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1. GİRİŞ

Alternatif kanat/gövde tasarımlarının aerodinamik açı-
sından hızlı bir şekilde analiz edilmesi uçak konsept ve 
ön tasarım aşamalarında büyük önem taşımaktadır. Navi-
er-Stokes denklemlerinin çözümüne dayalı Hesaplamalı 
Akışkanlar Dinamiği (HAD) simülasyonları, birçok alter-
natifin hızlı bir biçimde karşılaştırılması gereken konsept 
ve ön tasarım aşamalarında oldukça yavaş kalmaktadır. 
Buna alternatif olarak hem hızlı hem de doğruluk oranı 
yüksek sayılabilen 3-boyutlu panel metodu öne çıkmak-

tadır. Bu çalışmada, uçak konsept tasarım aşamasında, 
kanat/gövde konfigürasyonlarının ses altı ve ses üstü 
hızlarda aerodinamik analizi için oluşturulan hesaplamalı 
aerodinamik analiz ve tasarım altyapısı içerisinde, 3-bo-
yutlu panel kodu kullanılarak seçilen kanat/gövde ikilisi-
nin aerodinamik performansı incelenmiştir. Bu çalışma ile 
öncelikli olarak, Boeing ve NASA tarafından geliştirilen, 
yüksek mertebeli, 3-boyutlu, açık kaynak, panel metodu 
çözücüsü PANAIR kodu temel alınarak bir aerodinamik 
analiz altyapısı oluşturulmuştur. Bu altyapı, gerekli ön ve 
art-işlemler için hazırlanan yardımcı kodlar ile desteklen-
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miştir. İkincil olarak farklı kanat/gövde konfigürasyonları 
için Tablo 1’de gösterilen seçilen test durumlarında ana-
lizler yapılarak kanat ve gövde birleşiminin aerodinamik 
performans açısından tasarım üzerindeki etkileri ince-
lenmiştir. Yapılan analizlerde, yüksek mertebeli, 3-bo-
yutlu panel metodu çözücüsü PANAIR kodu ve ön- ve 
ard-işlemler için geliştirilen yardımcı kodlar kullanılmıştır. 
Basit bir NACA 0012 dikdörtgen kanat, simetrik Sears-
Haack gövde şekli, hafif bir iş jeti kanat/gövde modeli ve 
Cessna 172 uçağı kanat/gövde modeli test durumları ola-
rak seçilerek bu farklı konfigürasyonlar için analizler ya-
pılmış ve aerodinamik performans sonuçları sunulmuş ve 
tartışılmıştır. Bu yazıda, PANAIR ile ilgili literatürdeki çalış-
malar özetlenmiş ve kullanılan panel metodunun teorisi 
ve oluşturulan yeni yardımcı kodlar açıklanmıştır. Yapılan 
doğrulama testleri ve kanat-gövde simülasyonlarından 
elde edilen sonuçlar sunularak literatürdeki mevcut ve-
rilerle karşılaştırılmış ve gövde etkisi açısından sonuçlar 
değerlendirilmiştir.

2. LİTERATÜR TARAMASI

1981-1990 arasında yayınlanan PANAIR hakkındaki bir-
kaç NASA raporu bulunmaktadır [1-4]. Bu raporlar, kodun 
arkasındaki teoriyi, örnek analizleri ve programı kullanma 
talimatlarını içermektedir. Raporlarda bulunan teorik bil-
giler kodun arka planını kavrama açısından yararlı olmak-
la beraber, belgelerin dayandığı sürümler (Sürüm 3.0), 
kamuya açık olan sürümle (Sürüm 15.0) aynı değildir. Bu 
nedenle, programın kullanımı ile ilgili olan bilgiler gün-
celliğini yitirmiş durumdadır.

PANAIR ile ilgili en güncel resmi belge, Boeing tarafın-
dan 1992 yılında hazırlanan kullanım kılavuzudur [5]. Bu 

belge, kamuya açık kodun sürümüne dayanmaktadır. Tek 
fark, mevcut kod üzerinde Aralık 2009'a kadar küçük de-
ğişiklikler yapılmış olmasıdır. Ancak, belgenin büyük bir 
kısmının güncel olduğu tespit edilmiştir. Bu belgeye göre 
PANAIR, ön ve art işlemler için yardımcı programlara ih-
tiyaç duymaktadır. Ancak, Kaynak [5]'te bahsedilen tüm 
programlar ya ücretli yazılımlardır ya da mevcut değildir.
Kaynak [6]'da, PANAIR ve MATLAB ile yazılan yardımcı 
program kodlar sunulmuş ve bir otomasyon ve tasarım 
optimizasyonu çalışması yapılmıştır. Bu çalışma, Kay-
nak [7]'de bir sonlu eleman analizi ve CATIA, Excel gibi 
ek yazılımlar dahil edilerek geliştirilmiştir. Ayrıca, PANA-
IR kodunun akış ayrılmasını belirleme kabiliyetinin olup 
olmaması Kaynak [8]'de incelenmiştir. Bu araştırmada, 
kamuya açık olmayan işleme ve görüntüleme yazılımları 
kullanılmaktadır. Son olarak, PANAIR, Kaynak [9]'da kulla-
nıcı dostu olmasını sağlamak için kurum içi geliştirilmiş 
bir MATLAB kodu ile birleştirilmiştir. Tüm bu çalışmalar, 
PANAIR kodunu aerodinamik analizlerde kullanabilmek 
için yardımcı kodların geliştirilmesi gerektiğini de göster-
mektedir.

3. YÖNTEM

3.1 Yöntem PANAIR Panel Kodu

Panel metodu, daimi, sıkıştırılamayan, viskoz olmayan, 
dönmesiz akışları tanımlayan Laplace denkleminin, yani 
potansiyel akışların, çözümü için kullanılan sayısal bir 
yöntemdir. Sıkıştırılabilir akışlar için düzeltme içeren ve 
Denklem (1) olarak gösterilen doğrusallaştırılmış denge-
den küçük sapmalı (pertürbasyon) hız potansiyeli denkle-
mini ve Prandtl-Glauert dönüşümünü kullanarak, ses altı 
veya ses üstü hızlardaki akış çözümleri de panel metotları 
ile elde edilebilir:

         
                                    (1)

Bu formülde, M∞ gelen serbest akışın Mach sayısını ve φ 
pertürbasyon hız potansiyeli fonksiyonunu ifade etmek-
tedir. Bu çalışmada kullanılan PANAIR kodu, Denklem 
(1) tabanlı panel metodu kullanan bir akış çözücüdür 
[10]. PANAIR kodu, M∞ = 0,0 ile M∞=0,99 ve M∞=1,01 ile        
M∞=4,0 arasındaki Mach sayılarında çözüm yapabilmek-
tedir, fakat transonik etkilerin baskın olduğu akışlarda 
programın hatalı sonuçlar verdiği belirtilmiştir [5]. PA-
NAIR kodu, kullanıcının belirlediği Mach sayısına göre, 
ses altı hız durumunda Denklem (2)’de belirtilen Laplace 

Test No Kanat Gövde Kanat/
Gövde

1
Dikdörtgen    
NACA 0012 

kanadı

2
Sears-Haack 

gövdesi

3
Hafif iş jeti 

kanadı
Hafif iş jeti 

gövdesi
Hafif iş jeti

4
Cessna 172 

kanadı
Cessna 172 

gövdesi
Cessna 172

Tablo 1. Test Analizleri
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turulan panel kodlarının bir çoğundaki dağılımdan fark-
lılık göstermektedir. Lineer kaynak kuvveti dağılımı ve 
ikinci dereceden duble kuvveti dağılımı, PANAIR kodunu 
“yüksek mertebeli” bir panel kodu yapmaktadır. PANAIR 
teori belgesinde [2] belirtildiği üzere, duble kuvvetinin 
bir panel üzerinde sürekli olması ses üstü hızlardaki çö-
züm hatasını büyük oranda düşürmektedir. Buna ek ola-
rak, bir yüzey üzerindeki hız atlamalarının kaynak kuvveti 
ile duble kuvvetinin değişimine aynı derecede bağlı ol-
duğundan dolayı duble kuvvetinin mertebesinin, kaynak 
kuvvetinkinden bir derece yüksek olması gerektiği aynı 
belgede belirtilmiştir. Bu iki nedenden dolayı PANAIR ko-
dundaki tekillik dağılımları yukarıda belirtildiği derece-
lerde olacak şekilde ayarlanmıştır.

3.2 Ön ve Art-İşlem Yardımcı Kodları

PANAIR kullanıcı kılavuzunda belirtilen yardımcı prog-
ramların büyük bir kısmı erişime kapalı durumdadır [5]. 
Buna ek olarak, literatür taramasından görüldüğü üzere, 
geçmiş analizlerde kurum-içi veya yayın yazarının geliş-
tirdiği yardımcı kodların kullanıldığı belirlenmiştir. Açık 
erişimde, yalnızca PanIn [11] isminde, PANAIR girdi dos-
yası oluşturan bir ön-işlemci kodu bulunmuştur. Fakat, 
bu kod içerisinde kullanılan çözüm ağı formatının erişime 
açık programlardan elde edilememesinden dolayı bu ça-
lışma kapsamında kurum-içi yardımcı kodlar geliştirilmiş-
tir. Bu kodlar ile ilgili açıklamalar aşağıda bulunabilir.

Pointwise2Panair: Pointwise çözüm ağı yaratma yazılı-
mının desteklediği formatlar arasından seçilen GridGen 
formatında yazılmış bir çözüm ağı dosyasını PANAIR for-
matına uygun bir çözüm ağına dönüştüren bir yardımcı 
koddur. Girdi formatı kolay bir biçimde, istenilen formata 
uygun olacak şekilde değiştirilebilir. Kodun hazırlanma 
sürecinde PanIn kodu içerisindeki çözüm ağı dönüştü-
rücü alt-programından esinlenilmiştir ve yararlanılmıştır. 
Kod içerisinde yüzey normal vektör yönlerini PANAIR for-
matına uygun olan bir şekilde ve kullanıcı talimatlarına 
göre kontrol eden ve tersine çevirebilen bir alt-program 
da yer almaktadır.  

PanInput: Kullanıcı tarafından belirlenen parametrelerin 
yer aldığı bir girdi metin dosyasını ve PANAIR formatında 
bir çözüm ağı içeren bir metin dosyasını kullanarak PA-
NAIR girdi dosyası oluşturan bir yardımcı koddur. PanIn 
ön-işlemci kodundan esinlenilmiş ve yararlanılmıştır.

PanVisual: PANAIR sonuç dosyasını kullanarak çözüm 

denklemini (eliptik denklem) veya ses üstü hız durumun-
da Denklem (3)’te belirtilen dalga denklemini (hiperbolik 
denklem) çözmektedir [2]:

                     

                     

 
			            	             (3)

Bu denklemlerdeki ölçeklenmiş koordinatlar aşağıda be-
lirtilen Denklem (4) ile bulunabilir:

						               (4)

Daha sonrasında, Denklem (2) veya (3) olarak gösterilen 
diferansiyel denklemler, Green teoremleri kullanılarak ses 
altı hızlarda Denklem (5) [2] ve ses üstü hızlarda Denklem 
(6)’da [9] gösterilen integral formüllerine dönüştürülmek-
tedir:

       
             

 
     

   	           	              (5)

       
             

 
      

   

 

                                       (6)

Bu denklemlerde, S kontrol yüzeyini, P kontrol hacmin-
deki bir noktayı, σ kaynak kuvvetini, μ duble kuvvetini, 
Q  kontrol yüzeyi üzerindeki bir noktayı ve      kapalı bir 
yüzey üzerinde dışarı yönünde olan normal vektörünü 
göstermektedir. Ayrıca, R ise P ve Q noktaları arasındaki 
mesafeyi ve SB yüzeyi P noktasından çıkan, akış yönün-
deki Mach konisi ile Denklem (5)’te kullanılan S kontrol 
yüzeyinin kesişen kısmını ifade etmektedir.

Denklem (5) ve (6), iki bölümden oluşan bir ayrıştırma 
işleminde kullanılmaktadır. İlk bölümde, bilinmeyen te-
killik parametrelerinden oluşan tekillik fonksiyonları (σ 
ve μ) kullanılarak, lineer bir denklem sistemi oluşturul-
maktadır. İkinci aşamada programın belirlediği kontrol 
noktalarındaki sınır koşulları kullanılarak denklem sistemi 
çözülerek tekillik parametreleri hesaplanmaktadır. Böyle-
likle, tekillik fonksiyonları belirlenebilmekte ve bu fonksi-
yonların Denklem (5) ve (6)’nın içerisine yerleştirilmesiyle 
potansiyel fonksiyonlar (φ) elde edilmektedir [2].

PANAIR kodunda tekillik dağılımları daha önceden oluş-

(2)
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ağını, yüzey normal vektör bilgilerini içeren kontrol nokta 
bilgilerini, ve her bir hücum açısı için farklı dosyalara ol-
mak üzere yüzey kontrol noktalarındaki ve PANAIR girdi 
dosyasında kullanıcı tarafından belirtilen ilave yüzey dışı 
çözüm ağındaki akış özelliklerini Tecplot formatına uygun 
bir biçimde yazdıran yardımcı koddur. Bunlara ek olarak, 
katı yüzeyler üzerindeki aerodinamik kuvvetleri bir metin 
dosyasında özetlemektedir.

4. DOĞRULAMA ANALİZLERİ

PANAIR kodunun doğruluğu ve yardımcı kodların test 
çalıştırmaları için ilk önce basit birer kanat ve gövde geo-
metrileri seçilmiş (basit bir NACA 0012 kesitli dikdörtgen 
kanat ve simetrik Sears-Haack gövde şekli) ve doğrulama 
analizleri yapılmıştır. Daha sonra daha gerçekçi karmaşık 
kanat/gövde konfigürasyonları seçilerek (hafif bir iş jeti 
kanat/gövde modeli, ve Cessna 172 uçağı kanat/gövde 
modeli) bu farklı konfigürasyonlar için detaylı analizler 
yapılmış ve sonuçlar kısmında sunulmuştur.

4.1 Kanat Test Simülasyonu

Kanat test simülasyonu için basit dikdörtgen bir kanat 
şekli ilk olarak test edilmiştir. NACA 0012 simetrik kanat 
kesitine sahip kanadın veter uzunluğu c=1,0 ve kanat 
uzunluğu b=10,0’dur. Kanat veter doğrultusunda alt ve 
üst yüzeylerdeki panel sayısı 30 ve kanat boyu doğrultu-
sunda panel sayısı 10 olup, kanat kesiti yönünde, hücum 
ve firar kenarları yakınındaki çözüm ağı aralığı 0,01’dir. Ka-
nat açıklığı yönünde sabit panel aralığı kullanılmıştır. Sivri 
firar kenarlı kanat ile 0,2 serbest akış Mach sayısında çeşitli 
hücum açılarında PANAIR simülasyonları yapılmıştır. 

PANAIR sonuçları, bir girdap kafes (vortex lattice) progra-
mı olan XFLR5 içerisindeki 3-boyutlu Panel Analizi yön-
temi kullanılarak elde edilen sonuçlar ile de karşılaştırıl-
mıştır. Bu yöntem düşük mertebeli bir panel kodu olan 
VSAERO yazılımına dayanmaktadır [12]. Bu analizlerden 
elde edilen aerodinamik katsayılar Tablo 2’de ve üç dere-
ce hücum açısındaki ve kanadın orta bölümündeki yüzey 
basınç katsayısı dağılımları Şekil 1’de gösterilmiştir. Tablo 
2’de CL taşıma katsayısını,CDi indüklenmiş sürükleme kat-
sayısını ve CM,kök kanatın kök bölgesindeki yunuslama mo-
menti katsayısını ifade etmektedir. Görülebileceği üzere, 
PANAIR ve XFLR5’dan elde edilen sonuçlar arasında taşı-
ma katsayısı ve kök bölümündeki yunuslama momenti 
katsayısı değerleri birbirine oldukça yakındır. Bununla 

birlikte, PANAIR indüklenmiş sürükleme katsayısını daha 
yüksek hesaplamıştır. Bu farklılığın sebebi olarak sürükle-
me kuvveti hesaplama yöntemlerinin farklılığı verilebilir. 
PANAIR katsayı hesaplamalarını yüzey basınç dağılımını 
kullanarak [5] hesaplamaktayken, XFLR5 Trefftz düzlemi 
yöntemini [12] kullanmaktadır. Bu nedenle PANAIR ile 
Trefftz düzlemi seçeneğini kullanarak bir analiz daha ya-
pılmıştır. Bu analizin sonuçları Tablo 2’de PANAIR (Trefftz) 
ismi altında gösterilmiştir. Görülebileceği gibi bu yöntem 
ile yapılan simülasyondan elde edilen indüklenmiş sürük-
leme katsayısı sonuçları XFLR5’dan elde edilen sonuçlara 
oldukça yakındır. Son olarak, iki koddan gelen yüzey ba-
sıncı dağılımları, hücum kenarının yakınındaki bölgeler 
dışında birbirine çok yakındır. Bu fark, yüzeydeki panel 
dağılımlarındaki farklılıklardan kaynaklanıyor olabilir. Po-
intwise ve XFLR5 yazılımları içerisinde uygulanabilecek 
düğüm dağılım seçenekleri, sabit aralık seçeneği dışında 
farklılık gösterdiği için iki çözüm için aynı panel dağılımı 
uygulanamamıştır. 

Doğrulamaya ek olarak, sivri firar kenarlı kanat üzerinde 
kanadın kök, orta ve uç kısımlarındaki basınç katsayısı 
dağılımları PANAIR ile Şekil 2’deki gibi hesaplanmıştır. 
Beklendiği üzere, uç bölgesinde dikkate değer bir taşıma 
kuvveti kaybı gözlenmektedir. Bu kayıp orta bölgede uç 
bölgesindeki kayba göre oldukça azdır.

4.2 Gövde Test Simülasyonu
Gövde test simülasyonu için bir Sears-Haack gövde şekli 
test edilmiştir. Sears-Haack gövdesi belli bir uzunluk ve 
hacimde olan şekiller arasında, ses üstü hızlarda en düşük 
dalga sürüklemesi oluşturan şekildir ve gövde şekli Denk-
lem (7) ile tanımlanmıştır [13,14]:

                        	                 	           (7)

Bu simülasyon için, en yüksek yarıçapı 0,1 olan bir Sears-
Haack gövdesinin yüzeyine 20 nokta akış yönünde ve 10 
nokta açısal yönde olan toplam 171 panel yerleştirilmiş-
tir. Burun ve arka kısımdaki düğüm dağılım parametresi 
∆s = 0,02 olarak seçilmiştir. Bu panel çözüm ağı ile süper-
sonik M∞ = 1,2 hızında serbest akış için analizler yapıl-
mıştır. Elde edilen aerodinamik katsayılar Tablo 3’te su-
nulmuştur. Ek olarak, yüzey basınç katsayısı dağılımı üç 
boyutlu çözüm ağı üzerinde Şekil 3’te sunulmuştur. Şekil 
4’te, α = 3° hücum açısında gelen akışın gövdenin çev-
resinde nasıl ilerlediği akış çizgileri ile görselleştirilmiştir.
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Tablo 3’teki katsayı değerlerinden çıkarılabilecek ilginç 
bir sonuç olarak, CDi’nin taşıma kuvvetinin olmadığı du-
rumda, beklenebileceği gibi sıfıra yakın olmaması olabi-
lir. Bilindiği üzere PANAIR viskoz etkilerini içermemekte-
dir [5]. Bununla birlikte, Kaynak [15], PANAIR kodunun 
sadece indüklenmiş sürüklemeyi değil, aynı zamanda 
taşıma kuvvetine ve hacme bağlı dalga sürüklemelerini 
de belirleme yeteneğine sahip olduğunu belirtir. Bu se-
beple 0o hücum açısında taşıma kuvveti sıfıra yakın oldu-
ğu halde indüklenmiş sürükleme kuvveti sıfırdan büyük 
hesaplanmıştır.

Tablo 2. Dikdörtgen NACA0012 Kanadı Aerodinamik 
Katsayıları  Analiz Sonuçları

Test Adı Hücum açısı 
(α) (derece) (α) CDİ CM, kök

PANAIR

-3 -0,2764 0,0032 0,0697

0 0,0000 0,0001 -0,0001

3 0,2766 0,0031 -0,0698

XFLR5

-3 -0,2764 0,0023 0,0689

0 0,0000 0,0000 0,0000

3 0,2764 0,0023 -0,0689

PANAIR 
(Trefftz)

-3 -0,2718 0,0022 -

0 0,0001 0,0000 -

3 0,2720 0,0022 -

Şekil 1. NACA0012 Kanadı Orta Bölgesi Yüzey Basınç 
Katsayısı (Cp) Dağılımı (M∞ = 0,2  ve α = 3°)

 
 

 
Şekil 2. NACA0012 Kanadı Boyunca Farklı İstasyonlarda 
Yüzey Basınç Katsayısı (Cp) Dağılımı (M∞ = 0,2  ve α=3°)

Hücum açısı (α) 
(derece)

CL CDİ CM, burun

-3 -0,0140 0,3546 -0,2381

0 0,0006 0,3527 -0,0009

3 0,0144 0,3533 0,2380

Tablo 3. Sears-Haack Gövdesi Aerodinamik Katsayıları Analiz 
Sonuçları

 
Şekil 3. Sears-Haack Gövdesi Yüzey Basınç Katsayısı 
Dağılımı (M∞ = 1,2  ve α = 3°)

 

Şekil 4. Sears-Haack Gövdesi Çevresindeki Akış Çizgileri (M∞ 

= 1,2  ve α = 3°)
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5. KANAT/GÖVDE ANALİZLERİ

Seçilen iki farklı kanat/gövde konfigürasyonu için PANAIR 
panel kodu ile detaylı aerodinamik analizler yapılmıştır.

5.1 Hafif İş Jeti
Tasarım dersi projesi olarak konsept olarak tasarlanmış 
bir hafif iş jetinin sadece kanadı ve kanat/gövde konfigü-
rasyonu PANAIR ile analiz edilmiştir. Bütün simülasyonlar 
M∞ = 0,2 hızındaki serbest akış ile yapılmıştır. Kanat geo-
metrisi üzerinde oluşturulan paneller Şekil 5’te gösteril-
miştir. Yalnız kanat simülasyonlarında çözüm ağında 546 
panel kullanılmıştır. Kanadın yalnızca yarısı çözüm ağı 
olarak oluşturulmuş ve PANAIR kodunun simetri özelliği 
kullanılmıştır. NASA SC(2)-0410 kanat kesiti kullanan, 25° 
çeyrek veter ok açılı kanadın ortalama veter uzunluğu 
1,81 m ve kanat açıklığı 14 m olup, referans alanı 23,53 
m2’dir. Bir derecelik hücum açısında, kanadın uç, orta ve 
kök bölgelerinde elde edilen yüzey basınç katsayıları Şe-
kil 6’da gösterilmiştir.

Kanat ve gövde ikilisinin birleştirilmesinden oluşan geo-

metrinin panel çözüm ağı Şekil 7’de görüldüğü gibi yapıl-
mıştır. Gövdenin kanat üzerindeki etkisi incelendiği için 
analize kuyruklar dahil edilmemiştir. Yarı-geometri için 
842 panel kullanılmıştır. Yalnız kanat geometrisi sonuçları 
ve kanat/gövde konfigürasyonu ile yapılan analizlerden 
elde edilen aerodinamik katsayılar Tablo 4’te gösterilmiş-
tir. Sonuçlar, gövdenin dahil edilmesinin aerodinamik 
performans üzerinde önemli bir etkiye sahip olduğunu 
göstermektedir. Bu test analizlerinde taşıma katsayısı ne-
redeyse üçte bir oranında düşmüş, indüklenmiş sürükle-
me katsayısı %10 ile %20 arasında artış göstermiş ve bu-
rundaki yunuslama momenti katsayısı büyüklük olarak 
neredeyse dörtte bir oranında azalmıştır.

Sıfır ve bir derecelik hücum açılarında kanadın orta böl-
gesi üzerindeki yüzey basınç katsayısı dağılımının kanat 
ve gövdenin birleşiminden dolayı değişimi Şekil 8’de göz-
lemlenebilir. Gövdenin kanat üzerindeki basınç dağılımı-
na etkisi kökten uca doğru azalmaktadır. Buna ek olarak, 
gövdenin varlığından en çok hücum kenarına yakın böl-
ge etkilenmiştir.

 
 Şekil 5. Hafif İş Jeti Kanadı ve Üzerindeki Panel Çözüm Ağı

 
 Şekil 6. Hafif İş Jetinin Kanadı Boyunca Farklı İstasyonlarda, 

M∞ = 0,2  ve α = 1°  Serbest Akışta Yüzey Basınç Katsayısı 
Dağılımı

 
 Şekil 7. Hafif İş Jetinin Kanat/Gövde Konfigürasyonu ve Panel 

Çözüm Ağı

Hücum açısı 
(derece) Konfigürasyon CL CDİ CM, burun

0

Yalnız Kanat 0,412 0,0057 -1,453

Kanat/Gövde 0,269 0,0062 -1,042

Değişim - %34,7 + %8,77 - %28,3a

1

Yalnız Kanat 0,501 0,0086 -1,756

Kanat/Gövde 0,350 0,0105 -1,298

Değişim - %30,1 + %22,1 - %26,1a

Tablo 4. Hafif İş Jeti Aerodinamik Katsayıları Sonuçları

a. Büyüklük bakımından
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5.2 Cessna 172

Tipik bir uçak geometrisi ve kanat/gövde/kuyruk konfi-
gürasyonu olarak seçilen Cessna 172 uçağının kanat geo-
metrisi ve panel çözüm ağı Şekil 9’da gösterilmiştir. Veter 
yönünde 39 ve kanat açıklığı yönünde 11 düğüm noktası 
kullanılmış, ve yarı-kanat toplamda 429 panel ile tanım-
lanmıştır. M∞ = 0,163  ve α = 4,9° serbest akış ile kanat 

Şekil 8. Sıfır (Üst) ve Bir Derece (Alt) Hücum Açılarında Hafif 
İş Jeti Kanadının Orta İstasyonundaki Yüzey Basınç Katsayısı 
Dağılımı

 

 
 

boyunca üç farklı istasyondaki yüzey basınç katsayısı da-
ğılımı Şekil 10’da verilmiştir. Orta ile kök istasyonlarındaki 
basınç dağılımını gösteren eğriler arasında çok az fark bu-
lunmaktadır fakat bu durum uç bölgesini gösteren eğri 
için geçerli değildir. Kanat uç girdabı uç bölgesindeki ba-
sınç dağılımını da etkilemektedir.

Kanat, gövde ve kuyruk yapılarının birleşimi ile oluşan 
konfigürasyon için Şekil 11 ve 12’de görüldüğü gibi panel 
çözüm ağı oluşturulmuştur. Yarı geometri için 1166 panel 
kullanılmıştır. 

Şekil 13’te M∞ = 0,09  hızındaki serbest akış ile yapılan, yal-
nız kanat ve kanat/gövde PANAIR simülasyonları ve Kay-
nak [16]’daki deneylerden elde edilen taşıma ve sürükle-
me katsayıları karşılaştırılmıştır. Taşıma katsayısı sonuçları 
güçlü bir uyum göstermektedir. Katsayı değerleri birbiri-
ne çok yakındır ve PANAIR kanat/gövde sonucunu temsil 

 
Şekil 9. Cessna 172 Kanadı ve Panel Çözüm Ağı

 
Şekil 10. Cessna 172 Kanadı Boyunca Üç Farklı İstasyonda, 
M∞=0,163  ve α = 4,9° Serbest Akışta Yüzey Basınç Katsayısı 
Dağılımı

 
 

Şekil 11. Cessna 172 Kanat/Gövde/Kuyruk Konfigürasyonu 
ve Panel Çözüm Ağı
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eden eğrinin eğimi, deneydeki uçak modelinin taşıma 
kaybına (stall) girdiği 14 derecelik hücum açısına kadar, 
deney sonuçlarına göre biraz daha düşüktür. PANAIR ko-
dunun bir panel metodu tabanlı olması nedeniyle taşıma 
kaybı (stall) durumunu tespit edemediği göz önünde bu-
lundurulmalıdır. Ayrıca, kanadın gövdeyle birleştirilmesi, 
belirli bir hücum açısında taşıma katsayısını azalttığı, an-
cak taşıma eğrisinin eğimini değiştirmediği belirlenmiştir. 
Üstelik, deney ile simülasyondan elde edilen sürükleme 
katsayısı değerleri, taşıma kaybı (stall) öncesinde çok 
farklı değildir.

Şekil 13’te, PANAIR tarafından tespit edilemeyen parazit 
sürükleme katsayısının daha baskın olduğu düşük hü-
cum açılarında, sürükleme katsayısı değerleri arasında 
dikkate değer bir fark vardır. Ancak hücum açısı taşıma 
kaybı (stall) noktasına kadar yükseldikçe; başka bir deyiş-
le, indüklenmiş sürükleme daha baskın hale geldikçe bu 
fark azalmaktadır. Ayrıca, PANAIR ile hesaplanan sürük-
leme eğrisinin her zaman deney eğrisinin altında olması 
beklenir çünkü PANAIR sonuçları parazit sürükleme bi-

leşenini içermemektedir. Taşıma eğrisinden farklı olarak, 
kanat-gövde konfigürasyonu, tek başına kanat geometri-
sinden daha düz bir sürükleme eğimine sahiptir. Dahası, 
tek başına kanat sürüklemesi, indüklenmiş sürükleme-
nin artan baskınlığı ve tek başına kanadın daha yüksek 
taşıma kuvveti üretmesi nedeniyle yaklaşık 7 derecelik 
hücum açısından sonra kanat-gövde konfigürasyonun 
sürükleme kuvvetini aşmaktadır.

Literatürdeki çeşitli hesaplamalı aerodinamik analiz prog-
ramları ve Kaynak [17]’deki deneylerden elde edilen taşı-

 

 
 

Şekil 12. Cessna 172 Kanat/Gövde/Kuyruk Konfigürasyonun 
Yüzey ve Kanat İz Bölgesi Panel Çözüm Ağlarının Yandan (Üst) 
ve Karşıdan (Alt) Görünümü

 

 

Şekil 13. Cessna 172’nin Hücum Açısına göre Taşıma (Üst) ve 
Sürükleme (Alt) Katsayıları Değişimi (M∞ = 0,09)

Aero-
dinamik 
katsayı 
türevleri

Hesaplama Yöntemleri

Cessna 
Raporu AVL VIRGIT TORNADO CMARC PANAIR

CLα 4,41 4,98 5,25 5,276 5,214 4,274

CDα 0,182 0 -0,005 -0,022 0,086 0,178

Tablo 5. Cessna 172 Aerodinamik Katsayı Türevleri Sonuçları
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ma ve sürükleme katsayı türevleri Tablo 5’te karşılaştırıl-
mıştır. Deney verileri 54,54 m/s hızda, 4,9 derece hücum 
açısında ve denge koşulunda (trim condition) alınmıştır. 
Diğer veriler sıfır hücum açısında alınmıştır. AVL, VIRGIT 
ve TORNADO girdap kafes metodu kodlarıyken, CMARC 
ve PANAIR panel metodu kodlarıdır.

Aerodinamik katsayı türevleri CLα ve CDα taşıma ve sürük-
leme katsayılarının hücum açısına göre değişimini ifade 
etmektedir. PANAIR hesaplarında denge koşulu dikkate 
alınmamıştır. PANAIR, CLα türevini diğer yöntemlerden 
daha düşük hesaplamaktadır. Bu sonuç,  Şekil 13'teki taşı-
ma eğrisinin eğiminin de deneysel verilerden daha düşük 
olması ile uyumludur. Hesaplamalı programlardan elde 
edilen sonuçlardaki farklılık, programların kullandığı yön-
temlerden ve kullanılan 3-boyutlu modeldeki farklılıklar-
dan kaynaklanıyor olabilir. Ek olarak, PANAIR'ın sürükle-
me katsayısı türevi, Cessna verilerine diğer hesaplama 

 

 
 

Şekil 14. Cessna 172 Kanadının Uç (Üst) ve Kök (Alt) 
İstasyonlarındaki Yüzey Basınç Katsayısı Dağılımları (α=4,9°)

yöntemlerinden elde edilen sonuçlardan çok daha yakın-
dır. Ayrıca Kaynak [15]'te sürüklemenin hesaplanmasında 
PANAIR'ın nispeten başarılı olduğu belirtilmektedir. Yu-
nuslama momenti türevlerinin karşılaştırılması mümkün 
değildir çünkü referans noktası bilgisi çoğu yöntem için 
Kaynak [17]'de mevcut değildir.

M∞ = 0,163  ve α = 4,9° serbest akışta, gövde yapısının yer 
aldığı ve almadığı durumlar için kanat yüzeyi üzerindeki 
basınç katsayısı dağılımı, Şekil 14’te sırayla uç ve kök is-
tasyonlarında gösterilmiştir. Kanat ucu istasyonu üzerin-
deki basınç katsayısı dağılımının hemen hemen herhangi 
bir değişikliğe uğramadığı açıktır. Beklendiği gibi, gövde 
kanat basınç dağılımını çoğunlukla köke yakın bölümde 
etkilemektedir. Kanat üst ve alt yüzeyleri arasındaki ba-
sınç farkı, kanat gövdeye eklendiğinde azalmaktadır. Firar 
kenarının yakınındaki farkın sebebi bu bölgede kullanı-
lan panel sayısı ve sıklığı ile ilgili olabilir.

6. SONUÇ VE DEĞERLENDİRME

Bu çalışmada, farklı kanat/gövde konfigürasyonları için 
aerodinamik performans analizleri panel metodu ile in-
celenmiştir. Analizlerde PANAIR panel kodu kullanılmıştır. 
Yapılan testler sonucunda hazırlanan yardımcı ön- ve art-
işlem kodlarının istenildiği şekilde çalıştığı gözlemlenmiş 
ve gelecekteki uçak kavramsal ve ön tasarım aşamaların-
daki aerodinamik analizler için altyapı oluşturulmuştur. 
Yapılan doğrulama ve kanat/gövde analizleri sonucunda 
PANAIR analizlerinden elde edilen sonuçların literatürde 
başka yöntemlerden elde edilen sonuçlara yakın olduğu 
ve ayrıca PANAIR sonuçlarının deneysel sonuçlara, diğer 
hesaplamalı yöntemlerden elde edelin sonuçlardan daha 
yakın olduğu gözlemlenmiştir. Ek olarak bu panel meto-
du kodunun, süpersonik akışlarda gözlenen dalga sürük-
lemesini tespit edebildiği belirlenmiştir. Kanat üzerinde-
ki kök, orta ve uç bölgelere yakın farklı istasyonlardaki 
sonuçların karşılaştırılmasında basınç farkı ile üretilen 
bölgesel taşıma kuvvetinin artış yönünün kanat geomet-
risine ve kanat ucuna bağlı olarak farklı kanatlarda farklı 
olabileceği de gözlenmiştir. Yapılan kanat/gövde simü-
lasyonlarında, kanat yapısının gövde ile beraber analiz 
edilmesinin elde edilen taşıma kuvveti ve yunuslama mo-
menti üzerine azaltıcı ve sürükleme kuvveti üzerine artırı-
cı bir etkisi olduğu görülmüş ve kanat/gövde yapılarının 
bir arada analiz edilmesinin önemi bir kez daha anlaşıl-
mıştır. Yüzey basınç katsayısı dağılımında ise gövdenin 
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kanat ucundaki etkisinin küçük olduğu söylenebilirken, 
kök istasyonundaki dağılımda gövdenin gözlenebilir bir 
tesiri olmaktadır.
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