical Takeoff-
Landing) THA’dir. Hava aracinin govde béliimiinde birbirine zit yonde donen iki
pervane (es-eksenli fan sistemi), 6n bolimiinde ise tilt eden iki pervane
bulunmaktadir. Dikine inig-kalis ve aski hareketi boyunca 6n bdoliimdeki tilt
pervanelerinin ekseni gdvde eksenine dik dogrultuda konumlanmis sekilde
caligmaktadir. Bahsedilen rejimde ana tasima kuvvetini saglamak igin es-eksenli fan
kapaklar1 acik bir sekilde calismaktadir. Hava araci ileri ucus rejimine girdiginde tilt
rotorlarin eksen dogrultusu gévde ekseni ile ayni dogrultuda olup, gévde icerisindeki
es-eksenli fan durup kapaklar1 kapanmaktadir.

Calismada TURAC IHA nin tasarimindan detayli olarak bahsedilip, yerli ve yabanci
bircok THA ile karilastirilmaktadir. Ayrica THAnin aerodinamik analizi Girdap
Kafes Yontemi-GKY (VLM-Vortex Lattice Method), Non-lineer Sayisal Tastyict
Cizgi Modeli (NLL-Non-linear Numeric Lifting Line) ve Hesaplamali Akigkanlar
Dinamigi-HAD Yontemi (CFD-Computational Fluid Dynamics) kullanilarak
gerceklestirilmektedir. GKY ve NLL Yontemleri ile aerodinamik analiz
gerceklestirilmeden 6nce hava aracinin kanat, gévde, kuyruk gibi tasiyici yiizeylerini
olusturan parametreler iizerinde durulmustur. Parametreler olusturulurken hem
geleneksel hava araglarinda bulunan siradan parametreler hem de TURAC
geometrisine uygun siradist parametreler tanimlanmistir. vBasic dili kullanilarak
gelistirilen programda, ucagin geometrisi belirlenen parametreler kullanilarak
kullanict istegi dogrultusunda olusturulmaktadir. Kullanict TURAC geometrisine
benzer farkli kanat agiklig1 ve veter uzunluguna sahip hava araglarinin aerodinamik
analizlerini gerceklestirebilmektedir.

Calismada kullanilan teorik-sayisal yontemler geregi hava araci kanat acikligi ve
govde ekseni dogrultusunda panellere boliinmektedir. Gelistirilen programda panel
sayist kullanict istegine gore belirlenmekte ve panel sayisinin sonuglara etkisi arzu
edildigi taktirde go6zlemlenebilmektedir. GKY’nde hava aract agiklik ve veter
dogrultusunda bir¢ok panele ayrilabilirken, NLL Modeli’'nde veter dogrultusunda
tek sira, agiklik dogrultusunda bir¢ok panele ayrilmaktadir. Ayrica NLL modelinde
kanat ve govde profillerinin aerodinamik karakteristiklerine  gereksinim
duyuldugundan TURAC 1 kanat ve govde profilleri XFLRS5 programi yardimiyla
analiz edilmistir. Analiz sonucunda kanat ve govde profillerinin aerodinamik
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katsayilar1 belirlenmistir. Calismada GKY ve NLL modeli geregi her panelin ¢eyrek
veter noktasina atnali girdaplari, ilig-ceyrek veter noktasina da kontrol noktalari
yerlestirilmektedir. Atnali girdab1 kollarinin dogrultusu tasiyict eleman boyunca
yiizeyi takip ederken firar kenarindan sonra serbest akim hizi dogrultusundadir.
S6zkonusu yontemleri viskoz etkileri icermedigi i¢in gergek sonuglar1 yansitmasa da
hava aracinin 6n tasarim silirecinde oldukca yaygin olarak kullanilmaktadir.
Bahsedilen yontemlerde viskoz etkiler goz ardi edildigi i¢in elde edilen acrodinamik
katsayilar ileri ugus hizindan bagimsiz sadece hiicum agisina baghdir. Gelistirilen
program sonucunda farkli hiicum agilarinda her tasiyic1 yiizeyin ve TURAC 1n
tasima (C.), indiikklenmis siiriikkleme (Cp;) ve yunuslama momenti (Cv) katsayilar
elde edilmektedir. Ayrica GKY ve NLL Yontemleri’nin kullanildigi programlar
kamburluksuz ve kamburluklu diiz bir kanat ve TURAC geometrisi igin calistirilip
tagima katsayis1 sonuglar1 karsilastirilmistir.

Calismada viskoz etkilerin géz oniinde bulunduruldugu Hesaplamali Akiskanlar
Dinamigi-HAD (CFD-Computational Fluid Dynamics) Yontemi kullanilarak
aerodinamik analiz gergeklestirilmistir. Sozkonusu yontemde ¢Oziim siiresi ve
bilgisayar kapasitesi ¢cok biiyiik 6nem arz ettiginden TURAC 1n simetri 6zelliginden
yararlanilip yarim TURAC’ i analizleri gergeklestirilmistir. Govde ekseni simetri
ekseni olarak kabul edilip yarrm TURAC modellenmistir. Modellemede yarim
TURAC bir kontrol hacmi igerisine hava giris yilizeyinin 3 ucak boyu arkasinda, hava
c¢ikis ylizeyinin 6 ucak boyu Onilinde konumlandirilmistir. Bu sayede hava araci
arkasinda olusan girdaplarin goriilmesi amaclanmistir. Yarim TURAC yiizeyi,
kontrol hacmi ve yiizeyleri Gambit programi yardimyla elemanlara boliinmiistiir. Bu
boliimde akisin 6nemli oldugu ve c¢oziimiin daha iyi yapilmasmin gerektigi
boliimlerde eleman boyutlar1 kiiciiliirken daha toleransli davranilabilen boélgelerde
arttirtlmistir. Bir sonraki agamada hava araci ylizeyinde sinir tabaka elemanlar
olusturulmustur. Sinir tabaka elemanlari olusturulurken y* degerinin 1 olmasina &zen
gosterilmigtir. Cesitli denklemler kullanilarak sinir tabaka ilk eleman yiiksekligi
hesaplanmistir. Bu asama ¢6ziimiin gercege daha yakin elde edilmesine yardimci
olmaktadir. Sinir tabaka elemanlar1 olusturulduktan sonra kontrol hacmi elemanlara
bolinmekte ve aerodinamik analiz i¢in hazir hale getirilmektedir. Kontrol hacmi
ylizey tamimlamalar1 gerceklestirilmis, problemin bagslangic ve smir kosullar
tanimlanmistir. Hazirlanan model k-epsilon Realizable Enhanced Wall Treatment
tirbiilans modeli kullanilarak Fluent programi yardimiyla analiz edilmektedir.
Calismada yarim TURAC’m 20 m/s ileri ugus hizinda 0° — 15° arasindaki her
hiicum agisinda analizi gerceklestirilmistir. Program sonucu olarak viskoz etkilerin
dahil edildigi tasima (Cy), siiriikleme (Cp) ve yunuslama momenti (Cy) katsayilari
elde edilmistir.

Calismada c¢esitli yontemler kullanilarak elde edilen aerodinamik katsayilar
karsilastirilip yorumlanmistir. VLM ve NLL yontemlerinde viskoz etkiler gozardi
edildigi icin HAD yontemine oranla sonuglar bir miktar gercekten sapmaktadir.

TURAC 1n gecis rejimindeki matematiksel modeli olusturulmusturs. Bu modelde
hava aracina aski durumundan ileri ucus rejimine gecerken etki eden kuvvet ve
moment degerleri hesaplanmaktadir. Belirli tilt, hiicum ve elevator acilarinda hava
aracinin denge durumlari belirlenip, gecis rejimi i¢in bir senaryo olusturulmustur.



THE AERODYNAMIC DESING, MODELLING AND ANALYSIS OF
TURAC UNMANNED AIR VEHICLE

SUMMARY

Last 40 years, Unmanned Air Vehicles (UAV) are utilized for many civilian and
military missions such as mining researches, monitoring traffic and wildlife. UAVs
earn a huge importance all around the world because of low manufacturing and
maintanence costs, modifying due to costumer desire, no pilot lost at the accident and
easy transportation. Different types of UAVs exist such as conventional UAV, tilt-
rotor UAV, helicopter, tilt-wing UAV and tailless UAV.

The subject of the study is TURAC which has verticle takeoff-landing, hovering like
helicopter and forward flight like an aircraft. TURAC is a VTOL (Vertical Takeoff-
Landing) UAV because of the mentioned features. It consists of two rotors in front
which are tilted from vertical takeoff-landing position to forward flight regime
position and a coaxial main lift fan at back in the fuselage. The UAV has blended
wing airframe with electrical propulsion system. The coaxial fan provides a high lift
force during hovering and transition flight regime. Two rotors in front and the
coaxial fan work during vertical takeoff-landing, hovering and transition flight
regime. The coaxial fan door which is designed because of aerodynamic efficent also
opens during these flight regimes. During transition flight, two rotors in front are
tilted from hover position to forward flight regime and main lifting fan closes. In
hover position, the axis of the tilt-rotor is perpendicular to fuselage axis. In forward
flight, the coaxial fan stops and its door is closed. In forward flight regime, the axis
of the tilt-rotor is parallel to the fuselage axis. The thrust distribution of the UAV is
15% for each tilt-rotor and 70% for coaxial main lift fan.

UAV does not require a runway because of vertical takeoff-landing ability.
Moreover, electrical propulsion system provides silence and efficent flight. To
mention the geometry detailly, rudders are positioned at winglets to enhance
aerodynamic efficency and structural weight. Main lift fan doors are designed and
manufactured to reduce drag force. Tricycle retractable landing gear provides
maximum ground control and also reduces drag. Power and control systems are
redundant for safety flight. Lithium polymer rechargeable battaries provide long
endurance. In VTOL mode, TURAC spends 10 minutes for VTOL, 7.5 minutes for
climb, 60 minutes for cruise flight and 7.5 minutes for descent, so totally it spends 85
minutes. On the other hand in CTOL mode, it spends 7.5 minutes for climb, 180
minutes for cruise flight and 7.5 minutes for descent, so totally it is 195 minutes. As
it can be seen from flight time, vertical takeoff-landing requires too much power, so
it reduces endurance dramatically from 195 minutes (CTOL) to 85 minutes (VTOL).
Additionally, the mission profile of TURAC is 1000 m for mission altitude and 4500
m for maximum altitude. Cruise speed is calculated as 25 m/s and endurance speed is
20 m/s. The aerodynamic analysis have been done with respect to endurance speed as
20 m/s. TURAC has 8 kg payload weight for different mission profiles. It also has
attachable wings which give a chance to fly with different wing span due to mission
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requirements and easy transportation. Elevators are placed at trailing edge of the
fuselage, ailerons are postioned at the regular wing position. So TURAC is tailless,
however control surfaces of tail is positioned at the fuselage and winglets.

First technical specification that | want to mention is Maximum Take-Off Weight
(MTOW) which is 47 kg. Empty weight is calculated as 39 kg. The length of
TURAC is 1.8 m and its wing span is 4.2 m. Because of blended wing concept, the
fuselage of it is similar with wing. It provides extra lift force during flight, this
returns us as a longer flight time and higher payload. The sweep angle of wing is set
20°. The chord length of it is 0.595 m. The airfoil profile is selected as NACA 54115
for fuselage, NACA 34112 for wing and NACA 04012 for winglet.

In this study, the aerodynamic analysis of TURAC in forward flight regime is
occurred by using Vortex Lattice Method (VLM), Non-linear Numeric Lifting Line
(NLL) and Computational Fluid Dynamics (CFD).

The computer program is developed in vBasic language for the aerodynamic analysis
of VLM and NLL methods. Before aerodynamic analysis, the parametrization of
TURAC geometry is applied. The parameters of fuselage, wing and winglets are
defined to create geometry at the developed computer program. Some parameters are
classical aircraft parameters such as chord, span, sweep angle and some of them are
created due to TURAC geometry. At the parametrization study, the length of
TURAC is divided into three parts which are front, middle and back parts. The
length of the fuselage’s middle part equals the chord of the wing. The parameters of
TURAC'’s fuselage are span, sweep and dihedral angle and the length of the front,
middle and back parts. The span, root and tip chord, sweep and dihedral angles are
defined as parameter at the wing. In the study, winglet is divided into two parts
which are Winglet 1 and Winglet 2. The parameters of the both parts are the same as
the parameters of wing. The airfoil profile of each component can be selected,
camber affects the results dramatically. The advantage of developed program is
giving a chance of analyzing different dimension of TURAC. So the effects of span,
sweep and dihedral angle and airfoil profile on the results can be observed in the
short time period.

At the VLM and NLL methods, the analyzed geometry should be divided into panels.
In the developed program, the geometry of TURAC is divided into panels in the
direction of span and fuselage axis due to user’s desire. At the developed program,
the number of panel in the direction of fuselage axis is symbolized by NI and the
number of panel in span direction is symbolized by NJ. The panel number for each
component is inserted separately. The effect of number of panels can also be
observed in short time. In these methods steady incompressible potential flow is
assumed, so the aerodynamic analysis is independent from flow velocity. The
parameter of freestream flow is angle of attack in the analysis. Moreover, another
parameter in the developed computer program is NW which is number of lifting
surface. In TURAC geometry, the lifting surfaces are fuselage, wing, winglet 1 and
winglet 2, so the NW is four and constant. According to VLM and NLL methods,
horseshoe vortex is placed quad-chord of each panel, moreover control points are
placed three quad-chord of each panel. Horseshoe vortex follows the lifting surface
until the trailing edge and then its direction is the same direction of freestream flow.
In the method the surface boundary condition is no velocity perpendicular to lifting
surface. The horseshoe vortex on any panel produces induced velocity at the control
point of any panel. The matrix is created including whole panels’ horseshoe vortex
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which is also calculated. Moreover, lift (C.), induced drag (Cp;) and pitching
moment (Cy) coefficents are calculated for each lifting surface and whole UAV.

In the NLL method, the geometry of TURAC is divided into several panels in span
direction and single panel in chord direction. Additional, the aerodynamic
characteristics of airfoil profile is needed to define lift coefficent at the efficent angle
of attack. So, the values of horseshoe vortex is calculated iteratively. At the TURAC
geometry, fuselage airfoil profile is NACA 54115 and wing airfoil profile is NACA
34112. The two dimensional aerodynamic analysis of the mentioned profiles are
applied at XFLR5 commercial computer program. The points data of the airfoils are
provided and inserted into the program, then aerodynamic analysis is applied to the
airfoil. Lift and drag coefficents (C., Cp) of the airfoil profiles due to angle of attack
are calculated. According to XFLR5 results, NACA 54115 stalls at 17° angle of
attack and NACA 34112 profile stalls at 14° angle of attack. The results are inserted
into the NLL analysis to calculate the values of horseshoe vortex. Solving method of
NLL is similar with VLM. The advantages of theorical-numeric methods, NLL and
VLM are reaching results in short time, efficent in preliminary design, not needing
high technical features computers. The disadvantages of these method is so the
results are a little bit different from real results. In the study, the developed programs
calculated lift coefficents for flat wing which has TURAC span with cambered and
without chambered. The results are close to each other, moreover mostly the results
of VLM is higher than NLL method. Additionally, both programs are calculated for
TURAC without cambered and the results are very close to each other.

Another applied aerodynamic analysis on TURAC is CFD method. CFD method is
utilized in wide range of engineering areas to solve different fluid mechanic
problems. The method includes four steps; modelling, meshing, creating boundary
layer and analyzing. Modelling of TURAC geometry is the first step of the
aerodynamic analysis of CFD method. The UAV geometry is symmetric with respect
to fuselage axis. So the half TURAC is used in the analysis to decrease the number of
cells and solving time. Moreover, control volume whose dimensions are
9500x18000x5400 is created. Half TURAC is placed three fuselage length behind
from inlet and six fuselage length front from outlet. The reason of being close to inlet
IS to observe detailly vortex behind and around the UAV. Symmetry surface of half
TURAC is leaned on one of the surface of the control volume. After creating control
volume and model, cells on UAV surface and control volume are created by using
Gambit which is a commercial computer program.

In the analysis, flow around leading and trailing edge of the fuselage and wing,
transition area between wing and winglet and winglet tip should be observed detailly.
So dimensions of cells at mentioned areas are smaller from other cells on the surface.
After creating cells on TURAC’s surface, boundary layer cells created with respect
to some parameters. First height of boundary layer is vital for CFD analysis. It
depends on freestream velocity and the value of y* which is an important parameter
for the quality of CFD analysis. The value of y* changes due to viscous, transition
and turbulent region, moreover in this study, the value of y* is taken as 1. According
to different equations, the first height of boundary layer is calculated as 1.93x10”
with respect to 20 m/s freestream velocity. On the UAV, 15 layers are created by
using “Last Ratio” method. After that, cells are created into the control volume
where cells are closer to half UAV is smaller. The surface of control volume and half
TURAC is defined to before beginning analyze set-up. At the control volume, the
inlet is selected as velocity inlet, so the value and the direction of freestream velocity
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is inserted. The outlet is defined as pressure outlet. Surface where half TURAC is
leaned on is set as symmetry, so the results will be for whole UAV. The rest of
control volume surfaces and half TURAC’s surface are defined as wall. Initial and
boundary conditions are inserted into the model. The freestream velocity is defined
20 m/s which is also cruise velocity of UAV and hydraulic diameter is set 6.886 m,
Reynolds number is calculated 1.48x10° and the turbulence intensity is %2.709. At
the analysis, k-epsilon Realizable Enhanced Wall Treatment turbulence model and
Green-Gauss Node Based is selected. The analysis have been done between 0° — 15°
angle of attack at each angle. At the results, lift (C.), drag (Cp) and pitching moment
(Cwm) coefficents are calculated for whole TURAC. The advantage of CFD method is
providing results very close to real ones. The disadvantages of it is needing high
technical capacity computer and its memory and long solving time. At the study
aerodynamic coefficents of UAV due to different methods are compared to each
other and commented.

In the study, mathematical modelling of TURAC for transition regime is developed.
The mathematical model equations are based on Newton’s Second Law. During
transtion regime total forces and moments are calculated from hovering to forward
flight regime in the equlibrium condition. At defined tilt and elevator angle and angle
of attcak, the scenario is developed due to mathematical modelling equations. During
scenario force in z direction and pitching moment equal zero and force in x direction
is different from zero which accelerates TURAC in forward flight. In the scenario,
TURAC in hovering starts to accelerates at 70° tilt angle and -1° angle of attack with
329.6 N until 20 m/s forward flight velocity. At first step, coaxial main lifting fan
produces 329.6 N thust and decreases until zero at 20 m/s forward flight velocity.
Then tilt angle sets 0° which is forward flight regime position and forward flight
velocity is 22 m/s with around 2.5° angle of attack. At the last step of scenario
TURAC arrives forward flight rejime concept with 24 m/s forward flight velocity, 2°
angle of attack, 0° tilt angle, closed coaxial main lifting fan, 19.6 N thrust force for
each tilt engine and zero total forces and moments. Moreoever elevator angle (6,) is
10° at 20 m/s, -3° at 22 m/s and -2.28° at 24 m/s. In the scenario, transition have been
done step by step with defined parameters due to mathematical model.
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1. GIRIS

Insansiz Hava Araglar1 (IHA) son yillarda tasarim ve imalinde artis goriilen dnemli
bir hava araci1 grubudur. Askeri ve sivil alanlarda kullanilan bu hava aracglar askeri
amacli olarak veri toplama, gozetleme, takip ve gorevlerinde, sivil amacli olarak da
trafik izleme, tapu ve kadastro amagli haritalama, yerbilim ve maden caligmalari,
yaban hayati ve ekolojik izleme, tarim, orman, deniz kirliligi, acil durum ve afet
durumlarinda takip ve gdzetleme gibi bircok gorevde kullanilmaktadir. IHAlarin bu
gorevler i¢in diger araglara kiyasla tercih edilmesinin en 6nemli nedenleri arasinda
hava aracinin misteri talepleri dogrultusunda diizenlenebilmesi, diisiik isletme ve
tiretim maliyetleri ve bir kaza aninda pilot kaybmnin séz konusu olmamasi
sayllmaktadir [22]. Belirtilen avantajlardan dolayr bu tiir hava araglarinin sivil
alandaki kullanimlar1 giin gegtikce artmaktadir. IHA’larinin dezavantajlar1 olarak
ucagin hava sahasina entegrasyonu ve ugus gilivenligi hava sahasi giivenilirligi
gosterilmektedir. Bahsedilen avantaj ve dezavantajlar dogrultusunda THA’larindan
beklenen Ozellikler arasinda kisa mesafeden inis-kalkis gergeklestirebilmek,
gerektiginde kisa siireli de olsa askida kalabilmek ve operasyon boélgesinde hizli
hareket edebilmek sayilmaktadir. Bu 6zellikleri biinyesinde barindiran hava araci bir
VTOL (Vertical Takeoff-Landing) IHA’dir. Bu tiir hava araglarinin = sivil
uygulamalarda kullanilmasi ve sistem tizerindeki faydali yiiklerin (kamera,
hiperspektral goriintiileyici, hava 6l¢lim sensorleri) takilip ¢ikarilabilmesi agisindan

uygulamaya 6zel bir ara¢ oldugunu gostermektedir.

Calismada helikopter dikine inis-kalkis gergeklestiren ve askida kalabilen,
konvansiyonel ugak gibi ileri ugus gerceklestirebilen sabit kanatli, tilt rotor ve sivil
kullanim i¢in amaglanmis bir VTOL IHA’nin aerodinamik modellemesi ve analizi
gerceklestirilmektedir. Hava aracinin aerodinamik analizinde viskoz olmayan
yontem olarak Girdap Kafes Yontemi-GKY (VLM-Vortex Lattice Method), viskoz
yontem olarak da Non-lineer Sayisal Tasiyict Cizgi Modeli (NLL-Non-linear
Numeric Lifting Line) ve Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi-HAD (CFD-

Computational Fluid Dynamics) kullanilmigtir. Farkli hiicum agcilarinda analizler
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tekrarlanip her durum i¢in TURAC mn tasima (C.), siirikleme (Cp) ve yunuslama

(Cw) katsayisilart hesaplanmaktadir.

1.1 Tezin Amaci

Projede ¢ok amaglh sivil kullanim i¢in tasarlanmis, sabit kanatli tilt rotor bir VTOL
IHA’nin aerodinamik analizi gerceklestirilmektedir. Calismada hava aracinin tasarim
parametreleri belirlenip, parametrizasyon islemi uygulanarak geleneksel ve TURAC
geometrisine 0zgiin parametreler belirlenmektedir. TURAC 1n havada kalma siiresi,
maksimum kalkis agirligi, ileri ugus hizi gibi tasarim kriterleri kullanilarak diiz ugus,
aski ve gec¢is durumlart i¢in aerodinamiksel karakteristikleri belirlenmektedir.
Belirlemeler dogrultusunda ve parametrizasyon islemi kullanilarak ucagin
aerodinamik analizi GKY ve NLL yontemleri kullanilarak gergeklestirilmektedir.
S6z konusu analizleri gerceklestirmek {izere vBasic dilinde program
gelistirilmektedir. Gelistirilen bilgisayar programinda kanat acikligi, veter ve kanat
profili degisimi gibi geometrideki farkliliklar karisinda hava aracinin
performansindaki degisim gozlemlenmektedir. Ayrica HAD ydntemi kullanilarak da

viskoz etkiler gbz oniinde bulundurularak aerodinamik analiz gerceklestirilmektedir.

1.2 Literatiir Arastirmasi

Son 40 yildir THA’lar1 hem sivil hem de askeri gdrevleri igeren birgok alanda
kullanilmaktadir. Giiniimiizde hava araci pazarinin %3’liik bolimiinii [HA’lari
olustursa da avantajlar1 g6z Oniinde bulunduruldugunda bu oranin 6niimiizdeki 5
yilda %10 seviyelerine ¢ikmasi Ongoriilmektedir. Bu avantajlar arasinda miisteri
taleplerine gore hava aracinin diizenlenmesi, kaza aninda pilot kaybinin olmamasi ve
diisiik iiretim ve isletme maliyetlerinin olmas1 gosterilmektedir [27]. THA’larmin
sivil uygulamalarda kullanildigi gorevler arasinda, trafik izleme [20], tapu ve
kadastro amagli haritalama [32], yerbilim ve maden c¢aligmalart [20],
tarim/orman/deniz kirliligi/atik/acil durumlarda/afet durumlarinda takip ve izleme
[27], ekolojik ve yaban hayati izleme [27] sayilmaktadir. Insanli hava araglarinin
kullanilmasimnin riskli ve maliyetli oldugu zamanlarda IHAlarinin kullanilmas: daha
avantajli olmaktadir. IHA larinin sabit kanatli IHA [8], havadan hafif IHA [8], Tilt-
rotor/Tilt-wing THA [10], doner kanat IHA [8, 10], Thrust-reversing IHA [10], Tail-
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sitter IHA [10], dikine inis-kalkis yapabilen IHA [8, 10] gibi kullanildig1 goreve gore
bir¢ok ¢esidi bulunmaktadir.

Askeri gorevlerde kullanilan IHA’larinin imal ve isletme maliyetleri sivil gorevlerde
kullanmilmak iizere tasarlanan IHA’larna gore c¢ok daha maliyetli oldugu
saptanmaktadir. Yukarida belirtilen farkl: tiirlerdeki hava araclarinda aranan yaygin
ozellikler havada kalis siiresinin uzun olmasi, kisitl uzunluktaki pistten inig-kalkisin
gerceklestirilmesi, gerekli anlarda kisa siireli de olsa aski hareketinin
gerceklestirilmesi, gerekli 6l¢iim ve goriintiilerin alinabilmesi, operasyon siiresince
hizli hareket edilebilmesidir. Bu belirtilen 6zelliklere en uygun olan hava araci
VTOL [HA’dir. Bu tir bir hava aracimin farkli gérevlerde uygulanmasi ve
modernizasyonun ger¢eklestirilmesi kullaniciya maliyet a¢isindan dnemli bir avantaj

saglamaktadir.

VTOL I[HA’larnin en biiyiikk ozellikleri helikopter gibi dikine inis-kalkis
gerceklestirmesi ve havada asili kalabilmesi ayrica ucak gibi ileri ucus
gerceklestirebilmesidir. Bu hava araglar1 piste ihtiya¢ duymadan herhangi bir
araziden inis-kalkislarin1 gerceklestirip, kisa siirede gorev yerine ulagabilmektedirler.
Bu ozelliklerine ek olarak VTOL hava aracglar ileri ugus modundan aski moduna
kisa siirede gegebilmektedir. Bahsedilen 6zellikler sayesinde bu tiir hava araglarit hem
konvansiyonel hava araclarina hem de helikopterlere gore gorevlerini daha basarili

bir sekilde gergeklestirmektedirler [22, 4].

Helikopterler aski modundan ileri ugus moduna ge¢me gibi farkli ugus modlarindaki
gecislerde oldukca avantajhidirlar. Hatta dikine inis-kalkis sirasinda helikopterler
VTOL IHA ve konvansiyonel ugaklara gére daha avantajli iken ileri ugus modunda
performans sikintilar1 yasamaktadirlar. Helikopterlerde ileri ugus modunda 6ndeki
palin olusturdugu hava akimindan arkadaki pal etkilenmekte ve aracin
performansinda diislis gozlemlenmektedir. Ayrica helikopterler kompleks rotor
sistemleri icerdigi icin maliyetleri yiiksektir. Fakat VTOL IHA’larda hem kompleks
rotor sistemine ihtiya¢ duyulmazken hem de ileri u¢us modunda tasima kuvveti hava
aracinin  kanatlarindan  saglandigi  i¢in  aragda performans  diisiislerine

rastlanmamaktadir [22, 4].

[HA larinin aski hareketi ve dikine inis-kalkis yapabilmeleri helikopterlerle en biiyiik
benzerlikleridir. Ancak efektif rotor alaninin helikopterlere gére VTOL IHA larinda
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daha diisiik olmas1 verimin IHA’larinda daha diisiik oldugu anlamma gelmektedir
[22, 4].

Konvansiyonel IHA’lar1 helikopterler gibi her araziye inis ve araziden kalkis
gerceklestirememektedirler. Ancak konvensiyonel hava araglarmin ileri ugus
performanslar1 helikopterlere gére daha iyidir. VTOL IHA’lar1 bu o&zellikleri
bilinyesinde barindirirken dikine inis-kalkisi gergeklestirmek i¢in ucaga ekstradan
sistem eklenmektedir. Bu sistem hava aracina agirlik olarak yansirken faydali yiik
miktarinda da azalmaya neden olmaktadir. VTOL IHA’larinda itki/agirlik orani
(T/W) konvensiyonel hava araclarina gore daha yiliksek olmaktadir. Bu ozellik
VTOL iHA’larina daha fazla manevra kabiliyeti saglarken hava aracinin kontroliinde
zorluklara yol agmaktadir. Giiniimiiz teknolojisinde kontrol zorluklarinin iizerinden

otopilot sistemler gelmektedir [21, 22].

Literatiirde meveut VTOL IHA teknolojileri ile helikopter ve konvansiyonel hava
aracit tasarim teknolojileri karsilagtirilmaktadir [22]. Ayrica c¢aligmalarda VTOL

sistemlerinin gelisiminin tarihgesi ve mevcut kistaslardan da bahsedilmektedir [4].

Bir hava aracinin tamaminin veya kanat, kuyruk, gévde, winglet gibi pargalarinin
aerodinamik analizi gerceklestirilirken Girdap Kafes Yontemi-GKY (VLM-Vortex
Lattice Method) kullanilmaktadir. GKY ile herhangi bir hava aracinin kanat gibi
tasima  yiizeyleri  lizerinde olusan tasima  kuvveti yiizey boyunca
hesaplanabilmektedir. Bu yontemde problem 3 boyutlu olarak ele alinip yiizey
boyunca tagima kuvveti degisimi hesap edilebilmektedir. Ayrica GKY hari¢ baska
yontemler de aerodinamik analiz i¢in kullanmilmaktadir. Mariens (2012) yaptig
yiiksek lisans tezinde farkli aerodinamik analiz yontemlerini kargilagtirmis ve en hizlh
¢oziimii GKY ’nin verdigini belirtmistir. Calismasinda kanat agikligi boyunca tagima
kuvveti dagilimini, kanatta olusan indiiklenmis siiriikleme ve kanadin tasima
katsayisinin GKY ile hesabinin yapilabildiginden bahsedilmektedir. Ayrica tastyici
yiizeydeki panel yogunlugunun etkilerinden de bahsedilmektedir [15]. GKY
kullanilarak yapilan baska bir calismada 6n tasarimi gerceklestirilen bir IHA nin
statik stabilite analizi a¢ik kodlu bir program yardimiyla gergeklestirilmistir. Deneyin
gergeklestirildigi calismada tasimaya gbére moment ve kuvvet degerleri elde
edilmistir. Hem GKY sonuglarinin hem deney verilerinin birbirine yakin oldugundan
bahsedilmektedir. Ayrica GKY ile elde edilen sonuglarin 6n tasarim igin yeterli

oldugundan bahsedilmektedir [7].
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GKY viskoz etkilerin goz ard1 edildigi bir aerodinamik analiz olmasina ragmen hava
aracinin On tasarim siirecinde kullanilan etkili bir yontemdir. Bu metod diislik a¢iklik
oranina sahip hava araglarinda ve yiiksek hiicum agilarinin oldugu durumlarda yeterli
olmamaktadir. Bu nedenle 1970’li yillarda nonlincar GKY (NLVLM) GKY ’nin
yetersiz oldugu durumlarda kullanilmaya baslanmistir [14]. Parametrizasyon
caligmas1 GKY’inde 6nemli bir yere sahip olup hava aracini olusturan parametrelerin
ucagin performansi iizerindeki etkilerinin incelendigi bir alandir. Parametrizasyon
isleminde hava aracinin geometrisini ve tasiyici ylizeylerini olusturan parametreler
belirlenmektedir. Bu parametreler {izerinde degisiklik gerceklestirilip hava aracinin
performansi incelenmektedir. Agir tilt rotor tiirii ugakta parametrizasyon islemi
gerceklestirilmis ve ugagin geometrisi parametrelerle iliskilendirilmistir. Calismada
yazar tarafindan belirlenen tasarim parametrelerinin hava aracinin performansi
tizerindeki etkileri incelenmistir. Biitiin tasarim parametreleri arasinda rotor ug
hizinin tagima/siirikleme (L/D) oranin1 en ¢ok etkileyen parameter oldugu
belirlenmistir [29]. Baska bir calismada aerodinamik optimizasyon bir tilt rotor
mekanizmasina uygulanmigtir. Burulma agis1 ve sivrilik parametrelerinin optimum
performans degerleri olarak belirlenmis ve kanat kalinliginin siiriikklemeye olan etkisi

tizerinde durulmustur [2].

GKY’nin 6zel bir hali olan Non-lineer Sayisal Tasiyict Cizgi Modeli (NLL-Non-
linear Numeric Lifting Line) modeli Prandtl Tasiyict Cizgi modelinin ayr1 bir
uygulamasidir. Bu yontem GKY’nin aksine kesit profillerinin aerodinamik
karakteristiklerini iteratif bicimde kullanarak viskoz etkileri hesaplamalara dahil
etmektedir. Yontem, agiklik oranin yiliksek oldugu kanatlar i¢in tutunma kaybinin

baslangici dahil yiiksek hiicum agilarinda iyi sonuglar verebilmektedir [19, 24].

Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi-HAD (CFD-Computational Fluid Dynamics)
bircok alandaki akigkanlar mekanigi problemlerini ger¢ege yakin bir model ile ¢oziip
sonuclar vermektedir. HAD Yontemi hava araglarinin aerodinamik katsayilarini
belirlemek igin bir¢ok calismada kullanilmaktadir. V-22 Osprey tilt rotor hava
aracinin ileri ugus modundaki aerodinamik katsayillar1t HAD Yontemi kullanilarak
hesaplanmistir. Ayrica ¢alismada riizgar tlineli testleri gerceklestirilmis olup her iki

yontemden elde edilen sonuglarin yakinligindan bahsedilmektedir [1].

HAD Yontemi kullanilarak yapilan bir ¢calismada farkli hiicum agilar i¢in Blended

Wing Body konseptindeki hava aracinin aerodinamik katsayilar1 hesaplanmaktadir.
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Farkli hiicum agilarindaki hava aracinin 0.1 ve 0.3 Mach hizindaki durumlar1 analiz
edilip tasima (C), siiriikleme (Cp) ve moment (Cy) katsayilari hesaplanmaktadir. Bu
caligmalara ek olarak 1/6 6l¢ekli hava aracinin 0.1 Mach hizinda riizgar tiineli testi
gergeklestirilmektedir. Deney sonuglar1 ile niimerik hesaplamalardan elde edilen
sonuglar karsilastirilip deneydeki Reynolds sayilarmin diigiik olmasindan dolay:
deney sonuglarinin degerlerinin niimerik sonuglarindan bir miktar diisiik ¢iktig
belirtilmektedir [28]. Baska bir ¢alismada HAD Yontemi kullanilarak tiltrotor
[HA’ nin aerodinamik karakteristikleri incelenmektedir. Elevator, rudder ve kanadin
ucaga yerlestirilme agilara gore farkli durumlardaki analizler gergeklestirilip, farkli
yunuslama ve sapma momentleri incelenmektedir [13]. Ek olarak bir ¢alismada da
Yak-54 hava aracinin aerodinamik analizleri Vorstab, AAA (Aircraft Advanced

Analysis) ve Fluent parogramlar1 kullanilarak gergeklestirilmektedir [23].

VTOL IHA’nm avantajlar1 ve dezavantajlari ile ilgili yapilan literatiir arastirmasi
sonucu bilgi edinilmektedir. Tezde parametrizasyon islemi gergeklestirilmis olup,
geometriyi olusturan parametreler belirlenmektedir. Bu belirlenen parametreler
gelistirilen programda kullanilarak TURAC geometrisi olusturulmaktadir. Hava
aracindaki tasiyict yilizeylere veya hava aracinin geometrisi iizerinde analiz
gerceklestirilirken bu parametreler dikkate alinmaktadir. Hava aracinin kanat agikligi
boyunca tasima ve indiiklenmis siiriikleme katsayillart GKY yardimiyla
hesaplanmaktadir. GKY, 3 boyutlu analizlerde kullanilmakta olup 2 boyutlu
analizlere gore daha gercekei sonuglar vermektedir. GKY’de lineer potansiyel akis
denklemi kullanilmaktadir. NLL Y6ntemi’nde GKY’e benzer olarak hava aracinin
cok sayida panele ayrilmasiyla aerodinamik analiz gerceklestirilmektedir.
GKY’inden farkli olarak kanat profilinin aerodinamik karakteristiklerini kullanarak
viskoz etkiler gz oniinde bulundurulmaktadir. HAD Yo6ntemi’nde ise viskoz etkiler
¢oziime dahil edilip hava aracinin gercek ortamdaki simiilasyonu {izerinde

calisiilmaktadir.

Literatiirde tilt-rotor hava araglarmin deneysel, niimerik ve analitik yontemlerle
matematiksel modellerini olusturan bir¢ok caligmaya rastlanmaktadir. Calismada
TURAC’in aski durumu ve ileri ugus rejiminin kombinasyonu olan gegis rejimi
matematik modeli tizerinde durulmustur. Gegis rejimi matematik modellemesi
karmagik bir yapiya sahip oldugu igin literatiirde bu rejimin matematik

modellemesini detayli olarak anlatan ¢ok fazla calismaya rastlanilmamaktadir.
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Yapilan bir ¢alismada tilt-rotor IHA’nin aski durumu, gecis rejimi ve ileri ugus
rejiminin hareket denklemleri ¢ikartilmistir. Hava aracinin hareket denklemleri
lineerlestirilip stabilite analizlerinde kullanilmistir [16]. Baska bir ¢alismada quad-tilt
rotor bir hava aracina etkiyen kuvvet ve momentler sematik olarak gosterilmistir. Bu
aracin uzunlamasma (longitudinal) dinamik modellemesi kinematik doniisim
kullanilarak tanimlanmistir. Calismanin sonunda 3 rejimde de izlenecek olan kontrol
algoritma stratejisi anlatilmistir [9]. Literatiir arastirmasi sonucu elde edilen bagka bir
calismada V/STOL hava araclarinin temel aerodinamigi ve modellenmesi ile ilgili
birgok yaklagim bulunmaktadir. Yapilan yaklasimlar detayli olarak anlatilip, ger¢ek
problemlere uygulanmistir [3]. Gegis rejimi senaryosu olusturulurken farkli bir bakis

acist gelistirilip sonug elde edilmistir.
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2. TURAC TASARIMI

TURAC VTOL IHA’nin tasarrmmm belirleyen temel kriter hareket kabiliyetidir.
Hava aracinin dikey inis-kalkis yapabilmesi ve askida kalabilmesi, kisa siirede gorev
yerine ulagabilmesi yani yliksek ileri ugus hizina sahip olmasi, faydal yiik
tasiyabilmesi hava aracinin geometrisini belirleyen en 6nemli o6zelliklerdir. Bu
Ozelliklere ek olarak ugagin havada kalis siiresi, tagiyacagi yiik miktar1 tasarimi
belirleyen diger parametrelerdendir. Faydali yiik ad1 altinda emisyon 6l¢iim cihazlari,
termal kamera, potansiyel olarak RGB kamera ve hiperspektral goriintiileyici
sayllmaktadir. Ayrica tasarimi belirleyen diger parametreler arasinda, ugagin kolayca
paketlenebilmesi ve taginabilmesi, tiim arazi kosullarinda dikey inis-kalkis kabiliyeti,
farkli faydal yiiklerle ¢alisabilmesi, diisiik imalat ve isletme maliyetine sahip olmasi
sayllmaktadir. Ayrica hava aracinin kontrolii i¢in bir yer istasyonuna ihtiyag

duyulmaktadir.

2.1 Tasarim

Tasarim siireci tasarim kriterleri, konfigiirasyon se¢imi, 6n tasarim ve detay tasarim
olmak tlizere dort ana boliimden olugsmaktadir. Tasarim kriterleri boliimiinde miisteri
talepleri ve pazar ihtiyaclar arastirmas: gergeklestirilmektedir. On tasarim siirecinde
aerodinamik ve yapisal analizler ve riizgar tiineli testleri gerceklestirilmektedir. Son
adim olan detay tasarimda ise hava aracinin ugus ve yer testleri

gerceklestirilmektedir.

Tasarimda “Blended wing” sec¢ilmesi hava aracinin aerodinamik performansini iist
seviyeye ¢ikarmaktadir. Bu sayede hava aracinda kullanilabilen i¢ hacim
konvansiyonel ucaklara gore artmaktadir. Ayrica gévdenin kanat profiline benzeyen

yapis1 hava aracina ekstra bir tasima kuvveti saglamaktadir [18].
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(a) (b)
Sekil 2.1 : (a) Dikey kalkis-inis ve ask1 durumlar1. (b) ileri ugus hali.

Sekil 1.1 (a)’da goriildiigii tizere dikine inis-kalkis ve aski durusu hareketlerindeki
govde icerisindeki es-eksenli fan ve on boliimde bulunan tilt rotor sistemlerinin
eksen dogrultusu govde ekseni dogrultusuna dik konumda calismaktadir. Ayrica
govdede bulunan ana tasiyict fan kapaklari agik durumdadir. Sekil 1.1 (b)’de
gorildiigii tizere ileri ugus durumunda ise es-eksenli fan durdurulup kapaklari
kapatilmaktadir. Ayrica tilt pervaneleri 90° hareket ederek pervane eksenleri gévde

simetri eksenine paralel olmaktadir.

Tasarimda pratiklik 6n planda tutuldugu icin katlanabilir kanatlar, farkli agikliktaki
kanatlarin geometriye kolayca entegre edilebilmesi ve degistirilebilir govde hava
aracinin en Onemli Ozellikleri arasindadir. TURAC ana govde ve kanatlar olmak
lizere toplamda {i¢ ana par¢adan olugmaktadir ve oldukc¢a kiiciik bir hacme
sigmaktadir. Bu 6zellik hava aracina lojistikte biiyiik avantajlar saglamaktadir. Diger
yandan kanat ve gdvdenin birlestirilmesi sisteme daha fazla rijitlik katip, TURAC 1n

ani manevralara daha iyi cevap vermesini saglamaktadir.

Bahsedilen o6zellikler dogrultusunda sistem farkli gorev profillerine uyum
saglayabilmektedir. Zorlu arazilerden kalkis ve bu tir arazilere inis
gerceklestirebilmektedir. Hava araci inis ve kalkis anlarinda piste ihtiyag duymadigi

icin ucak gemilerinden kalkis1 ve bu gemilere inisi s6z konusudur.

2.2 Konfigiirasyon Secimi ve Boyutlandirma

TURAC helikopterin aski durumu 6zelliklerini ve konvansiyonel ucaklarin verimini
iceren bir yapidir. Tasarimda “Blended wing” yapisinda bir ana tasiyict fan ve on
boliimde tilt eden iki adet elektrikli motor bulunmaktadir. Itki sisteminin elektrikli
olmast hava aracina sessiz ve daha verimli ugus saglamaktadir. Sistemde dikey

stabilizorler winglet boliimiinde bulunmakta ve yiiksek kapasiteli sarj edilebilen
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Lityum Polimer (LiPo) pil sistemi kullanilmaktadir. Cikarilip takilabilen kanatlar
sistemin kolay tasinmasini ve farkli gorevlerde farkli acikliga sahip kanatlarla
TURAC’In gorevini tamamlamasin1 saglamaktadir. Bu bilgiler dogrultusunda

Cizelge 2.1°’de TURAC 1n teknik 6zelliklerinden bahsedilmektedir.

Cizelge 2.1 : TURAC teknik 6zellikleri [5].
Teknik Ozellikler

Tiir (Kavramsal) Ucan Kanat VTOL {HA
Tiir Elektrikli Sistem
Maksimum Kalkis
Agirhig 47kg
Faydal1 Yiik 8 kg
Bos Agirlik 39 kg
Kanat Aciklig 42m
Kanat Alani 3.36 m?
Aciklik Orani 5.25
Govde Uzunlugu 1.8m
Seyir Hiz1 20 m/s
Inis, kalklns,"llerl ugus Otomatik
turu
Govde Profili NACA 54115
Kanat Profili NACA 34112
Winglet Profili NACA 04012

2.3 Performans

Teknik 6zellikleri verilen TURAC 1n performans hesaplamalar1 gergeklestirilmis ve
bu boliimde hesaplama sonuglarindan bahsedilmektedir. LiPo pilin kullanildig:
sistemde %60’tan fazla verimlilik elde edilmektedir. Sistemdeki itki dagiliminda ana
tagtyict fan toplam itkinin %70’ini, tilt eden motorlarin her biri de %15’ini

uretmektedir.

Cizelge 2.2 : TURAC ana performans parametreleri [5].

Performans Parametreleri

Baslangig Irtifas: Deniz Seviyesi

Gérev Irtifast 1000m

Maks. irtifa 4500 m
Maks L/D 12.47
Maks. Tirmanma Agis1 18.3°
Seyir Hizt 20 m/s
Maks. Hiz 43 m/s

Stall Hiz1 17 m/s
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TURAC’in havada kalig siiresi gorev profillerine gore cok biiyiik farkliliklar
gostermektedir. Dikine inig-kalkis ve aski hereketi gergeklestirildiginde havada kalis
siiresi pist kullanarak kalkmasina oranla c¢ok biiylik miktarda azalmaktadir.
Karsilastirma yapildiginda dikine inis kalkista harcanan enerji miktar ileri ugus
stiresini ¢ok fazla kisaltmaktadir. Cizelge 2.3°’de TURAC’in VTOL ve CTOL
ucuslarinda havada kalis siireleri goriilmektedir. Cizelgeden de anlasilacag: tizere

dikine inis-kalkis Ozelligi diiz ugus ve toplam ugus siiresini ¢ok biiyiik miktarda

azaltmaktadir.
Cizelge 2.3 : TURAC ugus stireleri [5].
VTOL CTOL
VTOL 10 dk -

Tirmanma 7.5 dk 7.5 dk

Diiz ugus 60 dk 180 dk

Algalma 7.5 dk 7.5 dk

Toplam 85 dk 195 dk

TURAC sivil amagli kullanim olarak haritalama goérevinde kullanilmak {izere
tasarlanmistir. Bu gorevi saglayacak olan hava aracinin en biiyiik 6zelliginin havada
kalis siiresinin uzun olmasidir. Bu nedenle minimum itki ve gii¢ tiiketimi saglanacak
sekilde hesaplamalar gerceklestirilmistir. Ayrica giic yontemi, gorev planlamasi ve
acil durumlarda giivenli inis i¢in maksimum tirmanma orani ve siiziilme orani 6n

planda tutulmustur. Sekil 2.2°de hiicum agisina gore L/D degisimi gosterilmektedir.

14
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Sekil 2.2 : o - L/D grafigi.

On tasarim siirecinde performans hesaplart Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi (HAD)

yontemi sonuglarina gore gerceklestirilmektedir. Maksimum L/D degerinde itki
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ihtiyact minimumdur ve menzil maksimumdur. Sekil 2.3’de goriildiigii iizere

maksimum L/D degeri 5° hiicum agisindadir.
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Sekil 2.3 : V - Gerekli itki grafigi.
Sekil 2.3’de ileri ugus hiziyla degisen gerekli itki kuvveti gosterilmektedir.
TURAC’1n ileri ugus hizi 20 m/s olup, bu hizda ihtiya¢ duyulan itki kuvveti de
minimumdur. Bu durumda 20 m/s ileri u¢us hizinda menzil maksimum degerine
ulagmaktadir. Sahip olunan maksimum itki kuvveti, TURAC’1n maksimum ileri ucus

hizin1 belirlemekte olup 43 m/s olarak hesaplanmaistir.

2.4 TURAC n diger THA’lar ile karsilastiriimasi

Avrupa Insansiz Hava Araglann  Birligi [HA’larm 5 farkli  kategoride
siniflandirmaktadir.

e Yakin menzil (25 km’den az mesafede operasyon yapan)

e Kisa menzil (25-100 km arasinda operasyon yapan)

e Orta menzil (100-200 km arasinda operasyon yapan)

e Uzun menzil (100-500 km arasinda operasyon yapan)

e Endurance (500 km’den fazla mesafede operasyon yapan veya havada 20

saatten fazla kalan)

Dikine inis-kalkis yapabilen IHAlarina 6rnek olarak diinyadan bazi 6rnekler asagida

sunulmustur.
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2.4.1 1Al (Isreal Aerospace Industries) Panther Tiltrotor IHA

Israil tarafindan gelistirilen Panther dikine inis-kalkis yapabilen bir IHA dir. Panther
buz, ¢imenlik veya ¢o6l gibi ortamlara govde lzerine diismeden veya parasiit

kullanmadan inebilmektedir.

Sekil 2.4 : 1Al Panther.

Su an hala Israil Hava Kuvvetleri tarafindan kullanilmakta olan en biiyiik ve en uzun
menzilli IHA Heron TP ve en kiiciik IHA olan Sivrisinek arasindaki boslugu
doldurmak amaciyla tasarlannmustir. 2012 yilinda IHA gériiciiye cikmustur.

Sistem 3 adet elektrik motoru ile calismaktadir. Motorlarin ikiSi ugagm 06n
boliimiinde bulunup tilt etmektedir. Bir motor ise dikine inis-kalkis ve aski
durumunda hava aracina ekstra tasima kuvveti saglamak amaciyla kullanilmaktadir.

[HA Panther’in teknik 6zellikleri Cizelge 2.4°de belirtilmektedir.

Cizelge 2.4 : [HA Panther teknik 6zellikleri [33].

IHA Panther Ozellikleri

Agirlik 65 kg
Nominal Faydali Yiik 8 kg
Kanat Agiklig1 2-8m
Operasyon Capi 60 m
Ucgus Saati 6 saat (3000 m’de)
Seyir Hiz1 36 m/s

Ucagin kanat aciklig1 havada kalacagi siireye gore degismektedir. Mevcut tasarimda
kanat agikligi 6 m’dir. Faydali yiik tanimi icerisinde lazer uzaklik 6l¢er, Mini POP
elektro optikal/infrared Olger, designator bulunduran stabilize kamera ve lazer

noktalayici1 bulunmaktadir.
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Hava arac1 2 kisilik bir kontrol istasyonundan yonetilmektedir. Kisilerden birisi hava
aracin1 kontrol edip taktik gorevleriyle ilgilenirken diger kisi kontrol istasyonunu
yonetmektedir. Inis kalkis hareketleri otomatik olarak yapilmakta ve her iki kisi de
gorevleri siiresince benzer konsollari kullanmaktadir. Kontrol istasyonunda yedek
pargalar, yerden veri baglantisi, 3 ugak ve destekleyici ekipmanlar bulunmaktadir.
Istasyon orta biiyiikliikteki bir aracla tasinabilmekte ve ucak opersyon alaninda

askeri birlikler tarafindan taktik amacli kullanilabilmektedir.

Hava araci dikey inig-kalkis yapabildigi i¢in gemilerde kullanilabilmektedir.
Bulundugu bolgeye sessiz bir sekilde inis yapip, bolgeyi yer algilayicisi gibi tarayip
kalkis yapabilmektedir. Gece-giindiiz kameralarina ve otomatik olarak yonelmeyi

saglayan navigasyona sahiptir.

Panther’in kii¢iik versiyonu mini-Panther 12 kg agirhiginda tretilmistir. Ugagin
komuta kontrol merkezi sirt c¢antasinda tasinacak biiyiikliiktedir. 2 saat havada
kalabilen ucagin sistemi toplam 2 ugak ve 1 komuta kontrol sistemi ile iki sirt

cantasinda tasiabilmektedir.

2.4.2 Bell Eagle Eye Tiltrotor IHA

Bell Helicopter Textron Incorporation (BHTI) tarafinda iiretilis olup V22 tiltrotor
hava aracinin riizgar tiineli modelidir. Dikine inis-kalkis yapabildigi icin deniz

platformlarina inebilmesi ile dikkat ¢ekmistir.

i PN, o~

Sekil 2.5 : Bell Eagle Eye Tiltrotor IHA.

Amerika Birlesik Devletleri deniz kuvvetleri icin gelistirilmistir. Ugak faydali yiik
tasimakta olup, bu yiikk tanimi icerisinde radar, yiiksek ¢oziintirliiklii hedef tespit,

isaretleme ve mesafe Olglim kabiliyeti olan (ElektroOptik, IR-Infrared) elektronik
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sistemler bulunmaktadir. Cizelge 2.5’de hava aracinin teknik 6zelliklerinden detayl
olarak bahsedilmektedir.

Cizelge 2.5 : Bell Eagle Eye Tiltrotor IHA teknik &zellikleri [34].

Bell Eagle Eye Tiltrotor Ozellikleri

Uzunluk 5.46 m
Yikseklik 1.73m
Kanat Aciklig 4.63m
Ana Rotor Cap1 2x2.90 m
Kalkis Agirlig: 1020 kg
Bos Agirlik 590 kg
Yakit Agirlig: 340 kg
Nominal Faydali Yiik 90 kg
Maks. Ugus Hiz1 360 km/h
Ucus Siiresi 8 saat
Ucus Yiiksekligi 6100 m
Operasyon Capi1 200 km
Motor Allison 250-C20 GT 420 shp
Yakat Heavy JP
Inis Takimlar Tekerlekli/Geri Cekilebilir
Ugus Kontrol Cift Yedekli ve Otomatik

Bahsedilen 6zellikler dogrultusunda TURAC faydali yiik kapasitesi, tasinabilirligi ve
hiz1 ile IHA sistem platformudur. Pil kapasitesi arttirildiginda daha uzun siire havada

kalabilecek bir ucgaktir.

Diinyada gelistirilen IHA’lar1 bir kenara biraktigimizda Tiirkiye’de tasarlanana
[HA larina 6rnek olarak Anka, Caldiran, Karayel ve heniiz portotip asamasinda olan
Sivrisinek verilmektedir. Bahsedilen ugaklardan Anka 1600 kg, Karayel 500 kg,
Sivrisinek 300 kg ve Caldiran 450 kg kalkis agirligina sahiptir. Mini {HAlar1 olarak
Efe, Bayraktar ve Malazgirt sayilabilmektedir. Mini IHA’larin 6zellikleri Cizelge
2.6’da karsilagtirllmaktadir.

Cizelge 2.6 : Tiirkiye’de yapilmis mini [HA larmin 6zellikleri [34].

Ozellikler Bayraktar Malazgirt Efe
Kalkis Agirlig - 12 kg 4.10 kg
Faydal1 Yiik 1.5kg 1kg 0.75 kg
Menzil 55 km 20 km -
Tavan Irtifas 4000 m 3600 m 4500 m
Ucus Siiresi 1.25 saat 1.5 saat 1.5 saat
Ort. Hiz 60 km/h - 80 km/h
Kanat A¢iklig 2m - 26m
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Sekil 2.6 : Efe.

Piste ihtiya¢ duymadan kalkis yapabilmekte, elden atilarak kalkmaktadir. Govde
lizerine veya paragiit ile inmekte, ayrica hareketli bir kameraya sahiptir. Kolayca

kurulup sokiilebilmekte ve 90 dakika boyunca kesif yapabilmektedir [35].

Sekil 2.7 : Malazgirt.

Diger bir mini IHA olan Malazgirt otopilot kullamilarak askida kalmakta ve inis
gerceklestirmektedir.  Ayrica  otomatik  olarak  hedef  noktasi  tatbiki
gerceklestirebilmektedir.

Sekil 2.8 : Bayraktar.

Bayraktar, haberlesme kayb1 durumunda otomatik olarak doniis gerceklestirmekte ve
otomatik hedef noktasi takibi icermektedir. Elle atilarak kalkis yapilmakta ve govde

lizerine veya parasiitle inis gerceklestirmektedir.
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3. GIRDAP KAFES YONTEMI iLE AERODINAMIK ANALIZ

Tasarim siirecinde bir hava aracmnin aerodinamik kuvvetlerinin bilinmesi
gerekmektedir. Aerodinamik yiikler genel olarak deneysel yolla elde edilebilir veya
cesitli teorik-sayisal yontemlerle hesaplanabilir. Bu yontemlerin bazi avantaj ve
dezavantajlart bulunmaktadir. Deneysel yontemler her ne kadar gercek olay:
benzestirmekte ise de zaman alic1 ve pahali oldugu gibi, tasarimi netlesmemis bir
aracin acrodinamik yiiklerini bulmak i¢in pek uygun bir yontem degildir. Bu nedenle
On tasarim siirecinde aerodinamik yiiklerin hesabi i¢in teorik-sayisal yontemler tercih

edilmektedir.

Bu tez ¢alismasi kapsaminda, TURAC insansiz hava aracinin 6n tasarim siirecindeki
aerodinamik yiiklerin hesabi i¢in Girdap Kafes Yontemi-GKY (Vortex Lattice
Method-VLM) kullanilmistir. Yontemin uygulamalar1 igin vBasic dilinde bir
program gelistirilmis olup programin arayiizli vasitastyla ucak geometrisini olusturan
parametrelerin degerlerinde ve serbest akim kosullarinda hizli bigimde degisiklik
yapilabilmekte ve analiz kolaylikla tekrarlanabilmektedir. Hazirlanan program esas
itibariyle herhangi bir tasiyici yiizey sistemi tizerinde olusan aerodinamik kuvvetleri
hesaplayabilmekle birlikte programin geometri modiilii 6zel olarak TURAC
geometrisini tanimlayacak bi¢cimde yazilmistir. Bu bakimdan, baska bir tasiyici
platform c¢aligma yapilacaksa arayiizde ve geometri moduliinde diizenlemeler

yapilmasi gerekecektir.

Bu boliimde once GKY ana hatlariyla anlatilmig, daha sonra TURAC i¢in yapilan
parametrizasyon calismasina ve programin genel yapisina yer verilmistir. Tez
caligmas1 dahilinde vBasic dilinde olusturulan program yardimiyla TURAC igin

yapilan analiz sonuglar1 sunulmustur.

3.1 Girdap Kafes Yontemi (GKY)

Girdap Kafes Yontemi esas itibariyle Prandtl atnali-girdap modelinin veter boyunca
dagilimimi da dikkate alan ayrik bir uygulamasidir. Prandtl modelinde kanat bir

cizgisel girdaptan ibaret olarak alinirken bu girdabin aciklik boyunca stirekli
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dallanmasiyla da kanat gerisindeki kagma girdaplari modellenir (Sekil 3.1). Bu
sistem bir bagka bakis acisiyla, sonsuz sayida atnali girdabinin 6n (tastyici) kisimlar
kanadi temsil eden ¢izgi iizerinde olacak bigcimde {ist {iiste bindirilmesiyle
olusturulmus gibi de diisiiniilebilir. Bu nedenle de at-nali girdap modeli olarak anilir

6, 11].

Sekil 3.1 : Kanat boyunca at-nali girdaplarin dagilimi [31].

Weissinger [31], atnali girdaplarini sonlu sayida ve i¢ i¢e degil ama yan yana alarak
bu modelinin ayrik (sayisal) bir ¢esitlemesini olusturmustur (Sekil 3.2). Bu model
daha yakin zamandaki literatiirde genellikle Sayisal Tasiyict Cizgi Modeli
(Numerical Lifting Line Method) olarak da anilmaktadir.

A v Y=l

Sekil 3.2 : Weissinger modeli kanat ve at-nali girdap dagilimi [31].

Prandtl ve Weissinger modellerinde kanat bir ¢izgiden ibaret alindigi i¢in veter
boyunca yiik dagilimi dogrudan dikkate alinmamaktadir. Bunun sonucu olarak da
yunuslama momenti hesaplanamadigi gibi kamburluk da dogrudan dikkate
alimamamaktadir. Girdap Kafes Yontemleri bu sorunu giderecek bigcimde kanadi
veter boyunca ardi ardina yer alan birden fazla atnali girdaplan ile Sekil 3.3’de

gosterildigi gibi modellemektedir [12].
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Sekil 3.3 : Girdap Kafes Yontemi kullanilarak kanadin panellere ayrilmasi.

Sonug olarak GKY’de kanat Sekil 3.3’de gosterildigi gibi, agiklik ve veter
dogrultularinda panel adi verilen yiizey elemanlarina boliiniir. Tiim panellerin yan
kenarlar1 kanat kok kesitine paraleldir. Her bir panel iizerine birer atnali girdabi
yerlestirilir. Atnali girdaplarinin tasiyici olarak kabul edilen ve bagli girdap adi
verilen 6n kisimlar1 (bound vortex) panellerin ¢eyrek veter ¢izgileri lizerinde yer
almaktadir. Baglh girdap uclarindan ¢ikan ikiser kagma girdabi ise firar kenarina
kadar ylizeyi izler daha sonra serbest akim dogrultusuna donerek kanat gerisinde

sonsuza uzanir.

Gergekteki akim alanini serbest akimla birlikte modelleyen bu atnali girdaplarinin
siddetleri problemin bilinmeyenleri olup girdap siddetlerini elde etmek i¢in yiizey
sinir kosulundan yararlanilir. Akim ylizeye teget olup yiizeye dik hiz bileseni sifir

olmalidir.

Her bir panel {izerinde se¢ilen bir kontrol noktasinda yiizey sinir kosulu uygulanarak,

N
ZA”I} =V, (@(=12.,N) (3.1)

j=1

seklinde bir lineer denklem takimi elde edilir. Burada j indisi herhangi bir panele
bagli atnali girdabini, 1 indisi ise herhengi bir kontrol noktasini temsil etmekte olup,
[; atnali girdabmin siddetini belirtmektedir. A;; ise atnali girdabmin, birim-girdap-
siddeti basmna, 1 konrol noktasinda indiikledigi yiizeye dik hiz bilesenini
gostermektedir. Ayrica V., serbest akim hiz vektorii, 7;’de kontrol noktasinda
ylizeyin normal dogrultusundaki birim vektoriidiir. Bu denklem takimi ¢oziilerek

girdap siddetleri elde edilir.
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Kanada etkiyen aerodinamik kuvvet her bir panel iizerindeki bagli girdaba

Joukowsky tasima kanunu uygulanarak (Sekil 3.4),

Sekil 3.4 : Panel iizerinde olusan kuvvet.

i=1 i

{

p lang)i (3-2)

o~

N
=1

seklinde elde edilir. Burada p serbest akimdaki havanin yogunlugu olup, AS; Sekil
3.4°de gosterildigi gibi panelin ¢eyrek veter ¢izgisi lizerindeki bir vektor, I7)i’de bagh
girdap orta noktasindaki bileske akim hizidir.

Aerodinamik moment yukarida elde edilen, her bir panel iizerindeki kuvvetlerin

momentleri alinarak elde edilir.

3.2 Girdap Kafes Yontemi’nin Bir Tasiyic1 Yiizey Sistemine Uygulanmasi

Onceki kisimda ana hatlariyla anlatilan Girdap Kafes Y@&ntemi’nin komple bir ucakta
oldugu gibi bir tasiyici ylizey sistemine uygulanmasi sirasinda formiilasyon
bilgisayar uygulamasi acisindan biraz daha karmasik hale gelmektedir. Soyle ki, ana
hatlartyla anlatilan yontemde atnali girdaplarindan ve yiizey smir kosulunun
uygulandig1 noktalardan bahsedilirken bunlar sadece birer indis ile isaretlenmistir.
Oysa kanat acikligi dogrultusunda ve veter dogrultusundaki panellerin farkl
indislerle isaretlenmesi bilgisayar i¢in programlamay1 kolaylastiracaktir. Ayrica
birden fazla tasiyici yiizey olmasi halinde de bu yiizeylerin birbirinden ilave bir

indisle ayirt edilmesi uygun olacaktir.

Bu gibi hususlari agiklayabilmek igin Sekil 3.5’de gosterildigi gibi NW adet tasiyici

ylizeyin yer aldig1 bir tastyict ylizey sistemini goz Oniine alalim. Bu sistemde
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herhangi bir k tastyic1 ylizeyi lizerinde agiklik dogrultusundaki panel sayist NJx ve

veter dogrultusundaki panel sayisi da NI olsun.

"
Ky
=
\ \
\

Sekil 3.5 : Tasiyict yiizey sistemi.
Simdi bu sistemde herhangi bir ky tasiyici yiizeyi iizerinde agiklik dogrultusunda jy
indisli ve veter dogrultusunda iy indisli bir panel iizerindeki atnali girdabini ve bir
baska k¢ tasiyici yiizeyin agiklik dogrultusunda jc indisli ve veter dogrultusunda ic
indisli bir paneli iizerindeki kontrol noktasini ele alalim. Bu girdabin s6z konusu
kontrol noktasinda, birim girdap siddeti basina indiikledigi dikey hiz bilesenini
Aic,jc ko) (iv.jv.ky) 1l€ gosterelim. Ayrica kontrol noktasinda ylizeyin birim normal
vektorii de 7i(;,, ;. k) olsun. Bu indisleme sisteminde C alt indisinin kontrol noktasin,
V altindisinin ise atnali girdabimi isaret ettigi not edilmelidir. Bu durumda (3.1)

denklem sistemi;

Nw Nlg NJjg

Z Z Z Alic.jcke)v.jvin) Tavjviy) = Voo Tligjc ko)

kc=1lic=1jc=1
ic=1,2,..,NI,
(jc = 1,2,...,N]k>

ke=1,2,..,NW

(3.3)

seklinde yazilabilir.

(3.3) denklem sisteminin olusturulabilmesi i¢in 6ncelikle panel kontrol noktalarinin
koordinatlarinin ve bu noktalarda birim normal vektorlerin, atnali girdaplarinin ug
nokta koordinatlarinin ve serbest akim kosullarinin bilinmesi gerekmektedir. Ayrica

Aic,jc ko) (iv.jv.ky) Katsayllarmin hesaplanmasina ihtiyag vardir. Koordinat ve birim

vektorleriyle ilgili hususlara asagida geometriyle ilgili kisimda yer verilecektir.
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3.3 A(igjc ko) (iv,ji ky) Katsayllarmin Hesabi

Yukarida da belirtildigi gibi A, jo k), iv.jvky) Katsayist herhangi bir tagiyicr ylizey
tizerindeki bir panele bagli atnali girdabinin herhangi bir tasiy1 yiizey ilizerinde yer
alan bir panelin kontrol noktasinda birim girdap siddeti basina indiikledigi dikey hiz
bileseni (Sekil 2.5) olup bu katsayi igin,

- —
A(iC'jC'kC)'(iVﬂjijV) = V(ic.jeko).(iv.jv.ky) Micjcke) (3.4)

yazilabilir. Burada blyikligi U(;.. ;. ke), iy jy.ky) INisli atnalt girdabimin (ic, jic, k¢)
indisli kontrol noktasinda indiikledigi hiz vektoriini, 7 biytkligi de (ic,jc, k)

indisli kontrol noktasindaki birim normal vektori belirtmektedir.

Atnali girdab1 aslinda birgok dogrusal girdap parcasinin birlesiminden olugmaktadir
(Sekil 2.6). Dolayisiyla Vi, j.ke),(iv.jv.ky) DUYUKIIZH hesaplamirken her bir girdap

pargasinin indiiklemeleri ayr1 ayr1 hesaplanip sonuglar toplanacaktir.

Her bir girdap pargasinin indiiklemesi Biot-Savart kanunu yardimiyla hesaplanir.

3.4 Bir Dogrusal Girdap Parcasiin Indiiklemesi

Girdap Kafes Yontemi’'nde her bir panelin ¢eyrek veterine atnali girabi
yerlestirilmektedir. Bu girdaplar tasiyic1 ylizeyi firar kenarma kadar takip edip,
tasiyic1 yiizeyden ayrildiktan sonra serbest akim dogrultusunda uzanmaktadirlar

(Sekil 3.6).

Sekil 3.6 : Herhangi bir panel iizerindeki at-nali girdabi.
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Her atnali girdab1 aciklik boyunca uzanan bagl girdap ve veter dogrultusunda yiizeyi
takip eden atnali girdap kollar1 olarak dogrusal girdap pargalarindan olusmaktadir.
Bu dogrusal girdap parcalarimin hesaplanmasi igin Biot-Savart kanunundan

yararlanilmaktadir.

Yapilan hesabin daha detayli anlatilabilmesi i¢in bir panel iizerindeki atnali girdabi
daha detayli olarak incelenmektedir. Sekil 2.7°ye gore BC girdabi tagimay1 temsil
etmektedir. Bu panelin kanat tizerinde oldugu kabul edildiginde BC girdabinin
kanadin hiicum kenarina paralel olmasi gerekmemektedir. BA ve CD yari-sonsuz
girdaplar iz bolgesi akimmi sembolize etmekte ve serbest akima paralel
olmaktadirlar. Eger BA ve CD girdaplar: serbest akim hizina paralel olmazsa tasiyici
yiizeyin bu bolgelerine ekstra aerodinamik kuvvet etki eder. AD girdabr ise tastyict
yiizeyden c¢ok uzakta konumlandirildigi igin etkisi ihmal edilmektedir. Bu
aciklamalar dogrultusunda tasiyici ylizeye BA, BC ve CD girdaplar1 eklenmektedir.

AD girdabinin kanat iizerinde bir etkisi olmadig1 i¢in ihmal edilmektedir.

P(xy.2)
&

Kontrol noklasi

A — o

Sekil 3.7 : Kanat iizerinde bir panel ve at-nali girdaplart [31].

Geometriyi olusturan tasiyici ylizey kanat agikligr ve govde ekseni dogrultusunda
panellere ayrilip, her panele atnali girdaplar1 ve kontrol noktast yerlestirilmektedir.
Atnali girdaplarinin bu kontrol noktalarinda indiikledigi hizlarla aerodinamik analiz
yapilmaktadir. Sekilde goriildiigii iizere panel yerine tasiyici yiizey olan kanat

alindiginda BC girdabt  hiicum kenarinin  ¢eyrek veter kadar gerisine
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yerlestirilmektedir. BA ve CD girdaplar ise firar kenarina kadar kanadin yiizeyini
takip etmekte, firar kenarindan sonra da serbest akim dogrultusunda uzanmaktadir.
Kontrol noktasi firar kenarinin ¢eyrek veter kadar oniine kanat kokiinden ise yarim
aciklik kadar ileriye yerlestirilmektedir.  Atnali girdaplar1 ve kontrol noktasi
geometri lizerindeki her panele yerlestirilmektedir. Sekil 3.7°de goriilen B noktasi
(X1, Y1, z1), C noktasi (X2, Y2, Z2) ve P noktasi (X, y, z) koordinatlarinda
olusturulmaktadir. B-C noktalar1 arasindaki mesafe ro, B-P noktalar1 arasindaki

mesafe r; ve C-P noktalar1 arasindaki mesafe de r, olarak tanimlanmaktadir.

P noktasinda BC girdabinin indiikledigi hiz;

I (ﬁxﬁ ﬁxﬁ)

 4n a2

(3.5)

nooon
formiiliiyle hesaplanmaktadir.

Bu denklem Bio-Savart Kanunu’ndan faydalanilarak atnali girdabinin her pargasi

i¢cin hesaplanir ve burada;

Ya = YB Yc = Yb» Xqg =Xp 2 ®© (3.6)

x - oo’dan dolay1 zp =xpsina ve z; =xusina olup serbest akim
dogrultusundadir. Kagma girdaplar1 olan BA ve CD girdaplar1 ayr1 ayr1 hesaplanip,
yapilan hesaplara eklenmektedir. P kontrol noktasinda her girdabin olusturdugu

indiiklenmis hiz bulunduktan sonra toplanmaktadir.

V=74V, + 73 3.7)

3.5 Aerodinamik katsayilarin hesabi

Aerodinamik katsayilarin hesabinda (3.2) yardimiyla hesaplanan her panel iizerine
etkiyen kuvvetin bileskeleri kullanilir. Her panel iizerine etkiyen hava akimina dik
dogrultuda tasima, hava akimi1 dogrultusunda da indiiklenmis siiriikleme kuvvetleri
hesaplanir. Sekil 3.8’de herhangi bir panel {izerine etkiyen tasima ve indiiklenmis
stirtikleme kuvveti birim vektori ile, panel iizerine etkiyen kuvvet bilesenlerinin

birim vektorleri gosterilmektedir.
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'
L
F 3 k . D
3 €n
e
— L = X

Sekil 3.8 : Aerodinamik kuvvet ve panel birim vektorleri.

7 ve k dogrultusundaki tagima (8,) ve indiiklenmis siiriikleme (ép,) kuvveti birim

vektorleri;
é,=e, I+ eLl.ZE (3.8)
ép, = ep, L+ eDiZE (3.9)
seklindedir. (3.2) yardimiyla hesaplanan kuvvet bileskelerine su sekilde ayrilabilir.
F=FEl+Ek (3.10)

(3.10)’da simetrik ugus halinden dolay1 yanlamasina kuvvet goz ardi edilmistir. F
kuvveti tagima ve indiiklenmis siirlikleme birim vektorleri ile carpildiginda

aerodinamik kuvvetler (3.11) ve (3.12)’de oldugu gibi olusur.
L= ﬁéL = erLx + F'ZeLZ (311)
D; = Fé, = Fep,, + Fep, (3.12)

Bu denklemlerden yola ¢ikarak her tasiyici ylizey iizerinde olusan tasima ve

indiiklenmis siiriikleme kuvvetleri hesaplanir.

L == L(i,j,k) (313)
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D (3.14)

i(i,jk)

Nw NIk NJg
1j=1

Di:
k

=1i=

Elde edilen aerodinamik kuvvetlerin yardimiyla tasima ve indiiklenmis siiriikleme

katsayilari (3.15) ve (3.16)’daki gibi hesap edilir.

L
€, =+
1 (3.15)
7pVogSref
Cp =
pi=q (3.16)
7pVo§Sref

3.6 Non-lineer Sayisal Tasiyic1 Cizgi Modeli

Boliimiin baglangic kisminda da izah edildigi gibi Prandtl tasiyici ¢izgi modelinin
ayrik sayisal bir uygulamasini sonsuz sayida ig-ice atnali girdaplart yerine sonlu
sayida ve yanyana atnali girdaplari alarak gergeklestirmek miimkiindiir. Bu modelin
Prandtl modeline gbre avantaji ok agili ve dihedral agili kanatlara ve birden fazla
kanat iceren sistemlere uygulanabilmesidir. Ancak Prandtl modelinde kanat kesit
profilinin deneysel tagima egrisi egimi kullanildig1 icin viskozite etkileri dolayli da
olsa bir miktar (tasimanin lineer oldugu hiicum agilarinda) hesaplara katilabilmekte
iken Weissinger’in sayisal tasiyict ¢izgi modelinde kanat diiz levha seklinde kabul
edilmekte olup kamburluk etkileri ve viskozite etkileri hesaplara katilmamaktadir.
Daha 6nce de belirtildigi gibi sayisal tasiyict ¢izgi modelinde kanat agiklig1 boyunca
bir sira atnali girdabi kullanilirken Girdap Kafes Yontemi’nde veter boyunca birden
fazla swra boyunca atnali girdaplar1 kullanilarak kamburluk etkisi dikkate
alinabilmektedir. Ancak Girdap Kafes Yontemi’nde de viskozite etkileri hi¢ dikkate

alinmamakta olup bu da Prandtl modeline kiyasla bir dezavantaj yaratmaktadir.

Hem Weissinger yontemindeki gibi okagili ve dihedral agili kanat ve kanat sistemleri
icin uygulanabilen ve hem de vizkosite etkilerini kesit profilinin deneysel
karakteristikleri yardimiyla dikkate alabilen bir model literatiirde Non-lineer Sayisal
Tasiyict Cizgi Modeli (Non-Lineer Numerical Lifting line Model) olarak yer
almaktadir [30]. Bu kisimda bu yontem izah edilerek TURAC i¢in uygulamalarina
yer verilecektir.
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Yontemin ilk asamasi Sayisal Tasiyict Cizgi Modeli ile ayni olup Girdap Kafes
Yontemi’nden tek farki kanat tizerinde veter boyunca birden fazla sira yerine kanat
aciklig1 boyunca tek sira halinde atnali girdaplar1 kullanilmasidir. Buna gore atnali
girdaplariin siddetlerini verecek olan ve yiizey smir kosulundan elde edilen
denklem sistemi Girdap Kafes Yontemi igin verilen denklem sistemi ile ayni olup
sadece biitiin kanatlar i¢in Nlg=1 alinacaktir. Yontemin bundan sonraki asamalari

asagidaki gibi 6zetlenebilir:

1- Denklem takiminin ¢oziimii ile atnali girdaplarinin T'gq siddetleri hesap
edildikten sonra ayrica kanat agikligi boyunca herbir kesit (bagl girdap orta

noktasinda) i¢in a, etkin hiicum agilar1 hesaplanir.

2- Bu hiicum ag1lar icin kanat profilinin karakteristik egrilerinden Cjeyp tasima
katsayilar1 ve bunlara dayanarak da yeni sirkiilasyon degerleri (bagl girdap
siddeti), I'exp, hesaplanir. Kanat profilinin karakteristikleri deneylerle elde
edilebilecegi gibi bir sayisal yontemle de hesaplanabilir. Burada hesaplamalar
icin XFOIL programiin arayiiz giydirilmis bir uygulamasi olan XFLRS5

programi kullanilmastir.

3- Denklem takimindan elde edilen dnceki I'g)q girdap siddetleri ve etkin hiicum
acistyla profil karakteristikleri kullanilarak bulunan T'ex, girdap siddetleri

kullanilarak,

Fnew,i = rold,i + w([bld,i - I—:exp,i) (3-17)

seklinde yeni girdap siddetleri elde edilir. Burada w gevsetme faktoriidiir.

4- Yeni girdap siddetleri kullanilarak etkin hiicum agilar1 tekrar hesaplanir ve

yukaridaki islemler belli bir yakinsaklik elde edilinceye kadar tekrarlanir.

5- Yakinsama i¢in bu g¢alismada dogrudan tasiyici ylizeylerinin her birinin
tasima katsayilar1 dikkate alinarak her iterasyon adiminda onceki tasima
katsayist ile o iterasyon adiminda elde edilen tasima katsayisi arasindaki

farkin belli bir degerin altina inmesine bakilmistir:
|Ci,old - Ci,newl < 0.001 (3.18)

Y o6ntemin bir akis diyagrami Sekil 3.9°da yer almaktadir.
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NW NJ, . ~ iC :1,2,..., NJk
ZzA(ic,kc),(jv,kv)r(i\/vkv) =Vo Mic k) ke =1,2,..., NW

ky =Ly -1

I
j=12,...NJ,
Pt k=12,.,NW
I
2L g4 (i) (J =l,2,...,NJkJ

(Gauss eliminasyon)

lold(k,j) = Voocj‘k k=12,.., NW
|
NW NJy
Clowy =2, Crangepy » (k=12 NW)
k=1 j=1
i=12,..,NJ,
Gl 12 NW
ro o CraaVuCic (12120, N, !
old (j.k) 2 " lk=12,.,NW j=12,..,NJ,
Crontin = F(0ei) k=12 _ NW
I
_ NJ,
Cl,OId(j,k) :CI,exp(j,k) (J 21,2,..., NJkJ CL,exp(k) = chexp(j,k) ) (k =1|21"-1 NW)
CL,oId(k) = CL,exp(k) k=12,.,NW =

‘ Clexok) ~ CLoigg [<0.001
Hayir k=12,.., NW

iterasyon tamam

Sekil 3.9 : Non-lineer Sayisal Tastyic1 Cizgi Modeli akis diyagrama.

Non-lineer Sayisal Tasiyict Cizgi Modeli kullanilarak hava aracinin aerodinamik
analizleri gdvde, kanat, winglet 1 ve winglet 2 olmak {izere 4 parcaya ayrilmis olan
ucagmn her pargasi icin gergeklestirilmistir. Hesaplamalar hava aracinin farklh
boyutlar1 i¢in kisa siirede tekrarlanip tasima (C.) ve indiikklenmis siiriikleme (Cp;)

katsayilar1 hem her parga i¢in hem de biitiin ugak i¢in hesaplanmaktadir.

3.7 Geometrinin Olusturulmasi

Ucgagin gorev isterleri agisindan en uygun geometriye sahip olmasi tasarim siirecinde
tizerinde g¢alisilan bir konudur. Eniyileme siireci boyunca tasarimin iteratif olarak

degistirilmesiyle en yiliksek performansli hava aracina sahip olunmasi
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amaglanmaktadir. Bir hava aracinin geometrisinin iizerindeki binlerce nokta ile
tanimlanmast miimkiin olmakla birlikte pek tercih edilen bir yontem degildir. Bu
bakis agis1 yerine geometriyi olusturan bazi parametreler tanimlanip, geometri
tizerindeki degisikler bu parametrelerin degistirilmesiyle yapilmaktadir. Bu islem

parametrizasyon islemi olarak asagidaki boliimde agiklanmaktadir.

3.8 Parametrizasyon

Calismada TURAC geometrisi tipik parametreler yardimiyla tanimlanmaya
calisilmigtir. Geometri bir govde, bir kanat ve iki pargadan olusan bir winglet
olusumu olarak tanimlanmis, her parca i¢in parametreler tanimlanarak geometri
olusturulmustur [25]. Hava aracinin gévdesinin, kanadin ve wingletin profil etkileri
g0z oniinde bulundurulmaktadir. Hava aracinin sag yarisi belirlendikten sonra simetri
ozelliginden faydalanilip sol yarisi olusturulmaktadir. Hava araci geoemtrisi govde
eksenine bagli bir koordinat takiminda tanimlanmistir. Geometride x ekseni gévde
simetri diizlemi i¢inde geriye dogru, y ekseni sag kanat yoniinde acgiklik
dogrultusunda ve z ekseni de ugagin sirt1 yoniindedir. Program parametrelerin
degerlerinin girildigi ve olusturulan geometrinin kullanici tarafindan goriintiilendigi
iki arayliz olarak tasarlanmistir. Sekil 3.10 ve 3.11°de her iki program arayiizii

gosterilmektedir.
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Sekil 3.10 : Geometri boyutlarinin programa girildigi araytiz.
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Sekil 3.11 : Geometrinin olusturuldugu program arayiizii.
3.8.1 Govde

TURAC tasarimi konvansiyonel ugak tasarimdan farkli oldugundan govde
lizerindeki parametrizasyon c¢alismasi da farkli olmaktadir. Olusturulan goévde
geometrisinde burun kismi kiibik bir egri yardimiyla, arka kisim ise agili olarak
tanimlanmistir. Burun ve arka kisim arasinda bir dikdortgensel bolge kalmakta ve bu
dikdortgenin genisligi kanat kok veterine esit olmaktadir. Govde asagidaki
parametrelere ayrilip programda bu parametreler lizerinde degisiklik yapilmasiyla
govde geometrisinde de degisiklik yapilmasi saglanmaktadir. Govde parametreleri

program arayiiziinde fuselage basliginin altindadir.

e Ok acisi: Ugagin burun kisminda y ekseni ile govde hiicum kenar1 tegetinin

yaptig1 agidir ve Swp kisaltmasi ile temsil edilmektedir.

e Acikhik: Govde genisligi bir parametre olarak tanimlanmis olup, s ile

sembolize edilmistir. Bu sembol gbvde yar1 genisligini temsil etmektedir.

e Dihedral agisi: Dhd ile temsil edilen parametre govde diizleminin xy

diizlemiyle yaptig1 acidir.
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e Govde on kisim uzunlugu: Tasarlanan govde siradisi bir geometriye sahip
oldugu i¢in parametreler yardimiyla olusturulmasi i¢in govde uzunlugu ¢
boliime ayrilmistir. cLE ile temsil edilen parametre bir kenar1 kiibik egri olan

dikdortgensel seklin uzunlugudur.

e Govde orta kisim uzunlugu: cT ile temsil edilen parametre gévde o6n ve
arka kismi1 arasinda kalan dikdortgensel bdélgenin x dogrultusundaki

uzunlugudur.
e Govde arka kisim uzunlugu: cTE ile temsil edilen parametre gévde arka
kistminin x dogrultusundaki uzunlugunu temsil etmektedir.
3.8.2 Kanat

Kanat parametrizasyonu geleneksel kanat geometrisini olusturan parametreler
yardimiyla gergeklestirilmektedir. Kanada ait parametreler program arayiiziinde wing

baslig1 altinda olusturulmaktadir.

e Acikhk: Wing boliimiiniin altinda s ile gosterilen parametre kanadin y ekseni

(agiklik) dogrultusundaki uzunlugunu temsil etmektedir.

e Ugc veter uzunlugu: cT ile gosterilmekte ve kanat ug veter uzunlugunu temsil

etmektedir.
e Ok acis1: Kanat ok agis1 olup, Swp ile gosterilmektedir.

e Dihedral agis1: Dhd ile gosterilip kanadin xy diizlemi ile yaptig1 agidir.

3.8.3 Winglet 1

Winglet yapilar1 kanat ug girdabini azaltmak i¢in kanat ucunda kullanilan bir yapidir.
TURAC geometrisinde winglet yapis1 winglet 1 ve winglet 2 olmak iizere iki yapiya
ayrilmistir. Winglet 1 yapisi kanat parametrelerinin aynist ile tanimlanmig olup {ist
goriinimii  trapezi andiran bir kanat olarak tanimlanmistir. Bu  yapinin

parametrizasyonu ileriki donemlerde ihtiyaglara gore yeniden yapilandirilacaktir.

3.8.4 Winglet 2

Winglet yapisinin diger pargast olan winglet 2, winglet 1 pargasina acili olarak

konumlandirilmigtir. Parametreleri winglet 1 ve kanat parametrelerinin aynisidir.
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3.8.5 Paneller

Girdap Kafes Yontemi’'nde geometriyi olusturan yapilar hem gévde ekseni hem de
kanat agiklig1r dogrultusunda “panel” adi verilen yiizey elemanlarina ayrilmaktadir.
Aerodinamik analizi ise olusturulan her panele atnali girdaplar1 eklenerek
gerceklestirilmektedir. Her eleman kanat acikligi dogrultusunda NJ, gévde ekseni
dogrultusunda da NI adet panele boliinmektedir. Gévde ekseni dogrultusundaki NI
adet panel sayisinin her eleman i¢in ayni alinmasi uygun goriilmiis, bu nedenle
govdeye ait ¢ergevede belirtilmis ayrica kanat ve winglet boltimlerinde NI sayisindan

bahsedilmemistir.

3.8.6 Serbest Akim Parametreleri

Girdap Kafes Yontemi’nde daimi sikistirillamaz potansiyel akis kullanildigindan
gerceklestirilen aerodinamik analiz serbest akim hizindan bagimsizdir. Serbest akim
kosullar1 akim dogrultusu ile tanimlanmakta olup, gelistirilen programda sadece
simetrik ugus halleri gbz onilinde bulundurulmaktadir. Program arayiiziinde serbest

akim kosulu ile ilgili belirtilen tek parametre hiicum agis1 (a)’dur.

Program arayliziinde goriilmekte olan NW sembolii ucgagin eleman sayisini
belirtmektedir. S6z konusu geometri govde, kanat, winglet 1 ve winglet 2 olmak
tizere toplam 4 elemandan olugmakta bu nedenle programda NW degeri 4 olarak
gosterilmektedir. Geometride eleman sayist sabit oldugundan bu degerde sabittir,
ancak bazi dogrulama c¢alismalarinda NW degerini degistirmek ihtiyaci
duyulabileceginden parametre program arayliziine eklenmistir. Sekil 3.10 ve 3.11°de
hem parametrelerin bulundugu hem de geometrinin gorsellestirildigi program
arayiizi goriilmektedir. Programda TURAC’in 3 boyutlu goriintiisii kullaniciya

sunulmaktadir.
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4. HESAPLAMALI AKISKANLAR DINAMIGi (HAD) YONTEMi

Gliniimiizde bir¢ok akiskanlar mekanigi probleminin ¢dziimiinde Hesaplamali
Akigkanlar Dinamigi (HAD) Yontemi kullanilmaktadir. Yontem, gemi pervanesi
analizinden kara ve hava araglarinin aerodinamik performansinin belirlenmesi
acisindan bir¢ok miihendislik alaninda kullanilmaktadir. Miithendislik problemlerinin
¢oziimiinde HAD Yontemi haricinde kisa siirede sonu¢ veren yontemler mevcut
olmasina ragmen HAD Yontemi gergege yakin sonuglar vermektedir. Ancak
sOzkonusu yontem zaman ve maliyet agisindan teorik-sayisal yontemlere kiyasla
dezavantajlidir. Coziimii gerceklestirilecek olan problemin bilgisayar ortaminda

modellenmesi ve ¢ozlimii ileri teknolojiye sahip bilgisayarlarla miimkiindiir.

Calismada 6n tasarimi tamamlanmis TURAC’in aerodinamik analizleri GKY ve
NLL yontemleri disinda HAD Yontemi ile de gergeklestirilmistir. Hava aracinin ugus
rejimlerine gore konfigiirasyonunda farkliliklar olusmaktadir. TURAC 1n dikey inis-
kalkis ve gecis hareketlerinde arka boliimiinde bulunan koaksiyel fanin kapaklari
acik olup hareket siiresince fan caligmaktadir. ileri ugus rejiminde koaksiyel fan
durdurulup aerodinamik performanstan dolay:r kapaklar kapatilmaktadir. Bitirme
caligmasinda ileri ugus rejimindeki TURAC’in fan kapaklar1 kapali halinin
aerodinamik analizleri gerceklestirilmistir. Calismada hava aracinin aerodinamik
analizi gerceklestirilmeden 6nce modellenmesi iizerinde ¢alisilmig ve hava aracinin
tlizerine siir tabaka olusturulmustur. Modelleme ve sinir tabaka olusturulmasi iglemi
tamamlandiktan sonra aerodinamik analizler gerceklestirilmistir. Bu boliimde HAD

Yontemi kullanilarak gergeklestirilen analizden detayl bir sekilde bahsedilmektedir.

4.1 Modelleme

HAD Yontemi’nde amag, problemi gercege en yakin sekilde simiile edip ¢ozmektir.
Bu yontemle gergeklestirilen hesaplamalarda oncelikle {izerinde c¢alisilan model
HAD c¢alismasi i¢in uygun hale getirilmektedir. S6zkonusu caligmada hava aracinin
simetri 0zelliginden yararlanilip analiz i¢in hava aracinin gévde ekseni simetri ekseni

olarak diisiiniiliip yarist kullanilmaktadir. Yarim TURAC 1 igerisine yerlestirildigi

49



kontrol hacminin boyutlart kullanilan bilgisayarin boyutlar1 goz Oniine alinarak
9500x18000x5400 olarak belirlenmistir. Sekil 4.1’de kontrol hacmi igerisindeki
yarim TURAC gosterilmektedir.

Sekil 4.1 : Kontrol hacmi igerisindeki yarim TURAC.

Calismada yarim TURAC kullanilarak hem eleman sayisindan hem de ¢oziim
siiresinden neredeyse yar1 yariya tasarruf edilmistir. Simetri 6zelligi bulunan
sistemlerde sistemin sadece bir yarisinin modellenmesi gilinlimiizde yaygin olarak
kullanilan bir yontemdir. Calismada TURAC simetri yiizeyinin yaslandigi kontrol
hacmi yiizeyi simetri olarak tanimlanmistir. Sekil 4.4’de hava giris ve ¢ikis yiizeyleri
gosterilmektedir. Yarim TURAC arkasinda olusan iz bolgesindeki vortekslerin
gbzlemlenebilmesi i¢in hava araci kontrol hacmine ortalanmamis hava giris yilizeyine
daha yakin konumlandirilmigtir. Model kontrol hacmi igerisinde 3 ugak boyu hava

girisi ylizeyinden 6 ugak boyu da hava ¢ikis ylizeyinden uzakta sabitlenmistir.

Sekil 4.2 : Yarim TURAC ve kontrol hacmi.

HAD Yontemi’nde modelin elemanlara boliinmesi islemi ticari bir yazilimla
gerceklestirilmekte ve analiz sonuglarini biiyiik dl¢iide etkilemektedir. Kontrol hacmi

olusturulmasindan sonra ¢aligmada, modeli hazirlanmis yarim TURAC 1n ylizeyine
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ag orme islemi uygulanmistir. Bu islemde akigin daha iyi incelenmesinin gerektigi
kanat ve gdvdenin hiicum ve firar kenarlari1, kanat-winglet gecisleri ve winglet uglari
daha kiigiik boyutlara sahip elemanlara boliinmiistiir. Govde ve kanat yiizeylerinin
orta boliimlerindeki eleman boyutlar1 diger bolgelere oranla daha biiyiiktiir. Yiizeyler
tizerindeki ag orme islemi bittikten sonra kontrol hacminin elemanlara boliinmesi
islemi uygulanmistir. Hava araci yiizeylerinde yapildig1 gibi kontrol hacmi igerisinde
de hava aracina yakin bdlgelerde eleman boyutlar1 kiiciikken hava aracindan
uzaklastikca boyutlar artmaktadir. Calismada elemanlara bdliinmiis model smir

tabaka olusturulmasi i¢in hazir hale getirilmistir.

4.2 Smir Tabaka Ag1 Olusturulmasi

Akiskanlar mekanigi problemleri incelendiginde akis igerisinde bulunan tiim
cisimlerin yiizeyine ¢ok yakin bolgelerinde bir akis tabakasi olugmaktadir. Bu
yontemde problem ger¢cege en yakin bigimde modellendigi icin ylizeye yakin
bolgelerde ticari bir yazilimla sinir tabaka elemanlar1 olusturulmaktadir. Sinir tabaka
elemanlarinin ilk yiiksekligi Reynolds sayisina ve y' degerine baghi olarak
degismektedir. y* parametresi akigin tiirbiilansli olup olmamasina gére degisiklik
gostermektedir. Ayrica bu parametre akisin kalitesi hakkinda belirleyici rol
oynamaktadir. Akis bolgesine gore degisiklik gosteren y* degerleri asagidaki Cizelge

4.1°de sunulmustur.

Cizelge 4.1 : Farkl1 bolgelerde y* degerleri.

+

Bolge y
Viskoz Alt Bolge y'<1-5
Gegis Bolgesi y*'<5-50
Tiirbiilansh Bolge y">50

Smir tabaka ilk elemanin yiiksekligini hesaplamak icin asagidaki formiil
kullanilmaktadir.

y*v[2.5Iny* + 5.5]

Yitk = U (4.1)

20 m/s ileri ugus hizina sahip ve y' degeri 1 olan calismada sinir tabaka

elemanlarmin ilk yiiksekligi (vii) 1.93x107 olarak belirlenmistir. Ticari bir program
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yardimiyla sinir tabaka olusturulmasi islemi tamamlanmigtir. Yukarida bahsedilen
denklemle hesaplanan ilk eleman yiikseklik degerine sahip sinir tabaka “Last Ratio”
Ozelligi kullanilarak 15 katmandan olusmustur. Son katman orami %40 olarak
belirlenip, bu 0Ozellik yilizey elemanmmin kenar uzunlugunun son katmanin
yiiksekligine oranidir. Sinir tabaka olusturulmasi islemi tamamlandiktan sonra hacim

elemant olusturulmasi iglemi gergeklestirilmektedir.

4.3 Hacim Elemanin Olusturulmasi

Hacim eleman: olusturulmasi modelleme islemine benzer bir sekilde
gerceklestirilmektedir. Sinir tabaka elemanlart olusturulan yarim TURAC’1n
yiizeyinden uzaklastik¢a olusturulan hacim elemanlarinin boyutu biiylimektedir.
Sekil 4.3’te simir tabaka ve hacim elemanlar1 olusturulmus HAD analizinde hazir

yarim TURAC goriilmektedir.

Sekil 4.3 : Hacim elemanli yarim TURAC ve kontrol hacmi.

4.4 HAD Analizinin Kurulmasi

Coziim ag1  hazirlanan modelin  Fluent yardimiyla HAD  analizleri
gerceklestirilmektedir. Bu analizlere baglanmadan evvel modelde bulunan yiizeyler,

problemin sinir ve baslangi¢ kosullar1 tanimlanir.

Modelde ugak yiizeyi ve kontrol hacmi yiizeyleri Oncelikle tanimlanmaktadir.
Modelde ugak yiizeyi wall (duvar) olarak tanimlanmistir. Hava aracinin simetri
ozelliginden yararlanildig1 icin ucagin dayandirildigi ylizey simetri olarak

belirlenmistir. Kontrol hacmine hava girisinin oldugu yiizey velocity inlet, hava
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cikisinin oldugu yiizey ise pressure outlet olarak tanimlanmistir. Sekil 4.4’de hava
giris ve ¢ikis ylizeyleri detayli olarak gosterilmektedir. Velocity inlet tanimlamasinda
kontrol hacmine giren havanin hiz1 ve dogrultusu tanimlanmaktadir. Ayrica kontrol

hacminin diger ylizeyleri duvar olarak tanimlanmustir.

Simetri Hava Cikist
Yiizeyi (pressure outlet)

Hava Girisi
(velocity inlet)

Sekil 4.4 : Hacim elemanli yarim TURAC ve kontrol hacmi.

Baslangi¢ ve sinir kosullari problemin ¢oziimiine baglanmasi igin ihtiya¢ duyulan
bilgileri icermektedir. Problemde baslangi¢ kosullar1 olarak serbest akim hizinin y
dogrultusunda 20 m/s oldugu belirtilmistir. Hidrolik cap ve turbulent intensity
degerleri (4.2) ve (4.3) yardimiyla hesaplanmaktadir. Hidrolik ¢ap hesabi,

D, — 2ab _2*5.4*9.5
™ (@a+b)  (54+95)

= 6.886m (4.2)

seklindedir. Turbulent intensity agsagidaki formiille hesaplanmaktadir.

[ = 0.16 4.3)
VRe '
Reynolds hesabi ise;
pVL 1.225 %20 x 1.08
Re = = = 1.48 % 10° (4.4)

u  1.789%1075

seklindedir. Hesaplanan Reynolds degeri kullanilarak turbulent intensity hesabi

tamamlanmaktadir.

016 016
YRe 31.48+10°

= 0.02709 = %2.709 (4.5)
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Yukaridaki denklemler kullanilarak Reynolds sayis1 1.48x10°, hidrolik cap 6.886 m

ve turubulent intensity %2.709 olarak hesaplanmustir.

Analizde Kk-epsilon Realizable Enhanced Wall Treatment tiirbiilans modeli
kullanilmaktadir. Coziimde Green-Gauss Node Based ¢oziim yontemi tercih

edilmistir.

HAD analizleri arasindaki her hiicum acisinda 20 m/s ileri ugus hizinda
gerceklestirilmistir.  Yapilan analizler sonucunda hava aracimin tasima (Cp),
stiriikleme (Cp) ve yunuslama momenti (Cy) katsayilar1 elde edilmis ve sonug

boliimiinde sunulmustur.
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5. GECIS REJiMi DINAMIK MODELLEMESI

TURAGC helikopter gibi dikine inis-kalkis yapan ve askida durabilen, konvansiyonel
ucak gibi ileri ugus gergeklestirebilen bir hava aracidir. Hava aracinin dikine inis-
kalkis ve aski durusundaki rejimine aski durumu, aski durumundan ileri ugus
durumuna gecisine gecis rejimi ve konvansiyonel ucak gibi ugus rejimine de ileri
ucus rejimi denilmektedir. Farkli ucus rejimlerinde hava araci iizerinde farkli
miktarlarda yiikler olugsmaktadir. Bu yliklerin hesap edilmesi hem hava aracinin
performansi hem de yapisal dayaniklili§i agisindan biiyilk 6nem arz etmektedir.
Bahsedilen ucus rejimlerinden aski durumu helikopterlerin, ileri ugus rejimi ise
ucaklarin  modellemesinden bilinmektedir. Ancak ge¢is rejimi, giiniimiiz

literatiiriinde de ¢ok fazla bilinen bir rejim olmamakla birlikte karmagiktir.

Ask1 durumundan ileri ugus durumuna gecilirken TURAC 1n 6n boliimiinde bulunan
tilt eden pervaneler 90° donerek gévde eksenine dik dogrultudan paralel dogrultuya
gecmektedir. Ayrica TURAC 1in gévde boliimiinde bulunan ana tasiyici fan yavasca
durduktan sonra fan kapaklar1 kapanmaktadir. Gegis rejimi sirasinda tilt eden
pervaneler ve ana tasiyict fanin kapanmasiyla karmasik bir hava akimi olusmaktadir
ve bu sirada hava aracina etkiyen yiiklerin tahmininde zorlanilmaktadir. Tezin
“Dinamik Modelleme” boliimiine kadar gergeklestirilen calismalarda TURAC 1n ileri
ugus rejiminde farkli hiicum agilarindaki tagima, siiriikleme ve yunuslama momenti
katsayilar1 bilinen aerodinamik analiz yontemleri ile hesaplanmistir. Gegis rejimi
0zel bir durum oldugu i¢in bu boliimde hava aracina etkiyen kuvvetler bilindik

aerodinamik yontemlerden ziyade matematiksel model olusturularak hesaplanmistir.

5.1 Genel Hareket Denklemleri

Hava araglarinin genel hareket denklemleri Newton’un 2. Yasasi’ndan faydalanilarak
tiretilmistir. Hareket denklemine goére hava aracina etkiyen kuvvetlerin toplami

momentumun zamana gore tiirevine esittir.

55



L d
> F=—(mP) (5.1)

(5.1)’de gosterilen F hava aracina etkiyen kuvveti, m kiitleyi ve V bileske hizi temsil
etmektedir. Ayrica hava aracina etkiyen toplam moment, agisal momentumun

zamana gore tiirevine esittir.

_  dH
E M=— (5.2)
dt

(5.2)’de M momenti, H ise acisal momenti gostermektedir. Bir¢ok hareket

denkleminin temelinde bahsedilen iki denklem bulunmaktadir.

5.2 Gegis Rejimi Modellemesi

Gegcis rejimi aski durumu ile ileri ucus rejimi arasinda bulunan karmasik bir rejimdir.
Gegis rejimi siiresince hava aracina etkiyen kuvvet ve momentler devamli degisiklik
gostermektedir. S6z konusu TURAC olunca gegis rejimi siliresince hem oOnde tilt
eden pervanelerin hem de ana tasiyici fanin hava araci tizerinde olusturdugu kuvvet
ve momentler devaml farklilik gostermektedir. Bu farkliliklarin en 6énemli nedenleri
gecis rejimi siiresince hem Onde tilt eden pervanelerin tilt etmeleri hem de ana
tastyict fanin yavasga kisilmasidir. Gegis rejiminde 0°°den (aski durumu pozisyonu)
90°’ye (ileri ugus pozisyonu) tilt eden pervaneler TURAC i goévde ve kanatlari
izerinde aerodinamik kuvvetler olusturmaktadir. Hesaplamalarda bu olusan kuvvetin

etkisi yok sayillamayacak kadar fazladir.

Hesaplamalarda tilt eden pervane arkasinda olusan hava akiminin hizi Momentum
Teori’si ile hesaplanmaktadir. Bu hesaplamalarda motorlarin iiretici firmasindan elde
edilen itki-hiz grafigi biiyiik 6nem arz etmektedir. Bu sayede belirli hizlarda motorun

irettigi itki kuvveti bilinmektedir.

Hesaplamalarda tilt eden pervanelere dik gelen hava akimmin hizi hesaba
katilmaktadir. Bu hizin degeri tilt (iy) ve hiicum (a) agisina gore farklilik
gostermektedir. Calismalarda tilt mekanizmalar1 aski durumu pozisyonundayken tilt
acist 0°, ileri ugus rejimi pozisyonundayken 90° olarak kabul edilmistir (Sekil 5.1).
Sekil 5.1°de gorildiigi lizere pervane diskine dik dogrultuda gelen akim hiz1 V;,,

pervane arkasinda olusan akim hiz1 V,,,,; olarak gosterilmektedir.
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Sekil 5.1 : TURAC tilt pervanesi lizerindeki hava akimi hizlari.

Vin hiz1 (5.3) yardimiyla hesap edilmektedir.
Vin = V(cosa)(cosir) (5.3)

Pervane arkasinda olusan hava akimi Momentum Teorisi yardimiyla hesaplanip V,,,,;
olarak isimlendirilmistir. (5.4) yardimiyla tilt eden pervane arkasindaki hava

akiminin hiz1 hesaplanmaktadir.

(5.4)

(5.4)’te bulunan T, tilt eden motorlarin hesap edilen V;, hizinda olusturdugu itki
kuvveti miktadir. Ayrica denklemde bulunan R parametresi pervane yarigapidir. Bu
itki kuvveti miktar1 Sekil 5.2°de gdsterilen motora ait olan itki - Hiz grafiginden elde

edilmektedir.

Treust vs Airspaed

1000 rpen |
2000 rpem
3000 rpm
4000 mpen |
S000 rpm

g mm
7000 rpm |
S000 :pm

i

Thrust [ka|

L 1 L i
o 20 3( 40 L] (71
Alrspesd|mis)

Sekil 5.2 : Tilt motorunun farkli donme hizlari i¢in itki-hiz grafikleri.
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Tilt eden pervane etkisinden dolay:1 kanat tizerinde olusan toplam hiz (V) pervane
arkasinda olusan hiz (V,,;) ve serbet akim hizinin (V,,) bileskesidir. (5.5)’de kanat

tizerinde olusan toplam hiz hesap edilmektedir.

Vi =y (Vasin (a + ir))? + (V, cos(a + ir) + V)2 (5.5)

Gegis rejimi sirasinda kanadin belirli boliimiine Vi hizi etki ederken, geometrinin
geri kalan boliimiine serbest akim hiz1 etki etmektedir. Bu nedenle ger¢ek sonuglara
bir miktar yaklagmak amaciyla hava araci iizerine etkiyen kuvvetler hesaplanirken

geometri iki ayr1 boliime ayrilir.

Sekil 5.3 : Pervane etkisi altinda TURAC geometrisi [26, 3].

Sekil 5.3’te goriildiigli tizere ugak geometrisi pervane etkisinde olan ve olmayan
boliim olarak ikiye ayrilmistir. Teoride tilt eden pervane etrafindaki hava akim
silindirik bir hat seklinde ugak ylizeyinden firar kenarina dogru ilerlemektedir. Bu
boliim Sekil 5.3’te tarali alan olarak ifade edilmektedir. Hava araci tizerindeki toplam

taral1 alan olan (Ay) asagidaki formiille hesaplanmaktadir.
As = 2Rgc (5.6)

(5.6)’da ¢, tarali alandaki ortalama aerodinamik veter, R, ise tarali alanin agiklik

dogrultusundaki mesafesi olarak tanimlanmaktadir.

Hava aracina etkiyen toplam tasima ve siiriikkleme kuvvetleri hesaplanirken pervane

etkisi altinda kalan alanin ve geri kalan yiizeye etkiyen kuvvetler ayr
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hesaplanmaktadir. Pervane etkisi altinda olan yiizeyler iizerinde olusan tasima ve
striikleme kuvveti ve yunuslama momenti asagidaki denklemler ile hesap

edilmektedir.

1
Ls =3 pVr2AgCy, (5.7)
1
Dg = EpVTzAsCDS (5.8)
1
M, = EPVTZASCSCMS (5.9)

Toplam kuvvet ve moment degerleri hesaplanirken pervane etkisi altinda kalan
boliime hava akimi bir miktar sapma gostererek etki eder. Sapma miktart tilt (i) ve
hiicum agisina (a) baglidir. Toplam tasima ve siiriikleme kuvveti hesap edilirken
pervane etkisi altindaki alan (5.10) ile elde edilen agmin siniis ve Kosiniisii kadar

toplam kuvvete etki eder.

Voursin (a + iT)>

5.10
Voutcos (a +ig) ( )

a+a; = arctan(

Denklemde bulunan a, kanat veter dogrultusu ile V; hizi dogrultusu arasindaki

agidir.

Denklemde bulunan Vi hizi hem ileri ugus hizint hem de pervane arkasinda olusan
hizin bileskesidir. Bu nedenle, bahsedilen hesaplamalarda sadece pervane etkisiyle
olusan akim degil ayni zamanda ileri ucus hizinin etkisi de gbéz Oniinde
bulundurulmaktadir. (5.10)’da bulunan tasima (C,, ), siiriikleme (Cp ) ve yunuslama
momenti  (Cp,) Katsayilart olarak govde profilinin aerodinamik katsayilari

kullanilmaktadir.

Hava aracinda pervane etkisi altinda olmayan bdliimlerine serbest akim hizinda akim
etki etmektedir. Bu boliimde olusan tagima ve siiriikleme kuvvetleri ve yunuslama

momenti (5.11), (5.12) ve (5.13) yardimiyla hesap edilmektedir.

1
Ly = 5PV’ (A= A9)Cy, (5.12)
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1
Du =50V (A= A)Co, (5.12)

1
M, = EpVOOZ(A - As)CCMW (5.13)

Pervane etkisi altinda olmayan alan iizerindeki kuvvetler ve moment hesaplandigi
icin denklemlerde alan olarak (A — Ay) Kullanilmaktadir. (5.11), (5.12) ve (5.13)’de
bulunan tasima (C, ), siirikleme (Cp, ) ve yunuslama momenti (Cy,) Katsayilari
olarak TURAC geometrisinin HAD Yontemi ile hesaplanan aerodinamik katsayilari

kullanilmaktadir.

Matematiksel modelin son adiminda ge¢is rejimi siliresince hava aracina etkiyen
toplam kuvvet ve moment degerleri hesaplanir. Hava aracina etkiyen toplam kuvvet
hesaplanirken x dogrultusu govde ekseni dogrultusunu, z dogrultusu ise govde
yiizeyinden dik yukari dogrultuyu temsil etmektedir. Her iki eksendeki toplam

kuvvet ve yunuslama moment denklemleri (5.14), (5.15) ve (5.16) sunulmaktadir.

z E, = L, + (2Tsinit + T,pqy)(cosa) + Lg cos(a + ay)

(5.14)
— Dgsin(a + a;) — W
z E, = 2T (cosip)(cosa) — D, — Lg sin(a + ag) — Dg cos(a + as)
(5.15)
— TooaxSina
Z Mgy = 2Tsinip(xqc — x7) + Tcoax(xac - xTcoax)
(5.16)

+W (x4 — xy)cosa

Yukaridaki denklemlerde bulunan T,,,, ana tastyict fanin drettigi itki kuvvetini, W
ise ugagm agirligini temsil etmektedir. (5.16)’da bulunan x,. ucagin burnundan
aerodinamik merkezine, xy tilt eden pervanenin merkezine, xr__ ana tastyici fanin

merkezine, xy, agirlik merkezine govde ekseni dogrultusundaki mesafeleridir.

Calismada gecis rejimi sirasinda hava aracina etkiyen toplam kuvvet ve moment

degerleri hesaplanip, aracin denge durumu bulunmaktadir.
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6. UYGULAMA SONUCLARI

Bu boliimde TURAC 1n aerodinamik analizi i¢in dnceki boliimlerde onerilen ve izah

edilen yontemlerin uygulamalarina yer verilmis, elde edilen sonuglar irdelenmistir.

Uygulama sonuglarinda oncelikle HAD ve GKY ile yapilan calismalara yer
verilmigtir. Bunun nedeni HAD yontemlerinin viskozite etkilerini de icerecek sekilde
daha giivenilir sonuglar vermesi, buna karsillk GKY’nin viskozite -etkisini
icermemekle birlikte tasiyict ylizeyleri iyi bir sekilde modelleyebilen hizli ve

maliyeti diisiik bir yontem olmasidir.

Ikinci olarak non-lineer iteratif NLL sonuglarma yer verilerek, viskozite etkilerini 2-
boyutlu olarak icerebilen bu yontemin TURAC wuygulamasinda faydali olup

olmayacagi hususu irdelenmisir.

Son olarak gegis rejimindeki TURAC’a etkiyen toplam kuvvet ve momentler hesap

edilip, tanimlanan tilt, hiicum ve elevator agilarinda bir senaryo tiiretilmistir.

6.1 TURAC Aerodinamik Analiz Sonuclar:

Aerodinamik analizler ileri ugus rejiminde farkli hiicum agilari igin tekrarlanmistir.
GKY ve NLL yontemlerinde ileri ugus hizi kabul edilen akis modeli nedeniyle
sonuglart etkilemezken HAD Yontemi’nde 20 m/s olarak belirlenmistir. NLL
Yontemi’nde gerekli olan kanat ve govde profillerinin aerodinamik karakteristikleri
XFLRS programinda yapilan 2 boyutlu akis analizleri ile belirlenmistir. Gévde
profili olan NACA 54115 ve kanat profili olan NACA 34112’nin program

yardimiyla elde edilen C-a grafikleri sunulmaktadir.

Sekil 6.1°de goriildiigii tizere NACA 34112 refleks profili 14° hiicum agis1 civarinda
tasima kaybina ugramaktadir. Profilin maksimum tagima katsayisi (Cpmax) 1.6
civarindadir. Sekil 6.2°de govde profili olan NACA 54115 kanat profilinin

aerodinamik karakteristigi gosterilmektedir.
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Sekil 6.1 : NACA 34112 profilinin C_ - a grafigi.

Sekil 6.2°de goriildiigii tizere NACA 54115 refleks profili 17° hiicum agis1 civarinda
tasima kaybima ugramaktadir. Profilin maksimum tasima katsayist (Cpmax) 2’ye

yakindir.

Alpha

Sekil 6.2 : NACA 54115 profilinin C,_ - o grafigi.
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HAD Yontemi kullanilarak 20 m/s ileri ugus hizinda 0°-15° hiicum agis1 arasinda her
hiicum ag¢isinda aerodinamik analizler gergeklestirilmistir. Analiz sonucu elde edilen
ucak ve simetri yiizeyi iizerindeki hiz ve basing kontdrleri asagidaki sekillerde
gosterilmektedir. Simetri yiizeyi tlizerinde ve 0° hiicum agisindaki hiz ve basing

kontorleri Sekil 6.3, 6.4 ve 6.5’ de goriilmektedir.

Sekil 6.5 : V=20 m/s, a=0°"deki ucak iizerindeki statik basin¢ dagilimi.
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Hiz dagilimi seklinden goriildiigii iizere, hava aracinin hiicum ve firar kenarlarinda
durma noktalar1 olugmaktadir. Ayrica govdenin iist yilizeyindeki hava hizi alt
ylizeyine oranla daha yiiksektir. Bu hiz farkindan olusan basing farki da tasima
kuvvetini olusturmaktadir. Basing dagilimi seklinden de goriildiigii tizere gévdenin
alt bolimiinde olusan basing list bolimiine etki eden basing ile karsilastirildiginda
daha yiiksektir. Ugak yiizeyi lizerindeki basing dagilimi incelendiginde ise ugagin
burnunda ve tilt pargalarinin u¢ boliimlerinde durma noktalar1 olusmaktadir. Ayrica

yiiksek basing bdlgeleri hiicum kenarina yakin bolgelerde olugsmaktadir.

20 m/s ileri ugus hizinda ve 6° hiicum agisi i¢in Sekil 6.6’da simetri yiizeyi
tizerindeki hiz kontorleri, Sekil 6.7°de simetri ylizeyi iizerindeki statik basing

dagilim1 ve Sekil 6.8’de ugak yiizeyi iizerindeki statik basing dagilimi goriilmektedir.

Sekil 6.6 : V=20 m/s, 0=6°"deki simetri yiizeyi iizerindeki hiz dagilim.

Sekil 6.7 : V=20 m/s, a=6°"deki simetri ylizeyi iizerindeki statik basing dagilima.
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Sekil 6.8 : V=20 m/s, a=6°"deki ucak iizerindeki statik basing dagilimi.

Sekil 6.6, 6.7 ve 6.8’de elde edilen sonuglar, 0° hiicum a¢isinda elde edilen sonuglara
benzemektedir. Yalniz 0° hiicum agis1 analiziyle karsilastirildiginda hiicum ve firar
kenarlarinda olusan hiz dagilimlar1 azalmistir. Ayrica gévdenin alt ylizeyindeki akim
hiz1 ylizey boyunca ¢ok fazla farklilik gostermemektedir. Hiicum agis1 arttikga govde
alt ylizeyinde olusan basin¢ dagilimi hiicum kenarina dogru kaymaktadir. 0° hiicum
acist analizinden farkli olarak govde iizerinde olusan diisiik basing bdlgelerinde

azalma gozlemlenmektedir.

GKY icin gelistirilen program 0°-15° hiicum agis1 arasinda her hiicum agisinda
calistirilmistir. Hiicum acist 0°, 5° ve 10° iken calistirilan programin arayiizii

gosterilmektedir.

Calismada GKY ve HAD yontemleri kullanilarak yapilan analizler sonucunda her iki
yontemden elde edilen tasima ve siiriikleme katsayilar1 (Ci, Cp) Sekil 6.9 ve 6.10°da

gosterilmektedir.

1,4
1,2
1

c 0,8
L
06 —HAD
0,4
0
0 5 10 15 20

a (°)
Sekil 6.9 : C_ - a grafigi.
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Yukaridaki sekil GKY ve HAD yontemi ile TURAC 1n farkli hiicum agilarinda elde
edilen tagima katsayilar1 (C) gosterilmektedir. GKY ile elde edilen sonuclar HAD
yontemi ile elde edilen sonuglardan bir miktar yiiksektir. Bu farkin nedeni olarak
viskoz etkilerin tagima katsayisi iizerindeki negatif etkisi gosterilebilir. GKY’nde
viskoz etkiler gbzardi edilirken, HAD yonteminde bu etkiler g6z Onilinde

bulundurulmaktadir.

0,2
0,15 /////
c, 01 ~

- Y

0,05 — GKY

0 5 10 15 20
@ (°)

Sekil 6.10 : Cp - a grafigi.

Sekil 6.10°da farkli hiicum agilarinda her iki yontem ile hesaplanan siiriikleme
katsayis1 goriilmektedir. Diisiik hiicum acilarinda GKY ile elde edilen sonuglar
yiiksekken hiicum agis1 arttikca HAD yontemi ile elde edilen sonuglar GKY ile elde
edilenlere gore ytiksektir.

Q. 10 15 20
\\/
0,4

Cw -0,6 \\\\\\\\ HAD
-0,8 \\\\\ —OKY
-1

.

a(°)

Sekil 6.11 : Cy - a grafigi.
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Moment katsayisinin (Cy) hiicum agis1 ile degisimi Sekil 6.11°de gdsterilmektedir.
Grafikte gortildiigii tizere her iki yontemde de hiicum agis1 arttikga moment katsayisi
azalmaktadir. Sonuglarda bir miktar farklilik s6z konusu olup HAD yontemi ile elde

edilen degerler GKY ile elde edilen sonuglara oranla daha biiyiiktiir.

6.2 GKY ve NLL Yontemlerini Kullanan Programlarin Karsilagtirilmasi

Non-lineer iteratif NLL yonteminden beklenti GKY’nin ihmal ettigi viskozite
etkilerini kesit profilinin 2-boyutlu deneysel karakteristikleri yardimiyla hesaba

katmaktir. Bunu gostermek i¢in bir seri test ¢alismasi yapilmaistir.

6.2.1 Durum 1

flk test galismasinda agiklik orami yeterince yiiksek dikdortgensel iist-goriiniimlii bir
kanat ele alinmistir. Ac¢ikligr 10 m ve veter uzunlugu 1 m olan bu kanat iizerindeki
viskozite etkisini temsili olarak gostermek ilizere kanat profili olarak tagima egrisi
egimi ay,=5.7 1/rad olan simetrik bir kanat profili secilmistir. Elde edilen sonuglar
Sekil 6.12°de PLL sonuglariyla ve iteratif olmayan NLL (tek sira panelli GKY)
sonuclartyla karsilagtirnlmistir. Sekilden de goriildiigii gibi iteratif yontem PLL
sonuclarina daha yakin sonuglar vermektedir. Bu calismada panel sayis1 20 alinmis

olup panel sayis1 artttkca PLL sonuglarima daha yakin sonuglar elde edilmesi

beklenir.
1.5
—NLL
—PILL
| - —NLL iterative
CL
0.5
U T T
0 3 10 15
o ()

Sekil 6.12 : Durum 1 C, - « grafigi.
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6.2.2 Durum 2

Ayni1 kanat tizerindeki diger bir uygulamada bu defa kesit profili olarak sifir tasima

hiicum agis1 ve tasima egrisi egimi sirasiyla

_dC

= 6.1
da 2 (61)

a, = —5.73°, A,

olan kamburluklu bir Joukowsky profili se¢ilmistir. Bu kosullarda NLL ile ve non-
lineer iteratif NLL ile elde edilen sonuglar Sekil 6.13’de PLL sonuglariyla
karsilagtirilmistir. NLL yontemi kamburlugu dikkate almadigi icin, sekilden de
goriildiigli gibi PLL’den c¢ok farkli sonuglar vermektedir. Buna karsilik iteratif
yontem kesit profil dzelliklerini kullandigi i¢in kamburlugu hesaplara iteratif olarak

katmakta olup sonuglar genel olarak PLL sonuglarina yakin géziikmektedir.

2
—NLL
—PLL
1.5 ——MLL iterative
C. 1
0.5
0 ! .
D 5 u (U} 1 D 1 5

Sekil 6.13 : Durum 2 C_ - a grafigi.

6.2.3 Durum 3

Diiz (kamburluksuz) kanat halinde viskozitenin etkisinin temsili olarak inceledigi
hale benzer bir uygulama kamburluklu profil i¢in de tekrarlanmistir. Bu amagla ayni
Joukowsky profilinin tagima egrisi egiminin vizkozite nedeniyle 5.7 1/rad degerine

indigi varsayilarak uygulama tekrar edilmistir.
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——NLL iterative

a(®)
Sekil 6.14 : Durum 3 C_ - « grafigi.

Bu uygulamada da iterasyonla tasima egrisinin PLL sonuglarina yaklastig

gozlenmektedir.

6.2.4 Durum 4

Bir bagka uygulama olarak gergek bir kanat ele alinmistir. Ostowari ve Naik (1985)
bir NACA 4415 profili ile imal ettigi 3-boyutlu kanatlar {izerinde ve kesit profili
iizerinde 0.250x10° Reynolds sayisinda deneyler gergeklestirmistir [17]. Aciklik
orant 9 olan kanat icin elde edilen sonuglar kesit profiline ait sonuclarla birlikte
sekilde gosterilmistir. Bu kanat iizerinde NLL ve iteratif NLL ile elde edilen sonuglar
da yer almakta olup NLL sonuglari deney sonuglarindan ¢ok farkli iken iteratif

yontem sonuglarinin deney sonuglarina ¢ok yakin oldugu dikkati ¢ekmektedir.

Cp 0.5 -

¢ 3B denev
0.0 +— /| 2B deney
— NLL iterative
-------- NLL
05 +— .
-10 10 30
a(®)

Sekil 6.15 : Durum 4 C_ - « grafigi.
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6.2.5 Durum 5

Bu uygulamada TURAC’m geometrisinin kesitlerinin tamami NACA 54115 ve
NACA 34112 kamburluklu profil ve gévde geometrisinin NACA 54115 ve kanat
geoemtrisinin NACA 34112 kamburuklu profil oldugu geometrilere NLL y6ntemi
uygulanarak analizler gergeklestirilmistir. Sekil 6.16’da goriildiigii iizere, NACA
54115-2D verileri, NACA 54115 kanat profilinin XFLRS programi yardimiyla
gerceklestirilen analiz sonuglarini, NACA 34112-2D verileri ise NACA 34112 kanat
profilinin XFLRS programi yardimiyla gercgeklestirilen analiz sonuglarin
gostermektedir. NACA 54115-3D verileri TURAC kesitlerinin tamaminin NACA
54115 kanat profili oldugu geometrinin NLL yOontemi kullanilarak gercgeklestirilen
analizlerin ve NACA 34112-3D verileri TURAC Kkesitlerinin tamaminin NACA
34112 kanat profili oldugu geometrinin NLL yontemi kullanilarak gerceklestirilen
analizlerinin sonucudur. TURAC-NLL’de ise govde profili NACA 54115 ve kanat
profilinin NACA 34112 oldugu geometrinin NLL yontemi kullanilarak elde edilen
sonuclaridir. Bu sonuglar HAD ve GKY yontemi kullanilarak elde edilen analiz

sonuclar ile karsilagtirilmistir.

2 [ |
............. MNACA 54115-2D

............. MNACA 34112-2D
MACA54115-3D
MACA 34112-3D
TURAC-NLL
TURAC-HAD
TURAC- GKY

-5 0 5 10 15 20 25
0.(°)
Sekil 6.16 : Durum 5 C_ - a grafigi.
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Calismada TURAC’in NLL yontemi ile elde edilen sonuglarinin HAD ve GKY
yontemleri ile elde edilen sonuglara yakin olmasi beklenmektedir. ve farkli
kamburluklu profillerin bir arada bulundugu karmasik geometride NLL yontemi
istenilen sonucu verememistir. Kanat profillerinin 2 boyutlu XFLRS analzi sonuglari
ile TURAC geometrisinin tiim kestilerine uygulandigi NLL analizlerinin sonuglari

birbirine yakindir.

6.3 TURAC Gegis Rejimi Senaryosu

Hava aracinin gegis rejiminde 0 m/s’den ileri ugus hizina en az miktarda enerji
harcayip en kisa siirede ¢ikmsi icin birka¢ senaryo iiretilmistir. Senaryolarda hava
aracina z dogrultusunda etkiyen toplam kuvvetin ve yunuslama momentinin sifir
olmasina dikkat edilmektedir. x dogrultusunda etkiyen toplam kuvvetin sifirdan
farkli bir deger olmasi1 hava aracnin ileri dogru ivmelenmesi anlamina geldigi i¢in bu
degerin miimkiin oldugunca yiiksek olmasi talep edilmektedir. Cizelge 6.1°de hava
aracinin aski durumundan ileri ugus rejimine gecisi sirasindaki senaryosu

sunulmaktadir.

Cizelge 6.1 : TURAC gegis rejimi senaryosu [26].

VS i) al®) TN Tew® Y E Y E G

2 70 -1 73.2 329.6 48.6 0.071  -0.0004
5 70 -1 72.6 326.7 46.2 0.003 -0.005
10 70 -1 70.4 317.7 39.3 0.001  -0.0056
15 70 -1 70.7 296 30.5 0.002 0

20 70 -1 66 172 14 -0.007  0.0076
22 0 2.25 75.7 0 114 0.009 0.0009
22 0 2.5 36 0 34.7 0.0062  0.0009
24 0 2 19.6 0 0 0.073  -0.0054

Senaryoda 20 m/s’ye kadar olan adimlarda elevator agilart (8,) 0° iken, 20 m/s’de
10°, 22 m/s’de -3° ve 24 m/s’de -2.28° olarak belirlenmektedir. Senaryoda 20 m/s
ileri ugus hizina kadar tilt agis1t 70°’de ve hiicum agis1 -1°’de sabitlenmistir. Hiicum
acisinin negatif olmasi ana tasiyict fanin olusturdugu itki kuvvetinin ), F, degerine
katkida bulunmasini saglamaktadir. Bu sayede hava araci yiiksek ivme ile 20 m/s
ileri ucus hizina ulagmaktadir. 22 ve 24 m/s ileri ugus hizlarinda ana tasiyici fan
kapatilip tilt agilar1 0° olarak sabitlenmektedir. 22 m/s ileri ugus hizlarinda hiicum

acinin ¢ok az miktarda degistirilmesi hava aracinin dengede kalabilmesi igin tilt
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motorlarinin itki degerlerini biiyiik miktarda degistirmektedir. Senaryoda hava araci
24 m/s ileri ugus hizina ulagtiginda tilt agis1 0°, hiicum agic1 2°, tilt eden motorlarin
her biri 19.6 N itki kuvveti liretmekte, ana tasiyici fan kapatilmaktadir. Bu degerlerde
toplam kuvvet ve moment degerleri sifirlanmaktadir. Bahsedilen senaryoda belirli
tilt, hiicum ve elevator agilar1 sayesinde hava aracit aski durumundan ileri ugus

rejimine gegmektedir.
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7. SONUC VE ONERILER

Gorev profili nedeniyle hava aracinin ugan kanat olarak tasarlanmasi uygun
gorilmistiir. Ucan kanat konseptlerinde oldugu gibi gévde hem kanat gibi tasimaya
katki saglamakta hem de parali ylk tasinmasi i¢in yer problemini ortadan
kaldirmaktadir. Calismada kullanilan Girdap Kafes Yontemi ve Non-lineer Sayisal
Tasiyict Cizgi Modeli yontemleri potansiyel akis ¢oziimleri oldugu igin gergek
sonuglardan bir miktar sapma gostermektedir. Ayrica bu yontem TURAC
geometrisine uygulandiginda beklenildigi sekilde sonuglar HAD ve GKY analiz
sonuclarinin arasinda bulunmamaktadir. HAD yontemi ile elde edilen sonuglarda
viskoz etkiler de goz Oniine alindigindan ger¢ege daha yakin sonuclar elde

edilmektedir.

Calismanin ilerletilmesi adina gelistirilen programda hava aracinin koaksiyel fan
kismin1 geometride olusturan bir bolim eklenebilir. Ayrica bu fan tarafindan
olusturulan tagima ve indiiklenmis stiriikleme hesaplar1 panel yontemleri kullanilarak
gelistirilebilir. Bu sayede hava aracinin fan boliimii olmadan yapilan hesaplarin
yaninda fan boliimiiniin dahil edildigi hesaplamalar da elde edilebilir. Ayrica
geometri olusturma bolimi gelistirilen yontem haricinde baska bir yontemle de

olusturulabilir.

Calismanin bir ileri asamasinda hava aracinin dikey inis-kalkis ve aski durusu
rejiminden ileri ugus rejimine gegisi sirasindaki rejim incelenebilir. Gegis rejiminde

hava arac1 lizerine etkiyen aerodinamik kuvvetler hesap edilebilir.
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