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1. GiRiS

Alternatif kanat/gévde tasarimlarinin aerodinamik aci-
sindan hizl bir sekilde analiz edilmesi ucak konsept ve
on tasarim asamalarinda biylk 6nem tasimaktadir. Navi-
er-Stokes denklemlerinin ¢6ziimiine dayall Hesaplamall
Akiskanlar Dinamigi (HAD) similasyonlari, bircok alter-
natifin hizli bir bicimde karsilastiriimasi gereken konsept
ve On tasarim asamalarinda oldukca yavas kalmaktadir.
Buna alternatif olarak hem hizli hem de dogruluk orani
yuksek sayilabilen 3-boyutlu panel metodu 6ne ¢ikmak-
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tadir. Bu calismada, ucak konsept tasarim asamasinda,
kanat/govde konfigirasyonlarinin ses alti ve ses Usti
hizlarda aerodinamik analizi icin olusturulan hesaplamali
aerodinamik analiz ve tasarim altyapisi icerisinde, 3-bo-
yutlu panel kodu kullanilarak segilen kanat/gévde ikilisi-
nin aerodinamik performansi incelenmistir. Bu calisma ile
oncelikli olarak, Boeing ve NASA tarafindan gelistirilen,
yluksek mertebeli, 3-boyutlu, acik kaynak, panel metodu
¢Ozlclisi PANAIR kodu temel alinarak bir aerodinamik
analiz altyapisi olusturulmustur. Bu altyapi, gerekli 6n ve
art-islemler icin hazirlanan yardimci kodlar ile desteklen-
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mistir. ikincil olarak farkl kanat/gévde konfigiirasyonlari
icin Tablo 1'de gosterilen secilen test durumlarinda ana-
lizler yapilarak kanat ve gévde birlesiminin aerodinamik
performans acisindan tasarim Uzerindeki etkileri ince-
lenmistir. Yapilan analizlerde, ylksek mertebeli, 3-bo-
yutlu panel metodu ¢oziictisi PANAIR kodu ve 6n- ve
ard-islemler icin gelistirilen yardimci kodlar kullanilmistir.
Basit bir NACA 0012 dikdortgen kanat, simetrik Sears-
Haack govde sekli, hafif bir is jeti kanat/gdvde modeli ve
Cessna 172 ucagi kanat/govde modeli test durumlari ola-
rak secilerek bu farkli konfiglirasyonlar icin analizler ya-
pilmis ve aerodinamik performans sonuglari sunulmus ve
tartisilmistir. Bu yazida, PANAIR ile ilgili literatlrdeki cals-
malar 6zetlenmis ve kullanilan panel metodunun teorisi
ve olusturulan yeni yardimai kodlar agiklanmistir. Yapilan
dogrulama testleri ve kanat-govde simiilasyonlarindan
elde edilen sonuclar sunularak literatiirdeki mevcut ve-
rilerle karsilastinimis ve govde etkisi acisindan sonuclar
degerlendirilmistir.

Tablo 1. Test Analizleri

Test No Kanat Govde Ke_l_natl
Govde
Dikdortgen
1 NACA 0012
kanadi
Sears-Haack
2 .
gbvdesi
Hafif is jeti Hafif is jeti T
3 kanadi gbvdesi eI
4 Cessna 172 Cesﬂsna 172 Cessna 172
kanadi gbvdesi

2. LITERATUR TARAMASI

1981-1990 arasinda yayinlanan PANAIR hakkindaki bir-
kag NASA raporu bulunmaktadir [1-4]. Bu raporlar, kodun
arkasindaki teoriyi, 6rnek analizleri ve programi kullanma
talimatlarini icermektedir. Raporlarda bulunan teorik bil-
giler kodun arka planini kavrama agisindan yararli olmak-
la beraber, belgelerin dayandigi siirimler (Stirim 3.0),
kamuya acik olan siriimle (Striim 15.0) ayni degildir. Bu
nedenle, programin kullanimi ile ilgili olan bilgiler glin-
celligini yitirmis durumdadir.

PANAIR ile ilgili en glincel resmi belge, Boeing tarafin-
dan 1992 yilinda hazirlanan kullanim kilavuzudur [5]. Bu

belge, kamuya ac¢ik kodun strimiine dayanmaktadir. Tek
fark, mevcut kod lizerinde Aralik 2009'a kadar kiicik de-
gisiklikler yapilmis olmasidir. Ancak, belgenin biyuk bir
kisminin glincel oldugu tespit edilmistir. Bu belgeye gore
PANAIR, 6n ve art islemler icin yardimci programlara ih-
tiyac duymaktadir. Ancak, Kaynak [5]'te bahsedilen tim
programlar ya ticretli yazilimlardir ya da mevcut degildir.
Kaynak [6]'da, PANAIR ve MATLAB ile yazilan yardimci
program kodlar sunulmus ve bir otomasyon ve tasarim
optimizasyonu calismasi yapilmistir. Bu calisma, Kay-
nak [7]'de bir sonlu eleman analizi ve CATIA, Excel gibi
ek yazilimlar dahil edilerek gelistirilmistir. Ayrica, PANA-
IR kodunun akis ayrilmasini belirleme kabiliyetinin olup
olmamasi Kaynak [8]'de incelenmistir. Bu arastirmada,
kamuya acik olmayan isleme ve goriintiileme yazilimlari
kullanilmaktadir. Son olarak, PANAIR, Kaynak [9]'da kulla-
nici dostu olmasini saglamak icin kurum ici gelistirilmis
bir MATLAB kodu ile birlestirilmistir. TUm bu calismalar,
PANAIR kodunu aerodinamik analizlerde kullanabilmek
icin yardimci kodlarin gelistirilmesi gerektigini de goster-
mektedir.

3.YONTEM
3.1 Yontem PANAIR Panel Kodu

Panel metodu, daimi, sikistirlamayan, viskoz olmayan,
doénmesiz akislari tanimlayan Laplace denkleminin, yani
potansiyel akislarin, ¢6zimi icin kullanilan sayisal bir
yontemdir. Sikistirilabilir akislar icin dizeltme iceren ve
Denklem (1) olarak gosterilen dogrusallastirilmis denge-
den kiiglik sapmali (pertiirbasyon) hiz potansiyeli denkle-
mini ve Prandtl-Glauert donlisimni kullanarak, ses alti
veya ses Usti hizlardaki akis ¢coziimleri de panel metotlari
ile elde edilebilir:

V2¢ =(1- Mgo)(pxx + ¢yy + ¢, =0 (1

Bu formiilde, M.. gelen serbest akisin Mach sayisini ve ¢
pertiirbasyon hiz potansiyeli fonksiyonunu ifade etmek-
tedir. Bu calismada kullanilan PANAIR kodu, Denklem
(1) tabanli panel metodu kullanan bir akis ¢ozictdur
[10]. PANAIR kodu, M..= 0,0 ile M..=0,99 ve M..=1,01 ile
M..=4,0 arasindaki Mach sayilarinda ¢6ziim yapabilmek-
tedir, fakat transonik etkilerin baskin oldugu akislarda
programin hatali sonuglar verdigi belirtilmistir [5]. PA-
NAIR kodu, kullanicinin belirledigi Mach sayisina gore,
ses alti hiz durumunda Denklem (2)'de belirtilen Laplace
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denklemini (eliptik denklem) veya ses Usti hiz durumun-
da Denklem (3)'te belirtilen dalga denklemini (hiperbolik
denklem) ¢c6zmektedir [2]:

Gz + Py5 + Pzz=0 (2)
~¢zz+ Pyy + P22 =0 3)
Bu denklemlerdeki 6lceklenmis koordinatlar asagida be-
lirtilen Denklem (4) ile bulunabilir:

x

I
=

|1—M?|y

z=J]1- M?| z

Daha sonrasinda, Denklem (2) veya (3) olarak gosterilen
diferansiyel denklemler, Green teoremleri kullanilarak ses
alti hizlarda Denklem (5) [2] ve ses Uistl hizlarda Denklem
(6)'da [9] gOsterilen integral formiillerine donlstirilmek-
tedir:

o[-

$(P )———ﬂ [——un v—]ds (6)

Bu denklemlerde, S kontrol yiizeyini, P kontrol hacmin-
deki bir noktayi, o kaynak kuvvetini, u duble kuvvetini,
Q kontrol ytizeyi Uizerindeki bir noktayi ve 77 kapali bir
ylzey Uzerinde disar yoniinde olan normal vektorini
gostermektedir. Ayrica, R ise P ve Q noktalari arasindaki
mesafeyi ve Sz ylizeyi P noktasindan ¢ikan, akis yonin-
deki Mach konisi ile Denklem (5)'te kullanilan S kontrol
ylzeyinin kesisen kismini ifade etmektedir.

Denklem (5) ve (6), iki bolimden olusan bir ayristirma
isleminde kullanilmaktadir. ilk bélimde, bilinmeyen te-
killik parametrelerinden olusan tekillik fonksiyonlari (o
ve [) kullanilarak, lineer bir denklem sistemi olusturul-
maktadir. ikinci asamada programin belirledigi kontrol
noktalarindaki sinir kosullari kullanilarak denklem sistemi
¢ozulerek tekillik parametreleri hesaplanmaktadir. Boyle-
likle, tekillik fonksiyonlari belirlenebilmekte ve bu fonksi-
yonlarin Denklem (5) ve (6)'nin icerisine yerlestirilmesiyle
potansiyel fonksiyonlar (¢) elde edilmektedir [2].

PANAIR kodunda tekillik dagilimlari daha 6nceden olus-
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turulan panel kodlarinin bir cogundaki dagihmdan fark-
hlik gostermektedir. Lineer kaynak kuvveti dagihmi ve
ikinci dereceden duble kuvveti dagilimi, PANAIR kodunu
“ylksek mertebeli” bir panel kodu yapmaktadir. PANAIR
teori belgesinde [2] belirtildigi lizere, duble kuvvetinin
bir panel lzerinde sirekli olmasi ses Ustl hizlardaki ¢6-
zUm hatasini biiyiik oranda disirmektedir. Buna ek ola-
rak, bir yuzey tizerindeki hiz atlamalarinin kaynak kuvveti
ile duble kuvvetinin degisimine ayni derecede bagli ol-
dugundan dolayi duble kuvvetinin mertebesinin, kaynak
kuvvetinkinden bir derece yiiksek olmasi gerektigi ayni
belgede belirtilmistir. Bu iki nedenden dolayi PANAIR ko-
dundaki tekillik dagihmlari yukarnda belirtildigi derece-
lerde olacak sekilde ayarlanmistir.

3.2 On ve Art-islem Yardime: Kodlan

PANAIR kullanicr kilavuzunda belirtilen yardimci prog-
ramlarin buyudk bir kismi erisime kapal durumdadir [5].
Buna ek olarak, literattir taramasindan goruldigu Uzere,
gecmis analizlerde kurum-igi veya yayin yazarinin gelis-
tirdigi yardimai kodlarin kullanildigi belirlenmistir. Acik
erisimde, yalnizca Panin [11] isminde, PANAIR girdi dos-
yasl olusturan bir on-islemci kodu bulunmustur. Fakat,
bu kod icerisinde kullanilan ¢6ziim agi formatinin erisime
acitk programlardan elde edilememesinden dolayi bu ¢a-
lisma kapsaminda kurume-ici yardimci kodlar gelistirilmis-
tir. Bu kodlar ile ilgili agiklamalar asagida bulunabilir.

Pointwise2Panair: Pointwise ¢6zim agi yaratma yazili-
minin destekledigi formatlar arasindan secilen GridGen
formatinda yazilmis bir ¢6ziim ag1 dosyasini PANAIR for-
matina uygun bir ¢6ziim agina donustiren bir yardimci
koddur. Girdi formati kolay bir bicimde, istenilen formata
uygun olacak sekilde degistirilebilir. Kodun hazirlanma
surecinde PanIn kodu icerisindeki ¢ozim agr donustu-
rtcl alt-programindan esinlenilmistir ve yararlaniimistir.
Kod icerisinde ylizey normal vektor yonlerini PANAIR for-
matina uygun olan bir sekilde ve kullanici talimatlarina
gore kontrol eden ve tersine ¢evirebilen bir alt-program
da yer almaktadir.

Paninput: Kullanici tarafindan belirlenen parametrelerin
yer aldigi bir girdi metin dosyasini ve PANAIR formatinda
bir ¢c6ziim agi iceren bir metin dosyasini kullanarak PA-
NAIR girdi dosyasi olusturan bir yardimci koddur. Panin
on-islemci kodundan esinlenilmis ve yararlanilmistir.

PanVisual: PANAIR sonug¢ dosyasini kullanarak ¢oziim



agini, yizey normal vektor bilgilerini iceren kontrol nokta
bilgilerini, ve her bir hicum acisi icin farkli dosyalara ol-
mak Uzere ylizey kontrol noktalarindaki ve PANAIR girdi
dosyasinda kullanici tarafindan belirtilen ilave ylzey disi
¢6zUm agindaki akis 6zelliklerini Tecplot formatina uygun
bir bicimde yazdiran yardimci koddur. Bunlara ek olarak,
kati ylizeyler tizerindeki aerodinamik kuvvetleri bir metin
dosyasinda 6zetlemektedir.

4. DOGRULAMA ANALIZLERI

PANAIR kodunun dogrulugu ve yardimci kodlarin test
calistirmalari icin ilk 6nce basit birer kanat ve gévde geo-
metrileri secilmis (basit bir NACA 0012 kesitli dikdértgen
kanat ve simetrik Sears-Haack govde sekli) ve dogrulama
analizleri yapilmistir. Daha sonra daha gercekgi karmasik
kanat/govde konfiglirasyonlari secilerek (hafif bir is jeti
kanat/govde modeli, ve Cessna 172 uc¢agdi kanat/govde
modeli) bu farkli konfiglirasyonlar icin detayl analizler
yapilmis ve sonuclar kisminda sunulmustur.

4.1 Kanat Test Simiilasyonu

Kanat test simulasyonu icin basit dikdértgen bir kanat
sekli ilk olarak test edilmistir. NACA 0012 simetrik kanat
kesitine sahip kanadin veter uzunlugu c=1,0 ve kanat
uzunlugu b=10,0'dur. Kanat veter dogrultusunda alt ve
Ust ylizeylerdeki panel sayisi 30 ve kanat boyu dogrultu-
sunda panel sayisi 10 olup, kanat kesiti yoniinde, hlicum
ve firar kenarlar yakinindaki ¢6ziim agi araligi 0,01'dir. Ka-
nat acikligi yonlnde sabit panel arahidi kullanilmistir. Sivri
firar kenarl kanat ile 0,2 serbest akis Mach sayisinda cesitli
hiicum agilarinda PANAIR simulasyonlari yapilmistir.

PANAIR sonuclari, bir girdap kafes (vortex lattice) progra-
mi olan XFLR5 icerisindeki 3-boyutlu Panel Analizi yon-
temi kullanilarak elde edilen sonuclar ile de karsilastiril-
mistir. Bu yontem duisiik mertebeli bir panel kodu olan
VSAERO yazilimina dayanmaktadir [12]. Bu analizlerden
elde edilen aerodinamik katsayilar Tablo 2'de ve i¢ dere-
ce hiicum agisindaki ve kanadin orta bolimiindeki ylizey
basing katsayisi dagilimlari Sekil 1'de gosterilmistir. Tablo
2'de C, tasima katsayisini,Coi indiklenmis stiriikleme kat-
sayisini ve Cwksk kanatin kok bolgesindeki yunuslama mo-
menti katsayisini ifade etmektedir. Gorllebilecegdi izere,
PANAIR ve XFLR5'dan elde edilen sonuclar arasinda tasi-
ma katsayisi ve kok boélimindeki yunuslama momenti
katsayisi degerleri birbirine olduk¢a yakindir. Bununla

birlikte, PANAIR indiiklenmis striikleme katsayisini daha
yiksek hesaplamistir. Bu farklihgin sebebi olarak siirtikle-
me kuvveti hesaplama yontemlerinin farkhhgi verilebilir.
PANAIR katsayi hesaplamalarini ylizey basing dagilimini
kullanarak [5] hesaplamaktayken, XFLR5 Trefftz diizlemi
yontemini [12] kullanmaktadir. Bu nedenle PANAIR ile
Trefftz diizlemi secenegini kullanarak bir analiz daha ya-
pilmistir. Bu analizin sonuglari Tablo 2'de PANAIR (Trefftz)
ismi altinda gosterilmistir. Gorllebilecegi gibi bu yontem
ile yapilan simulasyondan elde edilen induiklenmis stirtik-
leme katsayisi sonuglart XFLR5'dan elde edilen sonugclara
oldukca yakindir. Son olarak, iki koddan gelen yiizey ba-
sinci dagihmlari, hiicum kenarinin yakinindaki bélgeler
disinda birbirine ¢ok yakindir. Bu fark, ytizeydeki panel
dagihmlarindaki farkhhklardan kaynaklaniyor olabilir. Po-
intwise ve XFLR5 yazilimlari icerisinde uygulanabilecek
diglm dagilim segenekleri, sabit aralik secenedi disinda
farklilk gosterdidi icin iki ¢c6ziim icin ayni panel dagilimi
uygulanamamistir.

Dogrulamaya ek olarak, sivri firar kenarli kanat izerinde
kanadin kok, orta ve ug kisimlarindaki basing katsayisi
dagihmlari PANAIR ile Sekil 2'deki gibi hesaplanmistir.
Beklendigi tizere, ug bolgesinde dikkate deger bir tasima
kuvveti kaybi gézlenmektedir. Bu kayip orta bolgede ug
bolgesindeki kayba gore oldukca azdr.

4.2 Givde Test Simiilasyonu

Govde test similasyonu igin bir Sears-Haack govde sekli
test edilmistir. Sears-Haack govdesi belli bir uzunluk ve
hacimde olan sekiller arasinda, ses Ustu hizlarda en disiik
dalga stiriiklemesi olusturan sekildir ve govde sekli Denk-
lem (7) ile tanimlanmistir [13,14]:

7(X) = Ripax[4x(1 — x)]3/4 )

Bu similasyon icin, en yiiksek yaricapi 0,1 olan bir Sears-
Haack govdesinin ylizeyine 20 nokta akis yoniinde ve 10
nokta agisal yonde olan toplam 171 panel yerlestirilmis-
tir. Burun ve arka kisimdaki digim dagilim parametresi
A= 0,02 olarak secilmistir. Bu panel ¢6ziim adi ile stiper-
sonik M..= 1,2 hizinda serbest akis icin analizler yapil-
mistir. Elde edilen aerodinamik katsayilar Tablo 3'te su-
nulmustur. Ek olarak, ylizey basing katsayisi dagihmi tg
boyutlu ¢6ziim agi tizerinde Sekil 3'te sunulmustur. Sekil
4’te, a = 3° hiicum agisinda gelen akisin gévdenin ¢ev-
resinde nasil ilerledigi akis cizgileri ile gorsellestirilmistir.
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Tablo 2. Dikdértgen NACA0012 Kanadi Aerodinamik Tablo 3. Sears-Haack Govdesi Aerodinamik Katsayilari Analiz
Katsayilari Analiz Sonuglari Sonuglari

Test Adi I::;: (l:’trzgl:)l (o) Coi Ch, Kok
-3 -0,2764 | 0,0032 0,0697
PANAIR 0 0,0000 0,0001 -0,0001
3 0,2766 0,0031 -0,0698
-3 -0,2764 | 0,0023 0,0689
XFLR5 0 0,0000 0,0000 0,0000
8 0,2764 0,0023 -0,0689
-3 -0,2718 | 0,0022
:’TAr t’:f?tlzi; 0 0,0001 0,0000
3 0,2720 0,0022
-2

|
PANAIR —e— |

x/c

Sekil 1. NACA0012 Kanadi Orta Bolgesi Yiizey Basing

Katsayisi (C,) Dagilmi (M..=0,2 ve a = 3°)

_2 I I I I
Uc Bolgesi —e—
1.5 Orta Bélge - = -
1 hx Kok Bélgesi -+ x---
[=9
(8]

x/c

Sekil 2. NACA0012 Kanadi Boyunca Farkli istasyonlarda

Yiizey Basing Katsayisi (C,) Dagilimi (M..=0,2 ve a=3°)
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Hi.'lc(l:'nelr:(éles)l (o) c Co Cu o
-3 -0,0140 0,3546 -0,2381
0 0,0006 0,3527 -0,0009
3 0,0144 0,3533 0,2380

Tablo 3'teki katsayi degerlerinden c¢ikarilabilecek ilging
bir sonuc olarak, Cy/nin tasima kuvvetinin olmadigi du-
rumda, beklenebilecegi gibi sifira yakin olmamasi olabi-
lir. Bilindigi Uzere PANAIR viskoz etkilerini icermemekte-
dir [5]. Bununla birlikte, Kaynak [15], PANAIR kodunun
sadece induklenmis siiriiklemeyi degil, ayni zamanda
tasima kuvvetine ve hacme bagl dalga suriklemelerini
de belirleme yetenedine sahip oldugunu belirtir. Bu se-
beple 0° hiicum agisinda tasima kuvveti sifira yakin oldu-
gu halde indiklenmis siriikleme kuvveti sifirdan blylk
hesaplanmistir.

Pseudocolor
Var: CP2ZNDU

-1.821
118

— 0.4145

3

Mo 2.524
Min: -0.2884

— 1

Sekil 3. Sears-Haack Goévdesi Ylizey Basing Katsayisi
Dagilmi (M.=1,2 ve a = 3°)

Sekil 4. Sears-Haack Govdesi Cevresindeki Akis Cizgileri (M.

=12 vea=3°



5. KANAT/GOVDE ANALIZLERI

Secilen iki farkl kanat/gévde konfiglirasyonu icin PANAIR
panel kodu ile detayli aerodinamik analizler yapilmistir.

5.1 Hafif is Jeti

Tasarim dersi projesi olarak konsept olarak tasarlanmis
bir hafif is jetinin sadece kanadi ve kanat/govde konfigi-
rasyonu PANAIR ile analiz edilmistir. Biitiin similasyonlar
M..= 0,2 hizindaki serbest akis ile yapiimistir. Kanat geo-
metrisi Uzerinde olusturulan paneller Sekil 5'te gosteril-
mistir. Yalniz kanat similasyonlarinda ¢6zim aginda 546
panel kullanilmistir. Kanadin yalnizca yarisi ¢6zim agi
olarak olusturulmus ve PANAIR kodunun simetri 6zelligi
kullaniimistir. NASA SC(2)-0410 kanat kesiti kullanan, 25°
ceyrek veter ok acili kanadin ortalama veter uzunlugu
1,81 m ve kanat acikhgi 14 m olup, referans alani 23,53
m>2dir. Bir derecelik hiicum acisinda, kanadin ug, orta ve
kok bolgelerinde elde edilen ylizey basing katsayilari Se-
kil 6'da gosterilmistir.

Kanat ve gdvde ikilisinin birlestiriimesinden olusan geo-

2 g T T T T
‘ Ug Bolgesi —e—
-1.5 Orta Bilge - - - ]
-1

Kok Bolgesi - x -

x/c

Sekil 6. Hafif is Jetinin Kanadi Boyunca Farkli istasyonlarda,

M..=0,2 ve a=1° Serbest Akista Yilizey Basin¢ Katsayisi
Dagilimi

metrinin panel ¢6ziim agi Sekil 7'de gorildigi gibi yapil-
mistir. Govdenin kanat Uzerindeki etkisi incelendigi igin
analize kuyruklar dahil edilmemistir. Yari-geometri icin
842 panel kullanilmistir. Yalniz kanat geometrisi sonuglari
ve kanat/gdévde konfiglirasyonu ile yapilan analizlerden
elde edilen aerodinamik katsayilar Tablo 4'te gosterilmis-
tir. Sonuclar, gévdenin dahil edilmesinin aerodinamik
performans Uzerinde énemli bir etkiye sahip oldugunu
goOstermektedir. Bu test analizlerinde tasima katsayisi ne-
redeyse Ugte bir oraninda diismus, indiklenmis strikle-
me katsayisi %10 ile %20 arasinda artis gostermis ve bu-
rundaki yunuslama momenti katsayisi buytklik olarak
neredeyse dortte bir oraninda azalmistir.

Sifir ve bir derecelik hiicum acilarinda kanadin orta bol-
gesi Uzerindeki ylizey basing katsayisi dagihminin kanat
ve govdenin birlesiminden dolayi degisimi Sekil 8'de goz-
lemlenebilir. Govdenin kanat lizerindeki basing dagilimi-
na etkisi kokten uca dogru azalmaktadir. Buna ek olarak,
govdenin varligindan en ¢ok hiicum kenarina yakin bol-
ge etkilenmistir.

Sekil 7. Hafif is Jetinin Kanat/Gévde Konfigiirasyonu ve Panel

Cozim Agi

Tablo 4. Hafif is Jeti Aerodinamik Katsayilari Sonuglari

Hi;g:g:gm Konfigiirasyon C. Coi Ch, burun
Yalniz Kanat 0,412 0,0057 -1,453

0 Kanat/Gévde 0,269 0,0062 -1,042
Degisim -%34,7 | +%8,77 | - %28,3

Yalniz Kanat 0,501 0,0086 -1,756

1 Kanat/Gévde 0,350 0,0105 -1,298
Degisim -%30,1 | +%22,1 | - %26,12

2 Buytklik bakimindan
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Sekil 8. Sifir (Ust) ve Bir Derece (Alt) Hiicum Acilarinda Hafif

is Jeti Kanadinin Orta istasyonundaki Yiizey Basing Katsayis
Dagilimi

5.2 Cessna 172

Tipik bir ucak geometrisi ve kanat/gévde/kuyruk konfi-
glrasyonu olarak secilen Cessna 172 ugaginin kanat geo-
metrisi ve panel ¢6ziim agi Sekil 9'da gosterilmistir. Veter
yoniinde 39 ve kanat acikhgi yoniinde 11 diigiim noktasi
kullaniimis, ve yari-kanat toplamda 429 panel ile tanim-
lanmistir. M..= 0,163 ve a = 4,9° serbest akis ile kanat

Sekil 9. Cessna 172 Kanadi ve Panel Co6zim Agi
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Sekil 10. Cessna 172 Kanadi Boyunca Ug Farkli istasyonda,

M..=0,163 ve a =4,9° Serbest Akista Yiizey Basing Katsayisi
Dagilimi

boyunca l¢ farkli istasyondaki ylizey basing katsayisi da-
gihmi Sekil 10'da verilmistir. Orta ile kok istasyonlarindaki
basing dagilimini gosteren egriler arasinda ¢ok az fark bu-
lunmaktadir fakat bu durum ug boélgesini gosteren egri
icin gecerli degildir. Kanat ug girdabi u¢ boélgesindeki ba-
sing dagilimini da etkilemektedir.

Kanat, govde ve kuyruk yapilarinin birlesimi ile olusan
konfiglirasyon icin Sekil 11 ve 12'de goriildigi gibi panel
¢6zim agi olusturulmustur. Yari geometri icin 1166 panel
kullanilmistir.

Sekil 13’te M..= 0,09 hizindaki serbest akis ile yapilan, yal-
niz kanat ve kanat/govde PANAIR simulasyonlari ve Kay-
nak [16]'daki deneylerden elde edilen tasima ve suriikle-
me katsayilar karsilastirilmistir. Tagima katsayisi sonuclari
glcli bir uyum gostermektedir. Katsayi degerleri birbiri-
ne ¢ok yakindir ve PANAIR kanat/gévde sonucunu temsil

Sekil 11. Cessna 172 Kanat/Govde/Kuyruk Konfiglrasyonu
ve Panel Coziim Agi



Sekil 12. Cessna 172 Kanat/Govde/Kuyruk Konfiglirasyonun
Yiizey ve Kanat iz Bélgesi Panel Céziim Aglarinin Yandan (Ust)
ve Karsidan (Alt) Gorinamu

eden egrinin edimi, deneydeki ucak modelinin tasima
kaybina (stall) girdigi 14 derecelik hiicum agisina kadar,
deney sonuglarina gore biraz daha dusuktir. PANAIR ko-
dunun bir panel metodu tabanli olmasi nedeniyle tasima
kaybi (stall) durumunu tespit edemedigi g6z 6niinde bu-
lundurulmalidir. Ayrica, kanadin gévdeyle birlestirilmesi,
belirli bir hicum agisinda tasima katsayisini azalttigi, an-
cak tasima egrisinin egimini degistirmedigi belirlenmistir.
Ustelik, deney ile simiilasyondan elde edilen siiriikleme
katsayisi degerleri, tasima kaybi (stall) dncesinde ¢ok
farkh degildir.

Sekil 13'te, PANAIR tarafindan tespit edilemeyen parazit
surlikleme katsayisinin daha baskin oldugu disuk hi-
cum acilarinda, striikleme katsayisi degerleri arasinda
dikkate deger bir fark vardir. Ancak hiicum agisi tasima
kaybi (stall) noktasina kadar yiikseldikge; baska bir deyis-
le, indiiklenmis stiriikleme daha baskin hale geldik¢e bu
fark azalmaktadir. Ayrica, PANAIR ile hesaplanan siriik-
leme egrisinin her zaman deney egrisinin altinda olmasi
beklenir ¢linkli PANAIR sonuglar parazit striikleme bi-
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Sekil 13. Cessna 172'nin Hiicum Acisina gore Tasima (Ust) ve

Surikleme (Alt) Katsayilari Degisimi (M..=0,09)

lesenini icermemektedir. Tasima edrisinden farkli olarak,
kanat-govde konfiglirasyonu, tek basina kanat geometri-
sinden daha diiz bir stiriikleme egimine sahiptir. Dahasi,
tek basina kanat siriklemesi, indiklenmis siriikleme-
nin artan baskinhgi ve tek basina kanadin daha yuksek
tasima kuvveti Uretmesi nedeniyle yaklasik 7 derecelik
hiicum acisindan sonra kanat-govde konfiglirasyonun
striikleme kuvvetini asmaktadir.

Literatlirdeki cesitli hesaplamali aerodinamik analiz prog-
ramlari ve Kaynak [17]'deki deneylerden elde edilen tasi-

Tablo 5. Cessna 172 Aerodinamik Katsayi Tirevleri Sonuglari

Aero- Hesaplama Yéntemleri
dinamik
katsayi | Cessna | v, | vipGiT | TORNADO | CMARC | PANAIR

trevleri | Raporu

C 441 | 498 | 525 5,276 5,214 4,274

Lo

Cos, 0,182 0 | -0,005 -0,022 0,086 0,178
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Sekil 14. Cessna 172 Kanadinin Ug (Ust) ve Kok (Alt)

istasyonlarindaki Yiizey Basin¢ Katsayisi Dagilimlari (a=4,9°)

ma ve surlikleme katsay: tirevleri Tablo 5'te karsilastiril-
mistir. Deney verileri 54,54 m/s hizda, 4,9 derece hiicum
acisinda ve denge kosulunda (trim condition) alinmistir.
Diger veriler sifir hicum acisinda alinmistir. AVL, VIRGIT
ve TORNADO girdap kafes metodu kodlariyken, CMARC
ve PANAIR panel metodu kodlaridir.

Aerodinamik katsay! tiirevleri C,, ve Cp, tasima ve surik-
leme katsayilarinin hlicum agisina gére degisimini ifade
etmektedir. PANAIR hesaplarinda denge kosulu dikkate
alinmamistir. PANAIR, C,, tlirevini diger yontemlerden
daha dusiik hesaplamaktadir. Bu sonug, Sekil 13'teki tasi-
ma egrisinin egiminin de deneysel verilerden daha diisiik
olmasi ile uyumludur. Hesaplamali programlardan elde
edilen sonuclardaki farkhhk, programlarin kullandigi yon-
temlerden ve kullanilan 3-boyutlu modeldeki farkhhklar-
dan kaynaklaniyor olabilir. Ek olarak, PANAIR'In strukle-
me katsayisi tiirevi, Cessna verilerine diger hesaplama
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yontemlerinden elde edilen sonuglardan ¢ok daha yakin-
dir. Ayrica Kaynak [15]'te stiriklemenin hesaplanmasinda
PANAIR'In nispeten basarili oldugu belirtiimektedir. Yu-
nuslama momenti tirevlerinin karsilastirilmasi mimkan
degildir ¢clink referans noktasi bilgisi cogu yontem igin
Kaynak [17]'de mevcut degildir.

M..= 0,163 ve a =4,9° serbest akista, govde yapisinin yer
aldigi ve almadigi durumlar icin kanat ylizeyi Gizerindeki
basing katsayisi dagilimi, Sekil 14'te sirayla ug ve kok is-
tasyonlarinda gosterilmistir. Kanat ucu istasyonu Uzerin-
deki basing katsayisi dagiliminin hemen hemen herhangi
bir degisiklige ugramadigi aciktir. Beklendigi gibi, govde
kanat basin¢ dagilimini cogunlukla kdke yakin bolimde
etkilemektedir. Kanat Ust ve alt ylizeyleri arasindaki ba-
sing farki, kanat govdeye eklendiginde azalmaktadir. Firar
kenarinin yakinindaki farkin sebebi bu bélgede kullani-
lan panel sayisi ve sikhgi ile ilgili olabilir.

6. SONUC VE DEGERLENDIRME

Bu calismada, farkli kanat/gévde konfigirasyonlari icin
aerodinamik performans analizleri panel metodu ile in-
celenmistir. Analizlerde PANAIR panel kodu kullanilmistir.
Yapilan testler sonucunda hazirlanan yardimci 6n- ve art-
islem kodlarinin istenildigi sekilde ¢alistigi gdzlemlenmis
ve gelecekteki ucak kavramsal ve 6n tasarim asamalarin-
daki aerodinamik analizler icin altyapi olusturulmustur.
Yapilan dogrulama ve kanat/gévde analizleri sonucunda
PANAIR analizlerinden elde edilen sonuclarin literatiirde
baska yontemlerden elde edilen sonuglara yakin oldugu
ve ayrica PANAIR sonuglarinin deneysel sonuglara, diger
hesaplamali yontemlerden elde edelin sonuglardan daha
yakin oldugu goézlemlenmistir. Ek olarak bu panel meto-
du kodunun, slipersonik akislarda gézlenen dalga stiriik-
lemesini tespit edebildigi belirlenmistir. Kanat izerinde-
ki kok, orta ve ug bolgelere yakin farkli istasyonlardaki
sonuclarin karsilastirilmasinda basing farki ile Uretilen
bolgesel tasima kuvvetinin artis yoninin kanat geomet-
risine ve kanat ucuna bagh olarak farkl kanatlarda farkli
olabilecegi de gozlenmistir. Yapilan kanat/govde simu-
lasyonlarinda, kanat yapisinin goévde ile beraber analiz
edilmesinin elde edilen tasima kuvveti ve yunuslama mo-
menti (izerine azaltici ve surlikleme kuvveti Gizerine artiri-
al bir etkisi oldugu goriilmis ve kanat/gévde yapilarinin
bir arada analiz edilmesinin 6nemi bir kez daha anlasil-
mistir. Yiizey basing katsayisi dagihminda ise gévdenin



kanat ucundaki etkisinin kiiclik oldugu soylenebilirken,
kok istasyonundaki dagilimda govdenin gozlenebilir bir
tesiri olmaktadir.
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