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UCAK KANADI UZERINDEKI AKISIN AERODINAMIK PERFORMANS
ANALIiZI VE KONTROLU
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Fen Bilimleri Enstitiisii
Makine Miihendisligi Anabilim Dali

Danisman: Prof. Dr. Selin ARADAG CELEBIOGLU
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Cisimlerin Dis akis altinda aerodinamik performansi Akiskanlar Mekaniginde 6nemli
bir arastirma dalidir. Havacilik ve otomotiv gibi sektorlerde dis akislarda
performansin artirllmast ve enerji verimliligi saglanmasi ic¢in aerodinamik

karakteristiklerin iyilestirilmesi gerekmektedir.

Kati1 cisimler iizerindeki akisin ylizeyden kopmasi neticesinde meydana gelen
perdovitesin ve akisa zit yonde olusan siiriikleme kuvvetinin etkilerini azaltmak,
taginim ile 1s1 transferini desteklemek veya akis alaninda herhangi bir fiziksel etkinin

ciktilarint artirmak adina akis kontrol yontemleri uygulanir.

Bu tez calismasi kapsamimnda NACA 0012 kanat profili iizerindeki Mach 0.15
hizinda sikistirilamaz akis, Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi (HAD) analizleri
yardimiyla incelenmistir. Deneysel veriler ile dogrulanan kontrolsiiz analizler
yardimiyla perddvitesin meydana geldigi ag1 belirlendikten sonra kontrol dongiisii

igcermeyen, Onceden belirlenmis akis aktif akig kontrol yontemlerinden sinir tabaka



icerisine akigin ylizeyden kopma noktasinin 6nii ve arkasindan hava iifleme ve emme
uygulanmistir. Ufleme ve emme ile sinir tabakasmin degistirilmesinin edilmesi akis
kopmasmi geciktirirken kaldirma katsayisinda artis ile siiriikleme katsayisinda
azalmaya sebep olarak aerodinamik performansin 1iyilestirilmesini sagladigi

gorilmistir.

Anahtar Kelimeler: Aerodinamik, HAD, Akis ayrilmasi, Perdovites, Akis kontroli,

Jet iifleme, Emme.



ABSTRACT
Master of Science
Performance Analysis and Control of the Flow over Aircraft Wing
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Supervisor: Prof. Dr. Selin ARADAG CELEBIOGLU
Date: April 2019

Aerodynamic performance of bodies under external flow is an important research
area in Fluid Mechanics. Due to the energy efficiency considerations of industrial
branches such as aviation and automotive, better aerodynamic characteristics are

desired when dealing with external flows.

Flow control techniques are employed in order to reduce stall which is caused by
flow separation and the drag force to enhance the convective heat transfer or to
improve any other desired physical phenomenon linked to fluid flow.

In the scope of this research, flow over NACA 0012 airfoil at a Mach number of 0.15
is investigated with the help of Computational Fluid Dynamics (CFD) and the results
of the baseline case are validated with experiments. Once stall angle is determined
for the baseline case, momentum addition inside the boundary layer and mass suction
out of the boundary layer from points in the upstream and downstream of the
separation point are applied as active flow control methods. The results show that,
manipulation of viscous boundary layer by blowing and suction delays the separation

and increases maximum lift coefficient, as well as decreasing the drag coefficient.
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1 GIRIS

Hem ¢evresel hem de ekonomik agidan enerji verimliliginin giin gegtikge daha da
onemli hale gelmesi, miithendisleri enerji tiiketimi gerceklesen her uygulamada daha
bilingli tasarimlar yapmaya ve sistemlerden olabildigince yiiksek verim almaya
tesvik etmektedir. Havacilik ve enerji basta olmak iizere, bir¢ok miihendislik
uygulamasinda karsilagilan i¢ veya dis akiglarin daha verimli hale getirilmesi i¢in

performans degerlendirmesi ve iyilestirme ¢aligsmalar1 yapmak zaruri hale gelmistir.

Ugak kanatlar1 gibi aerodinamik cisimler iizerindeki akislara yukari bahsedilen
sebeplerden dolayr miidahale edilmesi olduk¢a yaygindir. Kanatlar tizerindeki
akislarda ayrilmay1 geciktirme, siiriikleme katsayisini azaltma, kaldirma kuvvetini
artirma, akis kaynakl giiriiltiileri bastirmak gibi sebeplerden 6tiirii akis alanina ve

sinir tabakaya miidahale edilmesine siklikla rastlanilmaktadir.

1.1 Kanat Profilleri ve Aerodinamigin Temelleri

Ugak kanatlari, helikopter kanatlari, riizgar tiirbinlerinin kanatlar1 veya
turbomakinelerin kanatlar1 dikine kesildiginde goriilen sekillere kanat profili denir.
Uzerlerinden akis gectiginde faydali kaldirma kuvveti olusturmasi amactyla
tasarlanan bu kanat profillerinden, hava araglar1 ve riizgar tiirbinleri gibi, lizerinden
hava akimi gegirilmesi amaci ile tasarlananlara Airfoil, pompa ve tiirbin gibi su
makinelerinin carklarindaki gibi su akimi igin gelistirilenlere ise Hydrofoil adi
verilir. Bu ¢alisma g¢ercevesinde NACA 0012 kanat profili iizerindeki hava akisi

inceleneceginden, kanat profili ifadesi ile airfoil kastedilmektedir.

— = Kanat Kesiti

Sekil 1.1: Kanat kesiti



Wilbur Wright kardeslerin kendi riizgar tiinellerinde kanat profilleri gelistirmeye
baslayip 17 Aralik 1903 tarihinde ilk kez havadan agir bir cismin, disaridan tahrikle
ve kontrollii olarak ugusu gerceklestirmesi [2] ve Ludwig Prandtl’n 1904 yilinda
Heidelberg, Almanya’da gerceklestirilen 3. Uluslararas1 Matematik Kongresi’nde
Sinir Tabakas1 Teorisi’ne dair yayinladigi ¢alismalar [3] ile aerodinamik ve sinir

tabaka kontrolii ¢alismalar1 biiyiik bir ivme kazanmustir.

Ikinci Diinya Savasi’nin beraberinde gelen askeri ihtiyaglarin ivmelendirdigi
aerodinamik gelismelerin biri de Amerikan Ulusal Havacilik Danigsma Komitesi
NACA (National Advisory Committee for Aeronautics — daha sonra NASA)’nin
sistematik bir sekilde kanat profilleri gelistirmeye ve test etmeye baslamasidir.

NACA sirastyla 4-digit, 5-digit ve 6-digit serisi kanat profilleri gelistirmistir.

NACA 4-digit Series kanat profillerinin isimlendirilmesinde dort rakam kullanilir
(60rnek: NACA 0012). Bu rakamlardan birincisi veter dogrusunun yiizdesi cinsinden
maksimum kambur degerini verir. Ikinci rakam maksimum kambur konumunu veter
dogrusunun yiizdesi cinsinden belirtirken son iki rakam veterin yiizdesi cinsinden
maksimum kalinlik degerini belirtir. NACA 0012 kanat profili i¢in birinci ve ikinci
rakam 0 oldugundan maksimum kambur degeri 0 olup, kambur konumu hiicum
kenarindan O veter kadar uzakta olur. Yani kanat profilinde kamburluk bulunmayip,
simetriktir. Son 2 hanenin 12 olmasi maksimum kalinligin veter dogrusunun %12’si

kadar oldugunu belirtir.
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Uzerinden hava akimi gegen bir kanat profiline basing merkezinden etkiyen bileske
kuvvetin serbest hava akimina paralel olan bilesenine siiriikleme kuvveti, serbest
akima dik bilesenine ise kaldirma kuvveti adi verilir. Sekil 1.2’de verilen eksen
takimlarma gore, kanat profili ilizerinde z eksenine gore olusan momente ise

yunuslama momenti adi verilir.

Sekil 1.2’de L kaldirma kuvvetini, D siirikleme kuvvetini, F ise bileske kuvvetti

simgelemektedir.

Akiskanlar mekanigi ile ilgili hemen her alanda oldugu gibi, aerodinamikte de
fiziksel biiyiikliiklerin boyutsuzlastirilmasindan faydalanilir. Kanat profili igin
kaldirma kuvveti, siirikleme Kkuvveti, siirtinme kuvveti (kayma gerilmesi),

yunuslama momenti ve basincin birimsizlestirilmis halleri asagidaki gibidir.

Cizelge 1.1: Aerodinamikte temel birimsiz biyiikliikler

Fiziksel Birimi Boyutsuz Hali
Biiyiikliik
Kaldirma N c, = L
Kuvveti (L) %pVogS
Siiriikleme N cp = D
Kuvveti (D) % pV2S
Kayma W
. y . N =1 __
Gerilmesi (tw) > pVzS
Yunuslama — M
. Nm M =1
Momenti (Mp) EpVOESl
_ P —P,
Basing (P) Pa Cp = %pVog

1.2 Akis Kontrolii
Akiskan ve akiskanin iizerinde aktigi cisim arasindaki etkilesimlerin giivenlik,
verimlilik veya performans gibi nedenlerle istenen sekilde degistirilebilmesi adina

akis alaninin manipiile edilmesine akis kontrolii ad1 verilir.

Akis kontroliiniin tarihsel gelisimi 5 farkli dénem olarak incelenebilir [4]. Insanligin
ilkel zamanlarindan 20. Yiizyilda bilimsel ve sistematik aerodinamik ¢alismalarinin
baslamasina dek siliren, gdzlem ve deneme yanilmaya dayali gelismeler gozlemsel

donem olarak isimlendirilir. Akis Kontroliiniin bilimsel dénemi olarak adlandirilan



19. yiizyilin ilk 40 senesinde deneysel aerodinamik c¢alismalarinin baslamasi ve 20.

Yiizyilin hemen basinda Prandtl’in sinir tabakasi ¢caligmalar1 ortaya ¢ikmugtir.

II. Diinya Savasi’nin getirdigi askeri zorunluluklar (daha hizli ve manevra kabiliyeti
yiiksek ucaklar, daha hizli denizaltilar vb.) nedeniyle ivmelenen akis kontrolii
calismalar1 II. Diinya Savasi doneminde (1940 — 1970) aerodinamik biliminin

gelismesinde 6nemli rol oynamustir.

Petrol krizinin patlak vermesiyle hiikiimetler ve 6zellikle 6zel sirketler enerjinin daha
verimli kullanimi adia birgok yatirim yapmustir. Enerji krizi déneminde (1970 —
1990) hizla gelisen bilgisayar teknolojisi de karmasik akis problemlerinin
simiilasyonlarint miimkiin kilarak akis kontrolii alanindaki gelismelere dayanak

olmustur.

Modern donemde (1990- ), onceki donemlerde yapilan c¢alismalarin 1s18inda,
ilerleyen teknolojiyle beraber artan bir ivme ile gelismeye devam eden akis
kontroliinde Mikro Elektro-Mekanik Sistemler (MEMS), yapay sinir aglari gibi

gelismis giincel teknolojilerden yararlanilmaktadir.

Akis kontrolii ¢calismalart siniflandirilirken temel olarak yontemin disaridan enerji
gerekip gerektirmedigi g6z Oniinde bulundurulur. Enerji tliketimi veya bir kontrol
dongiisii gerektirmeyen yontemler pasif yontem olarak adlandirilirken, bir kontrol
dongiisii ile gergeklestirilen uygulamalar ise aktif yontemler olarak isimlendirilir.
Pasif yontemlerde daha ¢ok akis alaninda yapilan kalic1 degisiklikler kullanilirken
(geometrinin degistirilmesi, yilizey kaplamalari), aktif yontemlerde enerji tliketimi
gerektiren ve istege bagli olarak uygulanabilen sinir tabakaya momentum eklenmesi,

sinir tabakadan enerjisi diisiik akiskanin emilmesi gibi uygulamalar 6rnek verilebilir.

Aktif yontemlerde, kontrol dongiisiiniin uygulanis sekline gore acik ve kapali

dongiilii yontemler olarak gruplandirilabilirler.

Aktif yontemlerin karakteristik 6zelligi olan ener;ji tiiketimi kontrol dongiisii i¢inde
kullanilan sensorler tarafindan gergeklestirilebilecegi gibi, akisin kontrolii i¢in
uygulanan fiziksel degisiklik (emme, lifleme, kat1 yiizeyin 1sitilmasi-sogutulmasi vb.)
icin de olabilir. Onceden belirlenmis aktif kontrol metotlarinda sensoér kullanimi

olmayip, acik kontrol dongiisii ile akis alaninin anlik durumu bilinmeksizin yontem



uygulanir. Reaktif kontrolde ise akis alani igerisindeki sensorlerin cevaplarina gore

hareket edilir. Kontrol dongiisii ileri veya geri beslemeli olabilir.

Ileri Beslemeli
Kontrol
Dongiisii
Aktif Rekatif
Y Ontemler Yontemler
Akis Geri Beslemeli
Kontrolii Kontrol
Dogiisii
Pasif Onceden
Yontemler Belirlenmis

Sekil 1.3: Akis kontrolii yontemlerinin siiflandirilmasi

1.3 Tezin Amaci

Bu yiiksek lisans tezi caligmasi kapsaminda NACA 0012 kanat profili iizerindeki
tirbiilanshi akis farkli hiicum agilarn i¢in modellenip, aktif akis kontrol
yontemlerinden sinir tabaka icerisine momentum eklenmesi ile kanat profilinin st
yiizeyindeki (emme tarafi) akis ayrilmasinin geciktirilmesinin kaldirma ve siiriikleme

katsayilar1 tizerindeki etkileri incelenmistir.

Akisin modellenmesi igin ANSYS Fluent ticari HAD yazilimi kullanilacak olup,
once NACA 0012 kanat profili iizerindeki akis i¢in kontrolsiiz HAD analizleri
gerceklestirilip, analiz sonuglar1 deneysel veriler ile kiyaslanmistir. Deneysel veriler
ile kiyaslama sonucunda dogrulugu teyit edilmis ag yapilar1 ve sayisal yontemler ile
siir tabaka igerisine hava tiflemesi ve sinir tabaka i¢erisinde hava emilmesi islemleri
gerceklestirilip kontrollii HAD analizlerinin sonuglarinin aerodinamik katsayilar ve

akis kopmasti fenomeni iizerindeki etkileri incelenmistir.






2 LITERATUR TARAMASI

NACA 0012 kanat profili hem endiistriyel havacilik uygulamalarinda hem de
akademik caligmalarda siklikla karsimiza ¢ikmaktadir. Simetrik bir kanat profili olan
NACA 0012, simetrik kanat profillerinin akrobasi ucaklarinda siklikla
kullanilmasindan 6tiirii bu tip hava araglarinda siklikla gériilmektedir. NACA 0012
kanat profili yiikksek hizli akislar i¢in tasarlanmadigindan dolayi, daha diisiik hizlarda
seyir eden biiyiik kargo ugaklarinda kullanimlar1 da yaygindir [2] (6rnek: Lockheed
C-5 Galaxy) .

NACA 0012 kanat profili tizerindeki buzlanmanin aerodinamik karakteristiklere
etkisini inceleyen Korkan vd. [5], buzlanma olmayan ve buzlanmis kanat profili
tizerinde farkli Reynolds sayilarinda kaldirma, siiriikleme ve moment katsayisi
Olclimleri yapmiglardir. Buzlanma olmayan duruma ait 6l¢lim sonuglarindan NACA
0012 kanat profilinin irtifa kayb1 yasamaya basladigi hiicum agis1 degerinin 16°

civarinda oldugu goriilmektedir.

2.1 Kanat Profili Uzerindeki Akisin Aerodinamigi

Kontrolsiiz HAD analizleri i¢in NASA Langley Research Center Turbulence
Modelling Resource 2DN00: 2D NACA 0012 Airfoil Validation Case [6] web
sayfasinda belirtilen niimerik c¢alismanin  kosullart  esas alinmig olup,
gerceklestirilmis olan HAD analizlerinin sonuglart Charles L. Ladson’un NASA
Langley Arastirma Merkezi’'nde 0.15 Mach ve 3.94x10° Reynolds kosullarinda
yiriittiigi disiik hizli riizgar tiineli calismalari [7] ile Abbot ve VVon Doenhoff’un [8]
0.15 Mach-3x10° Reynolds kosullarinda gergeklestirdigi deneylerin sonuglarindan

faydalanilacaktir.



Deneysel calismalarda [6,7] serbest akimmm Mach sayisi 0.15°tir. Gazlarin
sikistirilabilirligi sivilara gore ¢ok daha yiiksek olmasi ve sivilarda 210 atm basing
altinda %1°lik yogunluk degisimi goézlenirken, gazlarda ayni yogunluk degisiminin
yalnizca 0.01 atm’lik basing degisimi altinda gozlemlenmesinden dolay1 ¢ogu pratik
uygulamada sivilar sikistirilamaz kabul edilirken, gazlar yalnizca belirli kosullar

altinda sikistirilamaz olarak incelenebilirler.

Yogunluk degisiminin %5’in altinda kaldig1 durumlarda gazlar sikistirilamaz olarak
ele almirsa, Mach 0.3ve altindaki akis hizlarinda, gazlarin sikistirilamaz oldugu

diistintilebilir [9].

Simetrik NACA kanat profilleri tizerindeki sikistirilamaz akisin niimerik olarak
incelenmesine dair birgok ¢alisma bulunmaktadir. Ahmed vd. [10] 2 boyutlu NACA
0012 kanat profili i¢in farkli kanatcik agilarinda ve farkli Mach sayilarindaki akiglar
icin ANSYS Fluent ticari HAD Kkodu ile gergeklestirdikleri zamandan bagimsiz
analizlerin sonuglarina bir temel olusturmasi adina, 0.15 Mach hizindaki akisa ait
analizin sonuglarin1 Abbott ve VVon Doenhoff’un deneysel sonuglari ile kiyaslayip,
80000 elamanl1 ve kanat profiline her yonden 25 veter kadar uzakta bulunan sinirlar
ile ¢evrelenmis bir C tipi ag yapisi ile k- @ SST tiirbiilansli modeli kullanilarak
gergeklestirilen analiz sonuglarinin NASA’ya ait sonuglar [6] ile %2-%3’liik bir fark
dahilinde uyum gosterdigini belirtmislerdir.

Yao vd. riizgar tiirbinlerinde kullanilan NACA 0018 kanat profilleri i¢in 4 farkl
tiirbiilans modeli ile Fluent ticari kodunda elde edilen HAD sonuglarini deneysel
veriler ile kiyaslamiglardir [11]. 16 metrelik bir yarim daire ve 32mx30m
boyutlarindaki dikdortgenden olusan akis alaninda 139140 elemanli bir ag yapisi
kullanarak, k-, RNG k-g, 4 denklemli k- ® SST ve Reynolds Stress modelleri
arasindan deneysel verilere en yakin sonuglari verenin Reynolds Stress modeli

oldugu belirtilmistir.

Sahin ve Acir [12], riizgar tiirbini kanatlarinda kullanilan NACA 0015 profili
tizerindeki sikistirillamaz akisi deneysel ve niimerik olarak incelemislerdir. Fluent
ticari HAD kodunda, C tipi 33600 elemanli bir ag yapisi i¢in k-¢ ve Spalart -
Allmaras tiirbiilans modellerinin sonuglar1 deneysel veriler ile kiyaslanmig ve Spalart

- Allmaras modelinin deneysel verilere daha yakin sonu¢ verdigi gozlemlenmistir.



Rubel vd. [13] NACA 0015 kanat profili lizerinde riizgar tiinelinden elde ettikleri
deneysel datalar1 Fluent ticari yaziliminda yapilan analiz sonuglar ile kiyaslamustir [.
8.5 — 9.65 m/s hiz araliginda, 15000 elemanli C tipi ag yapisi ile laminer akis i¢in
yiriitilen HAD analizleri sonuglarmin deneysel verilere olduk¢a yakin oldugu

gbzlemlenmistir.

Villalpando, Reggio ve lIlinca [14], NACA 5 Digit Series 63-415 kanat profili i¢in
Fluent yazilimi ile, 140000 elemanli bir akis alaninda yiiriitiillen HAD analizleri
sonuglarint RISO National Laboratory’de yiiriitiilen deneysel ¢alismanin [15] ve yine
ayni arastirma merkezinde gelistirilen EllipSys2D HAD koduna ait analizlerin
sonuglari ile kiyaslamisladir. k-¢ RNG, Spalart - Allmaras, k - ® SST ve Reynolds
Stress tiirbiilans modelleri arasindan deneysel veriler ile en yakin sonuglart verenin k

- o SST tiirbiilans modeli oldugu belirtilmistir.

Eleni vd. [16] NACA 0012 kanat profili {izerindeki akis igin 80000 elemanli 2
boyutlu bir akis alaninda Fluent yazilimi1 ile farkli tiirbiillans modellerinin
kiyaslamasint  gerceklestirmistir. 80000 elemanin ¢Ozlimiin ag yapisindan
bagimsizliginin yakalandig: calismada niimerik sonuglarin dogrulanmasi i¢in Abbott
ve Von Doenhoff’un deneysel sonuglart [8] kullanilirken, k-¢, Realizible k-¢, Spalart
— Allmaras ve k - @ SST modellerinden Spalart — Allmaras ile k - o SST
modellerinin deneysel veriler ile olduk¢a uyumlu oldugu, k - @ SST modelinin ise

Spalart — Allmaras modelinden daha yakin sonuglar verdigi belirtilmistir.

2.2 Kanat Profili Uzerindeki Akisin Kontrolii

NACA 0012 kanat profili iizerindeki akisin kontrolii ve aerodinamik performansin
tyilestirilmesi kanat {izerindeki olusan simir tabakaya miidahale ile miimkiin
kilinabilir. Kanat profillerinin emme tarafindaki akisin, yilizeyin egriliginden Gtiirii
olusan ters basing gradyeninin etkisi ile bir siire sonra koptugu ve meydana gelen ters
akis bolgesinin de siiriikleme kuvvetini artirirken, kaldirma kuvvetini azalttig:
bilinmektedir. Akis kopmasi kii¢iik hiicum agilarindan itibaren goriilmekte olup,
hiicum agis1 biiylidiikce olumsuz etkileri daha gozle goriiliir hale gelmektedir.
Hiicum acisinin belirli bir degere ulasmasi ile (NACA 0012 i¢in 15°-16°) kaldirma
kuvvetinin ani sekilde azaldigi ve siiriikleme kuvvetinin de aym sekilde arttig

goriiliir. Bu duruma perdovites (stall — irtifa kaybi) denir [2]. Akis ayrilmasini



geciktirmek ya da halihazirda ayrilmis bir akistan kaynaklanan ters akis bolgesini

diizenlemek i¢in akis kontrol yontemlerinden faydalanilir.

Akis ayrilmasi sinir tabaka igerisindeki akisin, ters basing gradyeninden dolayr daha
fazla ilerleyecek enerjisinin kalmamasi, bunun neticesinde de bir noktada akiskanin
serbest akimin ilerleyis yOniiniin tersinde hareket etmeye baslamasi olarak tarif
edilebilir. Kaymazlik sartinin gegerli oldugu, akiskan ile kati duvarin temas ettigi

noktada kayma gerilmesi sifir olmasi, akis kopmasmin baglamasi anlamina gelir

(twan = uz—;l = 0) [17]. Akis alan1 2 boyutlu diisiiniiliirse, kartezyen koordinatlarda

Twall = ,ug—;= 0 sartin1 saglayan (x,y) ikilisi akisin koptugu nokta olarak

isaretlenebilir.

Perdovitesin ertelenmesi adina akis ayrilmasinin kontrol edilmesi igin aktif veya
pasif kontrol metotlarindan faydalanilabilir. Pasif akis kontrol metotlarindan olan
girdap {reticiler yardimiyla sinir tabaka igerisindeki akigin enerjisinin artirilmasi,
akiskanin ters basing gradyenine karsi ilerlemesine yardimei olarak, akisin ylizeyden
kopmadan daha fazla ilerlemesine yardime1 olur. Yiizey piiriizliiliigiiniin artirilmasi
ile laminer-tiirbiilans  gegisinin  tetiklenmesi ile serbest akimin tiirbiilans
yogunlugunun artirilmasi da pasif metotlar arasinda siralanabilir. Aktif yontemlere
ornek olarak ise siir tabaka icerisinden diisiik enerjili kisimlarin emilmesi ve bu
calisma kapsaminda da kullanilacak olan sinir tabaka icerisine akigkan iiflenmesi

(sinir tabaka igerisine momentum eklenmesi) 6rnek verilebilir [18].

Sinir tabaka hava iiflenmesi yonteminde akigskan yiizeye teget veya normal olarak
sinir tabaka igerisine katilabilir. Yiizeye teget iiflemede momentum eklenmesi ile
siir tabaka igerisindeki diigiik enerjili akiskanin hareketi artirilirken, yiizeye normal
iiflemede ise karisma orami artirilarak akisin kopmasi engellenmeye calisilir.
Akiskan, emme tarafinda ayrilma noktasi civarindan bir eyleyici yardimiyla veya iki

yiizey arasindaki basing farki sayesinde sinir tabaka igerisine aktarilir [18].
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Sekil 2.2: Kanat profili iizerindeki sinir tabaka ve akis kopmast

Akis kopmasindan kaynaklanan olumsuz aerodinamik etkilerin azaltilmasi igin

kullanilabilecek olan aktif yoOntemlerin basinda duvarin yakinina momentum

eklenmesi gelmektedir. Bu yontem ilk kez 1950’lerde ortaya ¢ikmis ve giinlimiize

dek yayginlasmistir. Duvar civarinda smir tabaka igerisine momentum eklenmesi

stirekli olarak yapilabilecegi gibi, Sentetik Jet Eyleyici (Synthetic Jet Actuator-SJA)

kullanilarak siniizoidal bir hiz profili ile de gergeklestirilebilir. Sentetik jetlerde hiz

profili sintizoidal oldugundan sinir tabaka igerisine hem fiifleme hem de emme
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islemlerinin art arda uygulandig1 dongiiler olugur. Bu nedenle sinir tabaka igerisine

eklenen net kiitle akisi sifir olur.

Gilarranz, Traub ve Rediniotis [19], NACA 0015 kanadi tizerindeki sikigtirilamaz
akis icin gergeklestirdikleri deneysel ¢alismada, akis ayrilmasini geciktirmek igin
daha kiigiik ve gii¢lii bir sentetik jet eyleyicinin aerodinamik performansa etkilerini

incelemiglerdir. Veter uzunlugu 0.375 metre olan NACA 0015 kanadi tizerindeki

akista Reynolds sayis1 Re = 8.96x10° olup, serbest akim hizi U, = 35?’dir.

Serbest akim hizina karsilik gelen Mach sayist 0.3’ten kiiclik oldugundan
sikistirilamaz akis kabulii yapilmustir. Gelistirilen eyleyicinin 130 Hz frekansa ve 90
m/s tifleme hizina kadar ¢ikabildigi belirtilmistir. Eyleyici boyutsuz frekans degeri
olan Strouhal Sayisi 1 mertebesinde olmalidir. Eyleyiciye simir tabaka igerisine
aktarilan momentumun faydali etki yaratabilmesi i¢in, eyleyicinin iiflenen havanin
ihtiva etmesi gereken enerji miktari ise momentum katsayisi ile belirtilir. Gilarranz
ve arkadaslari, sentetik jet uygulamalarindan fayda saglanabilmesi icin momentum
katsayisinin alt limitinin 0.002 olmasi gerektigini belirtmislerdir. Boyutsuz frekans
ve momentum katsayisinin bir arada degerlendirilmesi sonucunda eyleyici frekansi
120 Hz, delik genisligi 2mm olarak secilip, delik merkezi hiicum kenarindan veter
dogrusunun 12%’si kadar uzaklikta bulunacak sekilde konumlandirilmistir. -2° ile
29° hiicum ag1s1 araliginda gergeklestirilen deneysel ¢alismanin sonunda eyleyicinin
maksimum kaldirma katsayis1 Cimax’t 80% artirip, kontrolsiiz durumda 12° olan
perddvites agisin1 18°°ye oteledigi gézlenmistir. 10°’ye kadar olan hiicum agilarinda
eyleyici frekansinin artmasiyla kaldirma kuvvetinde kiigiik bir artis gozlendigi,
kontrolstiz durumda akis ayrilmasi etkilerinin belirdin oldugu 12° -18° araliginda
eyleyicinin etkisinin daha net goézlendigi ve akis kopmasinin emme tarafinin
tamaminda gozlendigi 25°’den biiyikk hiicum acilarinda eyleyiciden fayda
saglanmast igin ¢ok daha yiiksek eyleyici frekanslarina ihtiya¢ duyuldugu
belirtilmistir.

Duvigneau ve Visonneau [20], NACA 0015 kanat profili tizerindeki 2 boyutlu akist
nliimerik olarak incelemistir. Gilarranz ve arkadaslarinin yaptig1 deneysel ¢alismalar
[19] baslangi¢ noktasi olarak kabul edilip, 2 boyutlu akis i¢in sentetik jet eyleyiciye
ait parametrelerin HAD analizleri ile optimize edilmesi amaglanmistir. Deneysel

calismada 12°°den 18°’ye kadar otelenen perddvites agisi, optimizasyon sonucunda
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22°’ye cikmistir. Kaldirma katsayisinda ise deneysel calismada elde edilen artistan

34% daha fazla olarak kaydedilmistir.

Hue vd. [21] High Bypass Ratio (HBR) tipi jet motorlart igin gergeklestirdikleri
HAD analizlerinde oncelikle kontrolsiiz analizleri deneysel verilerle dogrulayip,
sonrasinda sirasiyla sabit iifleme ve atimli iifleme yontemlerini test etmislerdir. Ag
yapist olusturulurken ICEM CFD ve POINTWISE ticari yazilimlar1 kullanilirken,
ONERA-elsA URANS kodu ile kararsiz Reynolds ortalamali Navier - Stokes
denklemleri ¢oziilmiistiir. Mach sayis1 0.2ve Reynolds sayis1 24x10° iken 8°-24°
hiicum agis1 aralifinda yiiriitillen analizlerde hiicum kenarmmin 10% veter kadar
uzaginda 2mm capinda bir delikten 30° ac1 ile teget olarak iiflenen siirekli jetin
aerodinamik performans degerleri lizerinde 5% civarinda pozitif etki yarattig

gbzlemlenmistir.

Yousefi, Saleh ve Zahedi [22] NACA 0012 kanat profili tizerindeki akisin kontrolii
icin iifleme ile smir tabaka igerisine momentum ekleme yontemini inceledikleri
calismalarinda, jet yiizeyine dik ve paralel olmak iizere iki farkli yontemin
kaldirma/stiriikleme oranlarini kontrolsiiz akis sonuglar ile kiyaslamiglardir. Dik
iiflemede jet hizinin serbest akim akis hizina orani olarak belirtilen {ifleme oraninin
artmastyla firar kenar1 civarindaki girdaplarin arttigint ve bdylece kaldirma
katsayisinin azalip siirikleme katsayisinin  azaldigim1  belirtmislerdir. Paralel
iflemede ise jet akist sinir tabaka icerisine serbest akimla ayni dogrultuda
girdiginden dolay1 girdap olusumu olmadan enerji eklenmesi yapilabilmektedir. Bu
nedenle kaldirma katsayisinda artis ve siiriikkleme katsayisinda azalma meydana gelir.
Buna karsin paralel iifleme perdovites acisini degistirmeyip yalnizca maksimum
kaldirma katsayist degerini artirirken, dik iiflemede perdovites agisinin biiyiidiigii

ancak maksimum kaldirma degerinin azaldig1 gézlenmistir.

Boualem ve arkadaslar1 [23], NACA 0015 kanat profili {izerindeki akisa dair
kontrolsiiz ve kontrollii analizler gerceklestirmislerdir. Kontrolsiiz analizler
Gilarranz’in deneysel c¢aligmalar1 [19] ile ayni kosullarda olup, bu sekilde
dogrulanmas1 gerceklestirilmistir. Sentetik jet ile smir tabakanin kontrolii

hedeflenmis olup jetin hiziUs;(t) = Uy, sin(2mft) seklinde tanimlanmustir. Jet agisi

30° secilmistir. Sentetik jetin periyodunun1/360 kadari biiyiikligiinde bir zaman
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adimi secilmistir. HAD analizleri sonucunda sentetik jet uygulamasinin kaldirma

katsayisini 13.3% artirip, siiriikleme katsayisini 52.7% azalttigi belirtilmistir.

James vd. [24] NACA 0012 ve LA201A kanat profilleri tizerindeki sikistirilamaz
akisin kontroliinii sayisal olarak incelemistir. NACA 0012 kanat profili iizerindeki
akis i¢in 0° hiicum agisinda 83457 eleman ile ag yapis1 bagimsizligi saglanabilmistir.
Ikincil iifleme deligi hiicum kenarindan 60% veter kadar uzakta konumlandirilip,
genisligi 1.4% veter kadar secilmistir. Serbest akim hizinin 0.1, 0.2, 0.3 ve0.4 kati
ifleme hizlarinin denendigi sayisal ¢alismada k-¢ tiirbiilans modeli kullanilmis olup,
kaldirma katsayisindaki en biiyiik artis lifleme orani 0.2 oldugunda kaydedilmistir.
Ufleme oran1 0.2 degerini gectiginde (0.3 veya 0.4), ikincil iiflemeden gelen hava
akisi, kanat profilinin st ylizeyindeki akisa engel olarak akis kopmasini tetikledigi
belirtilmistir. Ufleme oram 0.4 oldugunda kaldirma katsayisiin maksimum
degerinin diistiigii ancak perdovites acisinin 12.% oraninda arttigi ve perdévitesin

geciktirildigi belirtilmistir.

NASA GA(W)-2 kanat profili tizerindeki akigin kontroliinii sayisal olarak inceleyen
Durrani ve Haider [25], Re = 2.1x10° ve Ma=0.15 kosullarinda kontrollii ve
kontrolstiz HAD analizleri yapmislardir. Kontrolsiiz hesaplamalarda 10°- 22° hiicum
acist araligi kullanilirken, kontrollii analizlerde akig ayrilmasi etkilerinin daha
belirgin ve onemli oldugu 16°-22° araligi tercih edilmistir. Spalart — Allmaras
tiirbiilans modelinin kullanildig1 sayisal ¢oziimlerde hiicum kenarindan 0.12, 0.15,
0.20 ve 0.25 veter kadar uzaklikta bulunan farkli jet kombinasyonlar1 denenmistir.
Jet cikisindaki hiz tiim kombinasyonlar i¢in sabit olup serbest akim hizinin 1.85 kati
kadardir. Yapilan HAD analizleri sonucunda en fazla iyilestirmenin 0.12 veter
uzaklikta bulunan jet ile saglandigr gozlenip, ikincil liflemenin akis ayrilmasina
ugramis bolge icinden gerceklestirilmesindense, akis ayilmasi ger¢eklesmeden,
hiicum kenarma daha yakin bolgelerden yapilmasinin daha etkili oldugu

belirtilmistir.

Zheng ve arkadaslar1 [26], eksenel tiirbin kaskatinin {izerindeki akisin kontrolii igin
10° hiicum agisinda, 0.5 Mach hizindaki akisa ait 2 boyutlu HAD analizleri
gerceklestirmistir. HAD analizlerinde NUMECA yazilimin1 ve Baldwin — Lomax
tiirbiilans modelini kullanmistir. Ufleme acisin1 30°°den kiiciik tutarak tegetsel

momentum eklenmesi yontemine basvurmuslardir. Durrani ve Haider’in
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caligmasinda [25] oldugu gibi, Zheng vd. de akisin ayrilmasi gerceklesmeden, hiicum
kenarina daha yakin noktalardan yapilan miidahalelerin daha etkili olduguna, hiicum
kenarindan 15.6% veter uzaktaki jetin, 26.2% veter uzaktaki jete kiyasla performansi
daha fazla artirdigin1 gordiiklerinden dolayr kanaat getirmislerdir. Momentum
eklenmesinin yaninda, sinir tabaka igerisinden diisiik enerjili akigkanin ¢ekilmesini
hedefleyerek siirekli emme metodunu da deneyen ekip, momentum eklenmesi ve

momentum emismesi yontemlerinin benzer sonuglar verdigini belirtilmistir.

Parthasarathy ve Das [27] NACA 0015 kanat profili iizerindeki, Reynolds sayisi
896000 olan akisin kontroliinii sayisal olarak incelemistir. Sentetik jet metodunun
uygulandigr calismada FLUENT ticari yazilimi ve Spalart — Allmaras tiirbiilans
modeli kullanilmistir. 20° hiicum agisinda, halihazirda perdévites olmus, yilizeyden
ayrilmis akis i¢in yapilan 2 boyutlu HAD analizlerinde jet hiz1 siniizoidal olarak
tanimlanmistir. Siniizoidal hiz profilinde genlik sirasiyla 1.5, 2.0, 2.25, 2.5 ve 3.0
degerlerini almaktadir. Kontrolsiiz analizler ile 35000, 74000 ve 144000 elemanli ag
yapilariin bagimsizligi test edilmis olup, 74000 elemanli agin ¢éziim igin yeterli
oldugu saptanmistir. Teget iiflemede, jet iifleme acisinin artmasiyla kaldirma

katsayisinin giderek azaldigi belirtilmistir.

Javadi ve Hajipour [28] NACA 4415 kanat profili lizerindeki akisin kopmasi
problemini niimerik olarak incelemistir. Reynolds sayisinin 550000 oldugu akis igin
18° sabit hiicum agisinda sanki-radyal duvar jetleri ile akisin kontrolii amag¢lanmustir.
Transition SST tiirbiilans modelinin kullanildig1 ¢alismada 190000 elemanli bir ag
yapist olusturulmustur. Duvar jeti hiicum kenarindan 0.355 veter mesafede, 18°
hiicum acisinda akis kopmasmin gerceklestigi noktanin hemen gerisinde
konumlandirilmistir. Jet iifleme hizi serbest akim hizinin 2 kati segilmis ve jet
igerisinden ¢ikan havanin hizi artirildik¢a aerodinamik performans {izerindeki
etkisinin pozitif yonde arttig1 belirtilmistir. 3 boyutlu ag yapisi ile yapilan analizlerde
dizi halinde kullanilan jetlerde ise ardisik iki jet arasindaki mesafe azaldik¢a pozitif

etkinin artt1g1 gézlemlenmistir.

Zhao vd. [29] NACA 0012 ve OA213 kanat profilleri {izerindeki akisi niimerik
olarak inceleyip, k - ® SST tiirbiillans modeli kullanilmistir. NACA 0012 igin 2
boyutlu HAD analizlerinde serbest akim Mach sayisi 0.14 ve Reynolds sayisi

8.5x10° olup, C-Grid ag yapis1 olusturulmustur. 11 ag noktasindan olusan ve veterin
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0.52%’s1 geniglikte, hiicum kenarindan 1.5% veter uzakta konumlandirilmis jet
tizerinde Velocity Inlet smir kosulu tanimlanmis olup, jet iifleme acgist 25°
secilmistir. 22° hiicum acisinda yiiriitiilen analizlerde kontrolsiiz duruma kiyasla
kaldirma katsayisinda 13% artis ve siiriikleme katsayisinda 15% azalma

kaydedilmistir. Ayrica ¢alismada

Zhao, Ma ve Zhao [30] rotor kanat profili iizerindeki dinamik perddvites durumunu
niimerik olarak inceledikleri ¢alismalarinda Kk - ® SST tiirbiillans modelini
kullanmislardir. Sentetik jet metodunun denendigi ve jetin hiicum kenarindan 0.1
veter uzakta konumlandirildigir calismada farkl jet tifleme acilar1 (5°, 25° ve 45°)
kiyaslanmis ve 25° {ifleme agisinin en etkili sonuglar1 verdigi belirtilmistir. Jet 0.6
veter kadar uzakta oldugunda ise 45° iifleme agisinin da etkili oldugu gézlemlenmis
olup, akis ayrilmasit gerceklesmeden Once sinir tabaka igerisine momentum
eklenirken kiiciik jet tifleme acilarinin (~5°), akis ayrilmasi gergeklestikten sonra ters
akim bolgesi icerisine momentum eklenirken ise yliksek jet iifleme agilarinin (~40° -

45°) etkili olacag belirtilmistir.

Atik ve Walker [31] smir tabaka igerisinden emme ve momentum ekleme
yontemlerini sayisal olarak incelemislerdir. Emme ile kontrol i¢in emis yapilacak
olan deligin kontrolsiiz durumda akisin iist ylizeyden ayrildigi noktanin gerisine
yerlestirilmesinin akis kopmasini geciktirmede oldukca etkili oldugu, aksi durumda
ise emme yonteminin faydalar1 ve verimliliginin olduk¢a azaldigi belirtilmistir.
Emme ylizeyinin genisligini ve emis hizin1 artirmanin da aerodinamik performans
tizerindeki olumlu etkileri artirdigr gozlenirken, diizgiin bir hiz profili ile emme
yapildiginda siniizoidal hiz profiline kiyasla daha iyi sonuglar elde edildigi ifade

edilmistir.

Poppelton [32] NACA 0012 iizerindeki akisi deneysel olarak inceledigi ¢aligmasinda
hiicum kenarindan veter dogrusunun 2.5%’si ile 11.2%’si kadar uzaklikta
konumlandirilan emme delikleri i¢in daha kiigik emme katsayilar1 (Cq) ile

aerodinamik performansta iyilesme elde etmenin miimkiin oldugunu belirtmistir.

Wang [33] NACA 0012 fizerindeki diisiik Reynolds sayili akista, akisa paralel
yerlestirilip giderek artan hiicum agilarindan dolay1 zamana bagli olarak degisen akis
alaninda veter dogrusunun 20%’sinden Once yapilan ylizeye dik emme yonteminin

perdovitesi 6nlendigini belirtmistir.
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Tang ve arkadaslar1 [34] ise NACA 0012 kanat profili iizerinde 10* Reynolds say1l1
akista 6° hiicum acilar1 i¢in sinir tabaka igerisinde diisiik enerjili bolgeden akigkanin
emilmesinin aerodinamik performansa etkilerini sayisal olarak 2 boyutlu HAD
analizleri yardimiyla inceledikleri ¢calismalarinda emme katsayisinin (Cq) artmasiyla
kopma noktasinin firar kenarina dogru ilerledigi tespit etmislerdir. Cq degeri 0.01
olana kadar emme icin kaldirma/siiriikleme oraninin arttii, 0.01 oldugunda
maksimum degerine ulasip bu noktadan sonra kaldirma/siiriikleme oraninin azaldigi,

bu sebeple Cq < 0.01 i¢in emme uygulamasinin verimli oldugu belirtilmistir.
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3  SAYISAL COZUM

Kanat profili tizerindeki akis1 ve bu akisin kontroliinii modellemek i¢in akis alam
igerisindeki akigkan taneciklerinin bireysel olarak incelenmesi gerekmektedir. Bu
sebeple akis alaninin kiigiik parcalara boliintip, bu sonlu biiyiikliikte hiicrelerin her
biri icerisindeki akis ve akiskan 6zelliklerinin (basing, hiz, yogunluk, sicaklik vb.)
belirlenmesi gerekir. Akis alanin sonlu sayida parcaya ayrilip akiskan hareketini
tanimlayan denklemlerin bu kiiciik akis alanlarinin her biri icin ¢oziilmesi ile akis
alanmin tamaminin sayisal olarak modellenmesi yontemine Hesaplamali Akiskanlar
Dinamigi (Computational Fluid Dynamics/CFD/HAD) adi verilir. Hesaplamali
Akiskanlar Dinamigi disiplini, 2 boyutlu yiizeyler veya 3 boyutlu hiicreler seklindeki
elemanlara ayrilmis bir akis alaninda, bu elemanlarin her biri i¢in siireklilik ve
momentum denklemleri ile, 1s1 transferi ve sicaklik dagiliminin da belirlenmesi
istendigi durumlarda enerji denklemlerini de ¢ozerek akis alanindaki her noktada hiz,
yogunluk, basing, sicaklik, vortisite, kayma gerilmesi gibi akis ve akiskan
ozelliklerini belirlemekte kullanilir. Coziicli tipi, basing-hiz baglasimi, tiirbiilans
modeli, gevseme faktorleri ve ayriklastirma semalarinin sonuca dogrudan etkisi
vardir. Tim bu ¢6ziicii ayarlari icin FLUENT [35] varsayilan degerler/secenekler
sunmaktadir ancak problemin fizigine gore bu deger/seceneklerin degistirilmesi

gerekmektedir.

Kartezyen koordinat sisteminde siireklilik ve momentum (Navier — Stokes)

denklemleri sirasiyla asagidaki gibidir:

Siireklilik: 22 + 2@ _ (3.1)
at ax]'
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Momentum: p (a—t + u; a_z,) = o +pgi t 1 [ax;] (32

(3.1) ve (3.2) Newtonian Akigkanlar i¢in gegerli olup, laminer, sikistirilamaz akislara
ait genel gosterimlerdir. Bu calisma kapsaminda ikinci kisimda agiklandigi iizere
akigin sikigtirllamaz oldugu kabul edildiginden dolayr (3.1) ve (3.2) asagidaki

belirtilen forma doniismektedir:

o) _ (3.3)
Oxj

Oui n Oul- - 1 0P n N azui

ot " Uax )T “pox 9T V|ox? (3.4)

Burada u, v ve w sirasiyla x, y ve z dogrultularindaki hiz bilesenlerini, p akiskan
yogunlugunu, P basinci, g yercekimi ivmesini, v ise akigskanin kinematik

viskozitesini temsil etmektedir.

Navier — Stokes denklemlerinin analitik olarak ¢oziilebilmesi yalnizca laminer akigin
belirli sadelestirmeler igeren hallerinde (Couette ve Hagen-Poiseuille akislari)
miimkiindiir. Bu 6zel problemler haricinde denklemler zamanda ve konumda
ayriklagtirilip sayisal metotlar yardimiyla belirli hata paylar1 dahilinde niimerik
olarak ¢oziiliirler. Tiirbiilanshi akiglarda ise durum biraz daha farklidir. Tiirbiilansli
akislarda 3 eksendeki hiz vektorlerinin bir ortalama hiz ve bir de ¢alkanti hiz1 olmak

lizere 2 ayr1 bileseni vardir.

u; = 'l_ll' + ulf (35)

Akigin tiirbiilansh olmasindan dolay1 akis 6zelliklerinin ortalama ve ¢alkanti sekline

2 bilesen halinde gosterilmesine Reynolds Ayriklastirmasi adi verilir. Tiirbiilansh
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akiglarda akigskan hareketini ¢ézliimlemek i¢in kullanilan siireklilik ve Navier-Stokes

denklemlerinde hiz ve basing i¢in Reyolds ayriklagtirmas: uygulanir.

Tensor formundaki siireklilik denkleminde hiz igin (3.5) kullanilir ve denklemdeki

tim terimlerin genel uyum ortalamasi alinirsa asagidaki sonu¢ elde edilir.

Jo(u, +u,') 0
axi - (3.6)

Uyum ortalamasi kurallar1 geregi ¢alkanti bileseninin ortalamasi sifir olur [36].

u’' =0 (3.7)
a(w) (3.8)
axi =

Bu durumda tiirbiilansli akis igin siireklilik denklemi (3.8)’de gorildigi gibi

olmalidir.

Ayni sekilde momentum denkleminde de tiim terimler Reynolds ayriklastirmasina

gore agilir ve denklemin her iki tarafinin da uyum ortalamasi alinirsa:

0@ +u) 0@ +u)
p (T + (@ +y )a—x,- 3.9
a(P+P) 0%(w, +u,")
T T T om  TPetH [T
ou; _ 0w\ 0P 0% ap(w'w")
g (E T a) T ok, TPOTH lasz "oy, (3:10)

(3.10)’un sag tarafindaki en son terim olan p(ul’u]’) Reynolds Gerilmesi olarak

tamimlanir. Navier — Stokesdenklem(ler)ine Reynolds Ayriklastirmas: ve uyumsal
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ortalama uygulandiktan sonra ortaya g¢ikan denkleme (3.10) Reynolds Ortalamali
Navier - Stokes Denklem(ler)i (Reynolds Averaged Navier — Stokes
Equation(s)/RANS) adi verilir. Calkant1 hizlar1 sebebiyle bilinmeyen sayisi denklem
sayisindan daha fazla olur ve Navier — Stokes denklemlerinin niimerik ¢éziimleri
tirbiilansh akislar icin dogrudan miimkiin olmaz. Reynolds Gerilmesinin sebep
oldugu bu duruma kapanma problemi adi verilir. Kapanma probleminin iistesinden
gelinmesi igin tiirbiilans modelleri kullanilir. Reynolds gerilmesi teriminin bilinen
baska biiyiikliiklere doniistiiriilmesi ile bilinmeyen sayisi ile denklem sayisi

esitlenerek siireklilik ve momentum denklemlerinin ¢éziimii miimkiin olur.

3.1 Tiirbiilans Modellemesi

Tiirbiilans modellemesinde iki temel yaklagim vardir. Bunlardan ilki olan Boussinesq
Yaklasimi’nin temeli boyut analizine dayanir ve tiirbiilansin yonden bagimsiz oldugu
(es yonelimli) oldugu varsayilir. Boussinesq yaklasimina kiyasla daha fizik temelli
bir yaklagim olan Reynolds Gerilmesi Tasmnimi’nda ise tiirbiilansin her yonde farkli
davrandigi varsayilir ve bu yaklasim ile gelistirilen tlirbiilans modellerinde

denklemlerinin ¢6ziimii daha karmasiktir [37].

3.1.1 Boussinesq yaklasim

Boussinesq yaklagiminda Reynolds Gerilmesi tiirbiilansli viskozite adi verilen ve
aslinda var olmayan bir fiziksel biyiiklik yardimiyla akisla iliskilendirilir. Bu
yaklasima gore momentumun tlrbililanstan dolayr karigimi laminer akislarda

momentumun molekiiler tagimnimina benzemektedir. Laminer akisa ait Navier —
291

Stokes denklemlerindeki pv [%] terimine benzer sekilde Reynolds gerilmesi de
J

viskozite ile hiz gradyenlerinin toplaminin ¢arpimi seklinde yazilabilir. Laminer
akisa gore farkli olan kisim akiskana ait bir 6zellik olan viskozitenin tiirbiilansh akisa
ait bir 6zellik olan tiirbiilanslh viskozite ile degismesidir [36].

PYI aﬁi aaj P IYRETRG
p(ul U, ) = pV; E + a—xl — §(uk Uy )611 (311)

]

(3.11) Boussinesq Denklemi olarak bilinir. Burada en sagdaki terim normal

gerilmelerin toplamini ifade etmekte olup, §;; Kronecker Delta tensdr operatdriidiir.
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Tiirbiilans modellemesi yapilirken sinir tabaka icerisinde duvara c¢ok olan ve
sirtinme etkilerinin ¢ok yogun hissedildigi viskoz alt bolge icerisinde molekiiler
viskozite (v), tiirbiilansh viskoziteye (v;) karst ¢ok baskin olup, bu bolge igerisinde
tiirbiilanshi viskozite ihmal edilebilecek kadar etkisizdir. Ara bolgede molekiiler
viskozite ile tiirbiilansh viskozite ayni mertebede olup simir tabakanin tamamen
tiirbiilansh kisimlarinda tiirbiilansh viskozite molekiiler viskoziteye kiyasla oldukca

biiyiiktiir ve molekiiler viskozite bu kisimda ihmal edilebilir.

Boussineq yaklagimindan yola ¢ikilarak tiiretilen tilirbiilans modellerinin
siiflandirilmasi  ¢oziilmesi gereken tasinim denklemi sayisina gore yapilir.
Tiirbiilanslt viskoziteyi kismi diferansiyel denklem ¢oziimii olmaksizin cebirsel
olarak hesaplayan modellere Sifir Denklemli Tiirbiilans Modeli (Zero Equation
Model) ad1 verilir. 1-Denklemli (Spalart — Allmaras) modeller yalnizca degistirilmis
tiirbiilansh viskozite (v,) terimi i¢in bir tasinim denklemi ¢dzerken 2-Denklemli (k-o
/k-¢/k-o SST) modellerde ise tiirbiilansli kinetik enerjiye (k) ek olarak bir de

tiirbiilansin yitimi i¢in tasinim denklemi ¢ozerler (w/e).

3.1.2 Spalart — Alimaras ve k-® SST tiirbiilans modelleri

Bu tez c¢alismasi kapsaminda 2’de yapilan literatiir taramasi sonuglarindan yola
cikarak NACA 0012 kanat profili iizerindeki sikistirilamaz akisin kontrollii ve
kontrolstiz HAD analizlerinde Spalart — Allmaras ile k-o SST tiirbiilans modellerinin
kullanilmasina ve bu iki model arasindan deneysel veriler ile en uyumlu olanin

se¢ilmesine karar verilmistir.

3.1.2.1 Spalart — Allmaras

Spalart — Allmaras tiirbiilans modeli P. R. Spalart ve S. R. Allmaras tarafindan
temelde diisik Reynolds sayili akiglar1 iceren aerodinamik problemleri igin
gelistirilmistir. Spalart ve Allmaras’in 1994 yilinda yayinlanan ¢alismalarinda [38]
kanat profilleri tizerindeki tiirbiilanshi akislar gibi ters basing gradyenli sinir tabaka

problemlerinde bu tiirbiilans modelinin iyi ¢iktilar verdigi belirtilmistir.

Temeli Boussinesq Yaklagimi’na dayanan 1 denklemli Spalart — Allmaras modeli,
tirbiilansh viskozite i¢in bir adet kismi diferansiyel ¢ozer. Hesaplanan tiirbiilansh
viskozite degerinin (3.11) ile iliskilendirilmesi sonucunda momentum denklemi
¢oziilebilir. Tiirbiilansh viskozitenin hesaplanmasi igin Degistirilmis Tiirbiilansh

Viskozite (v;)ad1 verilen yeni bir degisken igin tasinim denklemi ¢oziiliir [39, 40].
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p——= pcy15V; (3.12)

9 v,
I ((M + pVp) ﬁ)

] ]

1
+ —

Ove

~ 2

~\ 2
+ pc (%) ] _ pC f (V )
b2 wi/w \ 7
axj d

Burada esitligin sagindaki ilk terim olan pc,,SV; tiirbiillansin olusumunu, esitligin
S\ 2
saginin en sonundaki —pc,,q fiy (%) terimi ise tlirbiilansin yitimini temsil etmektedir.

(3.11) ¢oziildiikten sonra v,degeri hesaplanir ve asagidaki bagmntilar yardimiyla asil

tirbtlansh viskozite degeri olan (v;) hesaplanir.

Ve = Vifr (3.13)
X3
fn = X+ C3 (3.14)
_V
X=3 (3.15)
o
=S+ g g/ (3.16)
S= [20,0; (3.17)
.. = 1 @ + @
Y 2 ax] axl- (318)
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X

fra=1— 1+X7, (3.19)
f _ 1+ C&,3 6 (320)
v g g6 + Cw3

g=1+cu,(r®—7)
(3.21)

~

"= S5ed? (3.22)

(3.11)’den (3.21)’ e kadar yazilan bagintilarda gegen f,1, f,» V€ fi, terimleri soniim

fonksiyonlar1 olup, S, akiskan elemaninin iizerindeki deformasyon hizinin
blytikligiini, £;;, akiskan elemanmin donmesini, S ise tiirbiilansli burgag igin
deformasyon hizi biiyiikliigiinii temsil etmektedir. og; — 1 — Cp2 — K — Cy1 — Cy1

Cw2 V€ Cy,3 Sabit olup d ise duvara olan dik uzakliktir.

Cizelge 3.1: Spalart — Allmaras tiirbiilans modeline ait sabit sayilar [39, 40]

gy, 2/3
Cp1 0.1355
Ch2 0.622
K 0.4187
Cy1 7.1
Cu1 3.206
Cy2 0.3
Cuw3 2

Degistirilmis tiirbiilansli viskozite denkleminin ¢6zlilmesi i¢in kullanilan smir
kosullar1 duvarda ve serbest akim bolgesi i¢cinde Vi = 0 seklindedir. Ancak bazi
coziiciiler serbest akim smir kosulunda yasadigi problemlerden dolay1 bu bdlgede

Ve < % sinir kosulunu kullanmaktadir [41].

3122 k-0 SST
2 denklemli ve Boussinesq Yaklagimi temelli tiirbiilans modelleri ailesinin en yaygin

kullanilanlarindan olan k-g ve k- modellerinin birlestirilmesi ile k- SST tiirbiilans
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modeli (modelin gelistiricisi olan F.R. Menter’e ithafen Menter’in SST Modeli
(Menter’s SST k- @ Model) olarak da adlandirilir) ortaya ¢ikmustir.

Orijinal k-¢ modeli ile genis yelpazede akislar igin kabul edilebilir dogrulukta
sonuglar elde edilebilmektedir. Buna karsin k- modelinin iz bdlgesinde tiirbiilans
gerilmelerini oldugundan fazla hesaplamasi sebebiyle akis kopmasinin siklikla
goriildiigii ters basing gradyenli sinir tabaka problemlerinin ¢oziimiinde basarisiz
oldugu bilinmektedir. k- modelinin ise sinir tabakayir ¢oziimleme konusunda k-¢
modeline kiyasla olduk¢a basarili olmasina karsin giris sinir kosuluna kars1 oldukca
hassas olmasi, bu iki modelin giiclii yonlerin bir araya getirilip yeni bir tiirbiilans
modeli olusturulmasina 6nayak olmustur. K- SST modelinde duvar yakinlarinda
degistirilmis k- modeli kullanilirken, duvardan uzakta orijinal k-¢ modelinden

tiiretilmis olan k- modeli kullanilir [41].

k- o SST tiirblilans modelinde tiirbiilanshi kinetik enerji (k) ve tiirbtilansh kinetik
enerjinin yitim hizi (w) igin tasimim denklemleri ¢o6ziiliir. k ve w hesaplandiktan

sonra cebirsel bir bagint1 ile tiirbiilansh viskozite (v;) hesaplanir.

d(pk) N O(pujk)

ot T ox (3:23)
ou; B pwok + d l( N )akl
=Tja— P pw o |\l T Oplt) 7
d(pw) a(puja))
e + o, (3.24)
Y Ju; 5
= Tij 5%, Bpw
N d i+ )aa)
P02 0k dw
2(1-F _—
+ 2 1) w 0x; 0x;

(3.23) ve (3.24) k- o SST tiirbillans modelinde tiirbiilansh kinetik enerji ve bu
enerjinin yitim hizinin hesaplanmasi igin c¢oziilmesi gerek kismi diferansiyel
denklemleri gostermektedir. Duvara olan uzaklhiga gore calisan bir algoritma

yardimiyla (3.24)’de goriilen Fi1 terimi sinir tabaka icerisinde 1 degerini alip sinir
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tabaka disarisina ¢ikildikca 0 degerine yakinsar. Bu sekilde sinir tabaka igerisinde

degistirilmis k- o, disarida ise k — &’dan tiiretilmis k- @ modeli kullanilmis olur.

2 auk 2
5. = 1 aul- n au]
palk

He (3.27)

- max(a,w, NF,)

W, = 1 aui auj
Q= F1Q)1 + (1 - F1)Q)2 (330)
F, = tanh(arg?) (3.31)

_ Vk 500v\ 4pa,,k (3.32)
arg, = min |max ,B*wd' o 'CDkwdz
— , L0k 0w o (3.33)
ko = MAX\ 2P0 W axj axj ’
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F, = tanh(arg3) (3.34)

(3.35)

vk 500v>

arg, = max (2 ﬁ*wd'%

(3-25)’ten (3-35)’¢ kadar olan denklemler ve Cizelge 3.2, k- ® SST tiirbiilans

modelinin ¢6ziimiinde kullanilan diger diferansiyel denklemler ile cebirsel bagintilari

ve katsayilar1 gostermektedir.

Cizelge 3.2: k- ® SST tiirbiilans modeline ait sabit sayilar [42]

Y1 ,31 GleZ

Y1 | B2 Uszz

Or1 11
Ok2 1
O.,1 2.0
G2 1.168
B4 0.075
B 0.0828
B 0.09
K 0.4187
d1 0.31

Transition SST tiirbiilans modelinde ise k ve o i¢in ¢6ziilen tasinim denklemlerine ek
olarak kesiklilik (intermittency) ve kesiklilik degerinin ilk artmaya basladigi

noktadaki Reynolds sayis1 degeri olan Ree igin taginim denklemleri ¢oziiliir.

d(py)/ot + 03 (pUjy)/(0x)) (3.36)
=Pyl —Eyl+Py2—Ey2+9/(0xj) |(u

+ ut/oy) dy/(9xj)]
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d(pRey) N d(pUjRey) (3.37)
ot Ox]
= Poe +0/(0x] ) |loge (1 + ut ) dReq/(0xj)]

3.2  Coziicii Tipi

FLUENT yaziliminda problemin fizigine gére Basing Tabanli veya Yogunluk
Tabanl ¢oziictiler kullanilir. Bu ayrim akis esnasindaki yogunluk degisimlerinin akis
alan1 tizerindeki etkisine gore yapilir. 2.1’de bahsedildigi gibi gazlarin yogunluk
degisimleri Mach 0.3 ve iizeri hizlarda dikkate deger hale gelmektedir. Mach 3
limitine kadar Basing Tabanli Coziicii kullanilabilecegi belirtilse de [43],
sikigtirilabilirlik etkilerinin thmal edildigi Mach 0.3 ve altindaki hizlarda Basing
Tabanli Coziicli, akisin sikistirilabilir oldugu Mach 0.3 istiindeki hizlarda ise
Yogunluk Tabanli Coziicli se¢imi daha dogru olacaktir. Basing Tabanli Algoritma
kendi icerisinde Ayrik ve Baglasik olarak ikiye ayrilir. Basing Tabanli Baglasik
Algoritma momentum ve basing tabanl siireklilik denklemlerini bir arada ¢ozer. Bu
yaklagim ¢6zlimiin yakinsama hizini artirir ancak momentum ve korunumdan olusan
denklem sistemi daha ¢ok alan kapladigindan hafiza ihtiyac1 daha fazla olur. Basing
Tabanli Ayrik Algoritma’da ise dnce momentum denklemi ¢oziilerek hiz bilesenleri
elde edilir. Daha sonra bu hiz bilesenleri yardimiyla siireklilik denklemi (basing
diizeltme denklemi) ¢oziilerek kiitle akisi hesaplanir. Kiitle akisi yardimiyla hiz
bilesenleri ve basing degeri yeniden diizenlenir ve daha sonra tiirbiilansh
bliytikliiklerin hesaplanmasina gegilir. Denklemlerin ¢6ziimii sirali ilerledigi icin
hafiza ihtiyac1 Baglasik Algoritma’ya kiyasla daha azdir anca yakinsama siiresi daha

uzundur.

3.3 Coziim Yontemi

Basing — Hiz Baglasimi, basing tabanli ¢oziiciiler de kullanilmakta olup, baglasik
¢oziiciiler i¢in Coupled semasi, ayrik ¢oziiciiler i¢inse SIMPLE, SIMPLEC ve PISO
semalar1 mevcuttur. Bu ¢alisma kapsaminda gergeklestirilen HAD analizleri Mach
0.15 hizindaki akisa ait olup, sikistirllamaz akis kabulii  dahilinde
gerceklestirildiginden Basing Tabanli Ayrik Coziicii kullanilmistir. Bu sebeple
basing-hiz baglasimi i¢in de icinse SIMPLE, SIMPLEC ve PISO segenekleri

arasindan bir se¢im yapilmustir.
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COUPLED semas1 akisin sikistirilabilir oldugu ancak Yogunluk Tabanli Coziicii
yerine Basing Tabanli Coziici’nlin kullanilmak istendigi durumlarda tercih
edilmelidir. Ayrica, SIMPLE semasi ile ¢6ziilmesi denenen ancak yakinsama sorunu
yasanan problemlerde COUPLED semasinin daha uygun olabilecegi belirtilmistir
[46].

SIMPLE semasi basing tabanli ¢oziicliler ile ¢oziilecek olan sikistirillamaz akis
problemlerinde en yaygin kullanilan sema olup, HAD uygulamalarinin biiyiik
cogunlugu icin uygundur. SIMPLEC (SIMPLE-Consistent) ise SIMPLE semasina
benzer olup daha yiiksek gevseme parametrelerine sahip oldugundan dolayi
yakinsama stiresinde kisalma saglamaktadir. SIMPLEC semasinda basing diizeltimi
gevseme parametresi (pressure correction under-relaxation parameter) i¢in varsayilan
deger 1.0 olup, bu deger carpiklig1 fazla olan ag yapilarinda ¢oziimiin karasizligina
yol agabilmektedir. Bu gibi durumlarda varsayilan degerin 0.7 civarina indirilmesi ya
da SIMPLE semasimin tercih edilmesi uygun olur. Bunun yaninda, SIMPLEC
semasinin akademik caligmalar i¢in daha uygun oldugu da FLUENT kullanic1 egitim
dokiimanlarinda belirtilmistir [46].

PISO zamana bagh akiglarin analizinde ve kararli akislarin zamana bagh

¢oziimlerinde biiyiik zaman adimlari kullanilarak tercih edilmelidir.

Bu c¢alisgma kapsaminda gerceklestirilen HAD analizlerinde gradyenlerinin
hesaplanmas1 icin Least Squares Cell Based (Hiicre Tabanli En kiiciik Kareler)
yaklasimi kullanilmistir. Bu yaklasimda komsu iki eleman arasinda, herhangi bir

oo

fiziksel biiytikliigiin dogrusal olarak degistigi var sayilmaktadir.
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Sekil 3.1: Gradyen ayriklastirmada kullanilan Least Squares Cell Based yaklagimi

(V@) o1y = (Bei — Do) (3.36)

Co elemaniin tiim komsuluklar i¢in Denklem 3.36’ya benzer bir iliski yazilirsa

ortaya bir dogrusal cebirsel denklemler sistemi cikar.

[J1(VD) o = AD (3.37)

Carpikligi az olan dortgen ag yapilariyla modellenmis laminer akiglar gibi
problemlerde akiskan agin i¢ine diiz olarak girer. Bu gibi durumlarda
ayriklagtirmadan kaynakli sayisal hatalar diisiik oldugu icin birinci dereceden
ayriklagtirmanin kullanimi uygundur. Ancak akisin ag ile hizali olmadig1 dortgen
yapilar ile tiggen elemanl ag yapilar1 gibi akigin aglarin icine egik olarak girdigi
daha karmasik problemlerde ayriklastirmadan kaynaklanan sayisal hatalar1 azaltmak
adina ikinci dereceden ayriklastirma kullanilmast daha uygun olur. Bu sebeple
basing, momentum ve tiirbiilansh viskozite denklemlerinin ayriklastirilmasinda ikinci
dereceden ayriklastirma yontemi kullanilmistir. Birinci dereceden ayriklastirma
yonteminde yakinsama siiresi daha kisa olurken, ikinci derece ayriklastirmada artan
¢Oziim  siirelerinin  olusturdugu olumsuzluk daha isabetli sonuglar ile

dengelenmektedir.

Akim Yoniinde ikinci dereceden ayriklastirma semasinda (Second-Order Upwind) ag

yiizeylerinde herhangi bir fiziksel biiylikligin degeri hesaplanirken, fiziksel
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biiyiikliigiin kendisi ile elemanin merkezindeki deger ile elamanin kaynak yoniindeki
komsusunun merkezi ile elemanin merkezi arasindaki fiziksel biiyiikligiin degisimi

toplanir.

Zamanda ayriklastirma i¢in ise Fluent yazilimi kapali ayriklagtirma yaklagimi
kullanilmaktadir. Hesaplamali akigkanlar dinamiginde kapali algoritmalar agik
algoritmalarin aksine bir zaman adimindaki degerlerin hesaplanmasi i¢in bir dnceki
adimin sonuglarina ihtiya¢ duymayip, tiim adimlarin sonuglarini es zamanli olarak
hesapladigindan kosulsuz kararhidirlar. Bu sebeple diger faktorlerin probleme yol
acmadigr kabulii altinda zamanda ayriklastirmanin kapali yapildigi niimerik
¢ozlimler her kosulda yakinsar denilebilir. Zamanda ayriklagtirmada birinci derece
yerine ikinci derece semanin se¢ilmesi yine yakinsama siiresini uzatirken sonuglarin

dogrulugunu artiracaktir. Zamanda ikinci dereceden kapali ayriklastirma semasi

asagidaki gibidir.

39"+ —4g™ + gt _ w (3.39)
— = (@™

Q)n+1 — Q)n + Atf(@n+1) (3.40)

Sayisal ¢6ziimiinde yakinsama problemi yasanmadigi takdirde Fluent yaziliminda
SIMPLEC semasi icin varsayilan gevseme faktorleri degerlerine sadik kalinmasi

daha uygun olacagindan asagidaki varsayilan degerler ile ¢6ziim yapilmstir.

Cizelge 3.3: Basing tabanli ayrik ¢oziicii ve SIMPLEC Basing-Hiz Baglasim semasi i¢in gevseme

faktorleri
Gevseme Parametresi Sayisal Degeri

Basing 0.3

Yogunluk 1

Cisim Kuvvetleri 1
Momentum 0.7
Degistirilmis Tiirbiilansli Viskozite 0.8
Tirbiilansli Viskozite 1
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4 KONTROLSUZ AKIS ANALIZLERI

NACA 0012 kanat profili lizerindeki akisin aktif kontrol yontemleriyle manipiile
edilmesinden oOnce, kontrolsiiz durum i¢cin HAD analizleri yapilip sonuglarin
deneysel verilerle kiyaslanmasi ve sayisal ¢éziim yonteminin gilivenilirliinin test
edilmesi gerekmektedir. Oncelikli olarak deneysel sonuglarla kontrolsiiz analizlerin,
daha sonrasinda da kontrolsiiz analizlerle kontrollii analizlerin sonuclarinin
kiyaslanmasi yapilacagindan dolayr {i¢ durumda da kosullar benzer olmalidir.
Kontrolsiiz analizler ile deneysel ¢alisma i¢in Reynolds ve Mach sayilarinin benzer

olmasi gerekmektedir.

Kontrolsiiz analizlerin kiyaslamasinin yapilacagi deneysel veriler Charles L.
Ladson’un NASA Langley Arastirma Merkezi’nde yiiriittiigii ve 1988’de yayimlanan
calismasindan [7] ve Abbot ve Von Doenhoff'un Theory of Wing Sections
calismasindan [8] almmustir. M= 0.15 ve Re=3.94x10° kosullarimda NACA 0012
kanat profili tiizerindeki akis ic¢in almman Ol¢limlerde siiriikleme ve kaldirma

katsayilar1 asagidaki gibidir:

Cizelge 4.1: NACA 0012 iizerindeki akisa ait deneysel sonuglar

LADSON [9] - NACA 0012 Deneysel Sonuglar (M=01.5 / Re=3.94x10°)
Angle of Attack (a) Cd Ci
-4.06 0.00701 -0.4019
-0.04 0.00659 -0.0033
3.96 0.00631 0.4203
6.00 0.00712 0.6360
8.17 0.00985 0.8657
10.02 0.00934 1.0629
11.07 0.01069 1.1622
12.08 0.01289 1.2489
13.37 0.01523 1.3587
14.10 0.01725 1.4215
15.14 0.02045 1.4844
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Kontrolsiiz referans (baseline) analizlerde serbest akim hava hizi ve sicakligi
sirastyla M=0.15 ve 300 Kelvin olarak kabul edilmistir. Secilen Mach sayis1 ve
sicaklik degerlerine gore diger biiyiikliiklere dair hesaplamalar Ek 1: HAD Analizleri

Icin Giris Kosullar1 ile Referans Degerlerin Hesaplanmas1 detayli olarak
belirtilmistir.

Cizelge 4.2: Akis alani i¢in sinir kosullar1 ve referans degerler

Ux 52.083 m/s

P 101359.121 Pa
p 1.177 kg/m®
v 1.568x10° m?/s
T 300 K

M 0.15

c Im

Re 3.32x10°

Deneysel c¢alisma ile ayni Mach sayisinda, deneysel calismaninkine yakin bir
Reynolds sayisina sahip olan akis i¢in yapilan 2 boyutlu HAD analizlerinde C ve H
tipi farkli ag yapilarinin birlesiminden olusan bir akis alani kullanilmistir. Kanat
profilinin firar kenar1 yar1 ¢cap1 40 veter biiyiikliiglinde olan yarim daire seklindeki C-
Tipi ag yapismmin merkezine yerlestirilmistir. iz bolgesi icinse yiiksekligi 40,

uzunlugu 50 veter biiyiikliigiinde olan H-Tipi bir ag yapist olusturulmustur.

Shc
& kY
\ ra
AN A
20¢
P 19¢ .
¢
W

Sekil 4.1: HAD analizlerinde kullanilan akis alaninin boyutlandirilmasi
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Velocity Inlet
U=52.083 m/s

By

Pressure Outlet
gauge=0 atm

0 20 ()

Sekil 4.2: HAD analizlerinde kullanilan akis alan1 ve sinirlarin tipleri

41 Ag Yapisi

Ag yapisinin olusturulmasinda POINTWISE [44] yazilimi kullanilmistir. 0° hiicum
acisinda4 farkli yapisinin siiriikleme katsayisi sonuglarinin kiyaslanmasi ile ag yapisi
bagimsizlig1 test edilmistir. HAD analizlerinde tiirbiilansli sinir tabakanin tam olarak
¢6ziimlenebilmesi igin y* degerinin 1 veya daha kiigiik olmasi gerekmektedir. NASA
Grid Spacing Calculator [45] uygulamasi yardimiyla y* degerinin 1 veya 1’den

kiiiik olmasini saglayan ilk eleman boyutu 7.7x107® metre olarak hesaplanmustir.

Olusturulan 4 farkli ag yapisinda da S yoniinde biiylime orani 1.1 iken X yoniinde
1.05 olarak belirlenmistir. Biiylime oraninin S yoniinde 1.1 ile siirlandiriimayip
1.02 — 1.05 araliginda tutulmas: daha faydali olabilirdi ancak S yoniindeki eleman
boyutu X yoniindekine kiyasla zaten fazlasiyla kiiciik oldugundan, S yoniindeki
bliylime oranini azaltmak iki yondeki eleman boyutlar1 arasindaki farki daha da
artirip halihazirda 365000 civarinda olan uzunluk oranini daha da biiyiitecektir. Sinir
tabaka problemlerinde X yoniindeki gradyenler ¢ok fazla 6nemli olmasa da uzunluk
oraninin artmast S yoniindeki elemanlarin X yoniindekiler kiyasla c¢ok ¢ok
kiiciilmesini ve ag yapisi kalitesinin azalmasina neden olacaktir. X yoniinde biiyiime

ilk 25 metre icin gegerli olup, 25-50 metre arasinda eleman boyutu sabit tutulmustur.
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Cizelge 4.3: Kiyaslamasi yapilan ag yapilarinin ilk eleman yiikseklik ve genislikleri

Farkh A§ Yapilarina Ait Ozellikler

Kanat
Ag Eleman | iizerindeki %
N umagl‘aSl Sayisi eleman AS Ax Cd Fark A
sayisl
1 41832 120 1.2x10° | 1.6x102 | 0.01037 1.300
2 67804 250 6.0x10° 8x10°3 0.00877 |15.411| 0.510
3 109980 500 3.0x10°® 4x10°3 0.00862 | 1.724 | 0.265
4 192992 500 1.5x10° 2x10°3 0.00864 | 0.282 0.140

Ag Yapisi Bagimsizhigi Calismasi

=]

(8

X 0011

7]

>

©

2 o0.010

(1]

4

<))

£ 0.009

Q —0 o
<

2 0.008

s 20000 60000 100000 140000 180000

Eleman sayisi

Sekil 4.3: Ag yapisi bagimsizlig: grafigi
0° hiicum agisinda yapilan HAD analizleri sonucunda elde edilen Cp degerleri
kiyaslanmistir. 109980 elemana sahip olan 3 numarali ag yapisi ile 192992 elemanh
4 numarali ag yapisina ait sonuglar arasinda kayda deger bir fark olmadigindan
dolayr 109980 elemanli agin ¢6ziim i¢in yeterli olacagi goriilmiistiir. Boliim 2’de
belirtildigi gibi [10-12,15] NACA 0012 iizerindeki sikistirllamaz akisa ait 2 boyutlu
HAD analizlerinde 100000 eleman mertebesinde bir ag yapisi yeterli olmaktadir.

Ag yapisinin dogrulanmasindan sonraki asamada tiirbiilans modelinin se¢ilmesi i¢in
gerceklestirilen calisma yer alir. Literatiir taramasi sonucunda gozlendigi iizere
Spalart - Allmaras ve k - @ SST tiirbiilans modelleri, kanat profilleri tizerindeki
sikistirllamaz akisin 2 boyutlu HAD analizlerinde deneysel verilerle olduk¢a uyumlu
sonuglar vermektedir [11,12,15]. Bu sebeple tiirbiillans modeli seg¢iminde bu 2
modelin kiyaslamasi yapilip, uygun olan model ile kontrollii analizlere devam

edilmistir.
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Sekil 4.4: 109980 elemanli ag yapisinin goriiniimii

4.2 Tiirbiillans Modeli Secimi

Tiirbiilans modellerinin kiyaslanmasinda her iki model i¢in 0° - 20° araliginda 0°-5°-
10°-15°-16°-17°-18°-19°-20° hiicum acis1 durumlarinda analizler gerceklestirilmistir.
15° - 20° araliginin daha detayli incelenmesinin sebebi NACA 0012 kanat profili i¢in

perdovites agisinin 16° - 18° civarinda gozlenmesidir [6-8].

Tiirbiilans modeli kiyaslamasinda kararli durum ve zamana bagli durum icin ayr
analizler gerceklestirilmistir. Zamana bagli durumun ¢dziicii ayarlarinda zaman
adimi disinda kararlt durumdan farkli bir islem yapilmamistir. Akisin Mach sayisi
0.3’ten kiiglik oldugu i¢in problem sikistirilamaz olarak modellenmistir ve bu sebeple
basing tabanli ¢oziicii secilmistir. SIMPLEC basing-hiz baglasim semasi, Least
Squares Cell Based gradyen ayriklastirma semasi ve ikinci dereceden basing,
momentum ve degistirilmis  tlrbililanslhi  viskozite ayriklastirma semalari
kullanilmistir. Zaman bagli ¢6ziimlerde zamansak formiilasyon ikinci derecen kapali

sema kullanilarak yapilmistir. Her ikKi tiirbiilans modeli i¢in de giris i¢in tiirbiilans

sinir kosulu olarak tiirbiilansli viskozite orani (Turbulent Viscosity Ratio= %

kullanilmig ve Fluent yaziliminda varsayilan deger olan 10 secilmistir. Coziici

ayarlar1 ve ayriklagtirma semalarindan 3’te bahsedilmistir.

Sinir kosullart Sekil 4.2°de goriildiigii gibi olup, girise verilen hiz sinir kosulu i¢in
Cizelge 4.2°de belirtilen serbest akim hizi kullanilmistir. Cikis i¢in segilen basing

sinir kosulunda ise Ek 1’de hesaplanan serbest akim basinci referans alinarak O
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Pascal gosterge basinct degeri kullanilmistir. Giris ve ¢ikis sinirlart duvar simir
kosuluna sahip olan kanat yiizeyinden yeterince uzakta olduklar1 i¢in buralardaki

fiziksel biiylikliiklerin serbest akim degerleri kullanilmistir.

Coziicii igerisinden bir yakinsama kriteri belirlenmeyip, kalintilar ile monitor
degerlerinin  degisiminin  gbzlenmesi  sonucunda  ¢Oziimiin  yakinsayip
yakinsamadigina karar verilmistir. Yakinsama monitorii olarak kanat iizerindeki
stiriikleme ve kaldirma katsayilar1 se¢ilmis olup, bu katsayilarin sabit bir degere
ulasip degismeyi birakmasi ve kalintilarin tamaminin belirli bir deger etrafinda
salinmasi esas alimmustir. Tiim kalintilarin bir sabit etrafinda salindigi durumda en
biiyiik kalinti degerinin dahi 10%dan kii¢iik oldugu goézlenmis ve bu sebeple
¢oziimiin yakisadigina kanaat getirilmistir. 2 boyutlu akis i¢in 25000 iterasyon

civarinda tiim kalintilarin 107 seviyesine inmektedir.

Spalart -Allmaras, k - ® SST ve modelleri i¢in yukarida bahsedilen ¢oziicii ayarlari
ve yakinsama kriteri uygulamasiyla 0°-20° hiicum acist arahifinda akis
simiilasyonlar1 gercgeklestirilmis, elde edilen Cq ve Ci degerleri deneysel veriler ile
kiyaslanmistir. Kararli durum igin tiirbiilans modeli se¢imi i¢in yapilan ¢alisamaya

ait Sekil asagidaki gibidir.

Tiirbiilans Modeli Kiyaslamas:

X L] L] L] L] L] .
m— Spalart-Allmaras

(l.ZS . k-\\'SST
k-w SST Transition
O LADSON, Re=3.94x10°

02F

=

-

n
T

Siriikleme Katsayisi - Cd
L]

0.05

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22
Hiicum Acqisi- a

Sekil 4.5: Kontrolsiiz akigin kararli durumunda farkli tiirbiilans modellerinin siiriikleme katsayilarinin
kiyaslanmasi
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Tiirbiilans Modeli Kiyaslamasi

1.6 A .
o
14 F o A 4
_12F .
5
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E
=
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4
04 F w— Spalart-Allmaras =
“k-w SST
02 k-w SST Transition
& O LADSON, Re=3.94x10°
ok 3 . A ABBOT&Von DOENHOFF, Re=3x10° .
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

Hiicum Acisi- a

Sekil 4.6: Kontrolsiiz akigin kararli durumunda farkli tiirbiilans modellerinin kaldirma katsayilarinin
kiyaslanmast

Sekil 4.5 ve Sekil 4.6’dan her iki tlirbiilans modelinin de deneysel veriler ile oldukga
uyumlu sonuglar verdigi goriilebilir. Kaldirma kuvvetinin nerdeyse sabit bir ivmeyle
arttigr 15° hiicum acisina kadar olan kisimda her iki katsayi i¢in de elde edilen
sonuglar 2 farkli deneysel veri seti ile olduk¢a uyumludur. NACA 0012 tizerindeki
sikigtiritlamaz akisin genel olarak 16°-18° civarinda maksimum kaldirma kuvvetine
erisip bu noktadan sonra perddvitesten dolayr kaldirma kuvvetinde hizli bir disiis
meydana geldigi bilinmektedir. Akis kopmasinin perdovitese sebep olacak kadar
bliylimesi ve biiyiik bir ters akim bdlgesinin olugmasi, 15°°den biiyiik hiicum
acilarindaki akislart olduk¢a karmasik kilmaktadir. 15°-20° araliginda elde edilen
sonuglarin  deneysel verilerle tam olarak Ortlismemesi bu aralikta akisin
karmasiklagsmasi, analizlerin 2 boyutlu akis kabulii ile yapilmasi, tiirbiilans
modellerinin tlirbiilansin  dogasini tam dogrulukla yansitamamast ve HAD
analizlerinin sayisal hatalar1 barindirmasi ile agiklanabilir. Spalart — Allmaras
modelinin Abbot ve Von Doenhoff’un sonuglarina [8] tiim aralikta, Ladson’un

sonuglarina [9] ise 15° hiicum agisina kadar daha yakin sonuglar verdigi, k — @ SST
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modelinin ise Ladson’un sonuglarina [7] perddvites sonrasi bolgede daha yakin
sonuglar verdigi gozlemlenmistir. Laminer-tiirbiilans gegiginin daha detayli
incelenebilmesi i¢in K — @ SST modelinden tiiretilen kK — @ SST Transition modeli ile
elde edilen sonuglar ise yine deneysel verilere yakin olmakla beraber, deneysel
sonuclara Spalart — Allmaras ve k — ® SST modellerine kiyasla daha uzak

kalmaktadir.

Velocity Velocity
Streamline 1 Streamline 1

H 157 F 157

118 18

[msA-1] — — “‘ {ms*-1] — " —

Sekil 4.7: kK — o SST ve Transition SST tiirbiilans modelleri ile 15° hiicum agisi i¢in elde edilen
¢oziimlere ait akim ¢izgileri

Velocit Velocit:

Streamline 1 Streamline 1

F 160 - 160
120 120

0 ——
[m s?-1] s fmst] —— =~

Sekil 4.8: Spalart -Allmaras tiirbiilans modeli ile 15° hiicum agis1 igin elde edilen ¢éziime ait akim
cizgileri

4.2.1 Zamana bagh ve zamandan bagimsiz analizler

k — o SST ve Spalart — Allmaras tiirblilans modeli i¢in yapilan zamana bagh
analizlerde problemin fiziginin zamandan bagimsiz oldugu goriilmiistiir. Analizler
sonunda kaldirma ve siiriikleme katsayilarinin kararli durum analizlerinde elde edilen
sonuglara yakinsadigi gozlemlenmistir. Zamana bagl analizlerde yakinsama kontrolii

kararli durumla ayni sekilde olup, siiriikleme katsayisinin kiiciik salinimlarindan
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dolay1 son zaman adimi igerisindeki degerlerin ortalamasi yakinsamis deger olarak

kullanilmaistir.

Literatiirde belirtildigi gibi NACA 0012 kanat profili iizerindeki akis® hiicum agisina
kadar zamandan bagimsiz olup HAD analizlerinde segilen 0.005 saniyelik bir zaman
adimi zamana bagli durumda (0>20°) zamana bagh etkileri yakalamakta yeterli
olmustur [20]. Bu nedenle 0.002 saniyelik bir zaman adimi segilip zamana bagl
sonuclarin zamandan bagimsiz analiz sonuglari ile kiyaslanmasi vasitasi ile

problemin zamandan bagimsizlig1 gosterilmistir.

Bir zaman adimi1 10 i¢ iterasyonda tamamlanmakta olup, 25000-30000 civarinda
toplam iterasyon sonucunda yaklasik 3 saniyelik bir zaman dilimi i¢in elde edilen

¢oziimler sabit bir degere yakinsamaktadir.

Sekil 4.5 ve Sekil 4.6’ya iki tlirbiilans modelinin zamandan bagimsiz analiz sonuglari
eklenmesiyle asagidaki Sekil 4.9 ve Sekil 4.10 elde dilmistir. Sekillerden zamana

bagli sonuglarin kararli durum sonuglari ile ayn1 oldugu goriilmektedir.

Tiirbiilans Modeli Kiyaslamas:

w— Spalart-Allmaras
0.25 ] =% Spalart-Allmaras Transient
e k= SST
* k=-w SST Transient
O LADSON, Re=3.94x10°

02 F

0.15

0.1

Siiriikleme Katsayisi - Cd

0.05

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Hiicum Acisi- a

o
o

Sekil 4.9: Kontrolsiiz akisin zamana bagli durumunda farkl: tiirbiilans modellerinin siiriikleme
katsayilarinin kiyaslamasi
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Tiirbiilans Modeli Kiyaslamasi
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o

14} .
_ 12} -
&}
::' 1F -
ﬁ 08 -
E
o
=06 F -
4

m— Spalart- Allmaras
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0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22
Hiicum Acisi - a

Sekil 4.10: Kontrolsiiz akisin zamana bagli durumunda farkl: tiirbiilans modellerinin kaldirma
katsayilarinin kiyaslamasi

Sekil 4.9 ve 4.10’dan goriildiigli iizere zamana bagli analizlerin sonuglar1 ile
zamandan bagimsiz analiz sonuglar1 grafik tizerinde ¢akisik durumdadir. Boylelikle
problemin zamandan bagimsiz oldugu ve HAD analizlerini zamandan bagimsiz

olarak siirdiirmenin miimkiin oldugu goriilmektedir.

Sekil 4.11°den goriilen basing konturlari hiicum agis1 arttikga alt ve st yiizeyler
arasindaki basing farkinin azaldigini ima etmektedir. Azalan basing farki kaldirma
katsayisinin diislisiine neden olur. Sekil 4.12°deki vortisite konturlar1 ise basing
farkinin azalmasinin sebebi niteligindedir. Ust yiizeydeki akis ayrilmasinin siddeti
arttikca ters akim bolgesi biiyiir. Hiicum agis1 0°°den 20°’ye ilerledik¢e karmagsik
girdap yapilarinin bolca bulundugu ve yiiksek vortiste degerine sahip ayrilmis akim
bolgesinin kapladig alan artmaktadir. Ters akim bolgesinin biiylimesi iist yiizeydeki

basincin artmasina ve kaldirma katsayinda diisiise (perdovites) neden olmaktadir.
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Sekil 4.11: Spalart - Allmaras tiirbiilans modeli ile 0°-10°-15°-20° (saat yoniinde) igin elde edilen
¢Oziimlerden alinan basing konturlar1

Sekil 4.12: Spalart -Allmaras tiirbiilans modeli ile elde edilen 0°-10°-15°-20° (saat yoniinde) igin elde
edilen ¢6ziimlerden alinan vortisite konturlari
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Yukarida goriilen ¢izelge, Sekil ve sekiller 1s1ginda her iki modelin de akisin
modellenmesinde basarilt oldugu ve kontrollii analizler igin uygunlugunun
dogrulandigi soylenebilir. Bir modelin digerine gore bariz iistiinliigii s6z konusu
olmamakla beraber, Spalart — Allmaras modeli, tek denklemli olmasindan dolayi
yakinsama siiresini azaltmasi ve havacilik alanindaki uygulamalar i¢in gelistirilip,
aerodinamik problemlerinin ¢6ziimiinde tarihgeye sahip olmasindan 6tiirii kontrollii

analizlerde kullanilacak tiirbiilans modeli olarak segilmistir.

43



5 KONTROLLU AKIS ANALIZLERI

Hiicum agcis1 arttikca akisin kanadin {ist yiizeyine tutunma kabiliyeti azalir ve akis
kopmasindan kaynaklanan olumsuz etkilerin siddeti artar. Bu sebeple kanat
tizerindeki akista hiicum agisinin artis1 belirli bir degere kadar kaldirma katsayisini
dogrusal olarak artirirken, kritik deger olan perddvites acisindan sonra kaldirma
katsayis1 azalmaya baglar. Bu durumun sebebi perddvites acisindan itibaren kanadin
ist yiizeyindeki akisin hiicum kenarina oldukca yakin bolgelerde kopmasi ve iist
yiizeyin biiyiik bir kisminda ters akim goriilmesidir. Bu ters akim bdlgesinden
kurtulmak i¢in sinir tabaka icerisine momentum eklenmesi veya simir tabaka
icerisinden diisiik enerjili akigkanin emilmesi ile akis kopmas1 geciktirilebilir. Sinir
tabaka igerisindeki ters akim bolgesine enerji kazandirmak igin sinir tabaka igerisine
momentum eklenmesi yontemine iifleme ile akis kontorlii (blowing flow control),
diisiik enerjili akiskanin sinir tabakadan emilmesine ise emme ile akis kontdrli
(suction flow control) adi verilir. Bu tez caligmasi kapsaminda NACA 0012
tizerindeki akisin kontrolii i¢in 2.2°de bahsedilen ¢aligmalarda oldugu gibi ters akim
bolgesine enerji kazandirmak icin sinir tabaka icerisine momentum eklenmesi ve

sinir tabaka igerisinden diisiik enerjili akiskanin ¢ekilmesi yontemleri uygulanmistir.

Deneysel verilerle dogrulanan kontrolsiiz HAD analizleri sonucunda NACA 0012
kanat profili lizerinde 0.15 Mach hizindaki akisin 15°-20° hiicum agis1 araliginda
kopma noktalar1 asagidaki Sekil 5-1 yardimiyla belirlenebilir. Sekil 5-1°de farkl
hiicum agilar i¢in veter dogrusu boyunca du/dy degerinin degisimi ¢izdirilmistir.
du/dy degerinin sifir oldugu yani egrinin x eksenini kestigi noktada akis kopmasi
goriilmektedir. Her hiicum agist i¢in kanat profilinin alt ve iist ylizeyine ait olmak
tizere 2 farkl ¢izgi goriilmektedir. Bu ¢izgilerden yukarida olan emme, asagida olan

ise basing yiizeylerini temsil etmektedir.

Sekil 5.1’de gorildiigii lizere perddvitesin meydana geldigi 15° hiicum acgisindan
20°’ye kadar akisin koptugu nokta hiicum kenarina dogru yaklagmaktadir. Hiicum

acist arttikca akisin kanadin iist yiizeyine tutunmasi zorlagir ve akis daha erken
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giderek daha erken yiizeyden ayrilir. Akis kopmasi sarti olan(g—;) =0
y=0

durumunun saglandig1 noktalar Cizelge 5.1°de belirtilmistir.

gig R 10° du/dy Degerinin Kanat Profili Uzerindeki Dagihm

=
n

du/dy [s71]

0

—
VS5
'l L b L I I} 4 b L L
0 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

X [mj

Sekil 5.1: Perdovites sonrast hiicum agilarinda kanat profili tizerindeki du/dy dagilimi

Cizelge 5.1: Perdovites ve sonrasindaki hiicum agilari igin akisin emme yiizeyinden koptugu noktalar

Hiicum Agis1 [°] Kopma Noktas1 [m]
15 0.724
16 0.521
17 0.231
18 0.062
19 0.031
20 0.020

Emme yiizeyinde farkli noktalardan havanm siirekli olarak smir tabaka igerisine
tiflenmesi ve sinir tabaka igerisinden emilmesinin akis kopmasinin ertelenmesine

nasil etki ettiginin incelenmesi i¢in 2 boyutlu, kararli, tiimiiyle tiirblilansli HAD

45



analizleri yapilmigtir. Analizlerde sirasiyla emme tarafindaki jetin yiizeyine dik,
sonra da sinir tabaka igerisine teget olacak sekilde iiflemenin, daha sonra sinir tabaka
igerisinde ters akim bdlgesindeki diisii enerjili akigkanin siipiiriilmesinin etkileri
incelenmistir. NACA 0012 kanat profili tizerindeki sikistirilamaz akisin karakteristigi
22° hiicum agisina kadar kararli olup, 22°°den sonra emme yiizeyinde periyodik
girdap dokiilmesi gozlenmeye basladigr i¢in, bu noktadan itibaren aerodinamik
parametreler zamanla degisen bir karakter gostermektedir [20]. Kontrolsiiz
analizlerde zamandan bagimsiz ve zamana bagl ¢oziimlerden elde edilen sonuglarin
ihmal edilebilecek derecede kiigiik fark ihtiva etmesi ve jet akisinin da kesintisiz ve
zamandan bagimsiz olmasi nedeni ile kontrollii HAD analizleri kararl1 akis rejiminde

yapilmistir.

Ufleme ile akis kopmasinin olumsuz etkilerinin azaltilmasinda etken parametre sinir
tabaka igerisine tiiflenen havanin momentumunun serbest akimdaki momentuma
orani olan momentum katsayisidir (C,.).

hjet (Ujet)2

c \U.. (5.1)

u

hjet tifleme yapilan jetin genisligini, Ujetr ise iifleme hizin1 belirtmektedir. Her iki
parametre i¢in kullanilan degerler biiyiidilkge smir tabaka igerisine eklenen
momentum artmaktadir. Ufleme acis1 () da akis kopmasinin kontrol edilmesinde
oldukca 6nemli bir parametre olup, dik iifleme i¢cin © =90° olmak zorundadir. Smir
tabaka icerisine teget iiflemede ise uygun ©O degeri kanat profilinin degisken

egriliginden dolay1 jetin konumuna gore degismektedir.

Sinir tabaka icerisinden diislik enerjili akiskan kiitlesinin emilmesi ile aerodinamik
performansin iyilestirilmesi yonteminde de dnemli parametre emme katsayisidir (Cq).
Ufleme ydnteminde tanimlanan momentum katsayi ile benzerlik gdstermekte olup
emme katsayisindan farki ikincil yiizeydeki momentum yerine bu yiizeydeki kiitle
debisinin serbest akim kiitle debisine orani olmasidir.
¢, = e (U

T ¢ Uy (5.2)
Yukarida iifleme igin belirtildigi gibi yine hjt emme yapilan ikincil yiizeyin
genisligini, Ujet ise emme hizim1 belirtmektedir. Hava yiizeye dik olarak, akis

alanindan kanat profilinin yiizeyleri arasindaki bosluga dogru emilmektedir.
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5.1 Kontrollii Analizler i¢in Ag Yapilan

Kontrolsiiz HAD analizleri i¢in olusturulan ag yapilariin kiyaslanmasi ve ¢éziimiin
eleman sayisindan bagimsizligi Bolim 4.1°de belirtilmistir.  [11, 12, 15]°de
belirtildigi gibi yaklasik 100000 elemanli bir ag yapist 2 boyutlu kanat kesiti
tizerindeki sikistirilamaz akisin niimerik olarak incelenmesi igin yeterli olmaktadir.
Bu tez ¢alismasinda kontrolsiiz analizler i¢in kullanilan 109980 elemanli ag yapisinin

da sonuglarin deneysel verilerle uyumlulugundan dolay1 yeterli oldugu sdylenebilir.

Kontrollii analizlerde ise 109980 elemanli ag yapisi yalnizca iifleme yapilacak olan
ikincil hiz-girig sinir1 kismindaki eleman yogunlugu siklastirilarak degistirilmistir. Jet
genisliginin aerodinamik performans iizerindeki etkilerinin incelenmesi i¢in yapilan
calismalarda kullanilan {i¢ farkli genislikteki jetler i¢in kiiclik olanin 5 diigim
noktasina, orta boydakinin 10, biiyiik jetin ise 20 diiglim noktasina sahip olmasi

hedeflenmistir.

Kontrollii analizler i¢in olusturulan ag yapilar1 115338 elemana sahip olup, ikincil
iifleme yiizeylerine hiz girisi sinir kosulu tanimlanmistir. Dik iifleme, teget iifleme ve
emme yOntemleri i¢in ayni ag yapilar1 kullanilmis olup, ¢oziicli icerisindeki smir
kosulu sekmesinde dik tifleme i¢in yiizeye dik ve akis alanina dogru bir hiz vektorii,
teget iifleme i¢in ylizeye teget olacak sekilde agili hiz vektorii, emme igin ise yiize

dik ve kanat icerisine dogru bir hiz vektorii tanimlanmaktadir.
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Sekil 5.3: Xjer=0.4m ve hje=0.016m i¢in olusturulan ag yapisi
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Sekil 5.4: Xjer=0.88m ve hje=0.0082m i¢in olusturulan ag yapisi

5.2  Simir Tabaka Icerisine Dik Ufleme

Boliim 2.2°de belirtildigi gibi dik {ifleme ile serbest akimdan karigma orani artirilarak
sinir tabakana enerji kazandirilmasi hedeflenir. Yiizey normali yoniinde yapilan
ifleme i¢in optimum jet konumunu bulunmasi bilylik 6nem tagimaktadir. Uygun jet
konumunun bulunmasi adina farkli noktalardan tifleme yapilarak siiriikleme/kaldirma
katsayilar1 kontrolsiz HAD sonuglar1 ile kiyaslanmistir. Oncelikle perddvitesin
goriildiigii hiicum agist olan 15°°de akisin emme yiizeyinden ayrildigi noktanin
(x=0.724m) ilerisinden baglanarak {ifleme yapilip devaminda jetin konumu giderek

hiicum kenarina yaklastirilmistir.
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Cizelge 5.2: Dik iiflemede optimum jet konumu i¢in analiz yapilan noktalar

Dik Ufleme - Jet Konumlar:
Hiicum )
Kenarina Jet Genisligi (hijet) Ufleme Hiz1 Hiicum Acis1

Uzakhk [m] (Ujet/Uc) Arahg [°]
[m]
0.88 0.0082 0.5 15°-20°
0.88 0.0082 0.2 15°
0.88 0.016 0.5 15°
0.88 0.016 0.2 15°
0.88 0.016 0.1 15°
0.88 0.0041 0.5 15°
0.88 0.0041 0.2 15°
0.72 0.0082 0.5 15°-20°
0.4 0.0082 0.5 15°-20°
0.12 0.0082 0.5 15°-20°
0.12 0.0082 0.2 15°
0.12 0.016 0.5 15°
0.12 0.016 0.2 15°
0.12 0.016 0.1 15°

5.2.1 Dikiiflemede jet konumunun performansa etKisi

Sinir tabaka igerisine, kanadin emme ylizeyine yerlestirilen jetin yiizey normali
yoniinde eklenen momentumun etkisinin incelenmesi i¢in Cizelge 5.2°de belirtildigi
kombinasyonlarla iifleme gerceklestirilmistir. NACA 0012 igin perddvitesin
goriildiigli 15° hiicum acisinda akisin ylizeyden koptugu noktanin sagindan
baslanarak jetin konumu hiicum kenarna yaklastirildikca kaldirma katsayisinda
azalma ve siiriikkleme katsayisinda artis olup Ci/Cq degeri azalmaktadir. Buna karsin

tiflemenin yeri hiicum kenarina yaklastikca perddvites agisinin arttig1 goriillmektedir.

Hiicum kenarna en yakin nokta ve firar kenarma en yakin nokta i¢in kiyaslama
yapildiginda firar kenarma yakin olan jetin akis1 daha az engellemesinden Gtiirii
aerodinamik katsayilar iizerindeki olumsuz etkileri daha azdir. Sekil 5.5’te goriildigi
gibi dik iifleme hiicum kenarina daha yakinken ters akim bolgesi genislemektedir.
Ayrica 0.12 m uzakliktaki jet i¢in akis st yiizeyden 0.07533 m uzaklikta ayrilirken
0.88 m mesafede konumlandirilan jet ile iifleme yapildiginda akis 0.6688 m
mesafede yiizeyden ayrilmaktadir.
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Siiriikleme Katsayis1 - Cd

Kaldirma Katsayisi- Cl

Dik Ufleme Jet Lokasyonu Kiyaslamasi (hjet=0.0082m-Ujet/Ux=0.5)

0-2. L) L] L]
Baseline
e Xjet=0.12m
e X j €t=0.4m
e Xj et=0.724m
02 Xjet=0.88m I

0.1

0.05

0

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Hiicum Acisi - a

Sekil 5.5: Farkli konumlardan yapilan dik iiflemenin siiriikleme katsayisina etkisi

Dik Ufleme Jet Lokasyonu Kiyaslamasi (hjet=0.0082m-Ujet/U=x=0.5)

1.6 Baseline Ll L] L] L] L] L] L] L] i
e Xj€t=0.12m
e X €t=0.4m

g P Xjet=0.724m "o

e Xj et =0).88m

1.2

0.8

0.6

04

0.2

-0.2

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Hiicum Acisi- a

Sekil 5.6: Farkli konumlardan yapilan dik {iflemenin kaldirma katsayisina etkisi
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Dik Ufleme Jet Lokasyonu Kiyaslamas: (hjet=0.0082m-Ujet/Ux=0.5)

80 L] L] L] L] L] L] L]

Baseline

T0F

e Xjet=0.724m
e N j et=(.88 m

60

S0

40

30pF

Kaldirma Katsayisi/Siiritkleme Katsayisi - CI'Cd

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Hiicum Acisi- a

Sekil 5.7: Farkli konumlardan yapilan dik iiflemenin Cl/Cd oranina etkisi

Veter dogrusu iizerinde hiicum kenarindan 0.88m uzagindan iifleme yapildiginda
perddvites acisinin 15°°den 16°’ye c¢iktigr ve maksimum siiriikleme katsayisinin
1.452% azaldig1 ancak maksimum kaldirma katsayis1 degerinin de 6.005% azaldig1
gozlemlenmistir. Diger iifleme konumlarina kiyasla firar kenarina yakin olan
yerlesimin daha basarili olmasinin sebebi benzer ¢aligmalarda da belirtildigi gibi
[21 ,23] yiizeye dik iiflemede jet akiminin halihazirda yiizeye tutunma problemi
yasayan ana akima engel olarak havanin kanat yiizeyinde kopma olmaksizin
akmasina engel olmasidir. Bu engelleme ne kadar uzakta olursa akisin ylizeye
tutunma oran1 o kadar artacaktir. Bu sebeple firar kenarina daha da yakin bir

noktadan iifleme yapilip aerodinamik katsayilar tizerindeki etkileri incelenmistir.
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*x10° du/dy Dagilimi (a=15°hjet=0.0082m-U jet/Ux=(.5)

14 T T
= = Baseline

12 e Xj €t=0.12m |
e X j et =().88 M

0 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
X [m])

Sekil 5.8: Farkli konumlardan yapilan dik iiflemelerde kanat profili tizerindeki du/dy dagilimi

Velocit Velocit
Streamline 1 Streamline 1
F % ' 154
72 115
48 e
24 . 7 Z
= 0 =
fm s?-1] — — [m sA-1] ——e— -

Sekil 5.9: 0=15° i¢in siras1 ile hiicum kenarina 0.12m ve 0.88m uzakliktaki jetlere ait akim ¢izgileri
(hjer=0.0082m, Ujer=(0.5)U..)

Cizelge 5.3: Jet konumunun performansa etkisi

Ujet=(0.2)Ux / hjet=0.0041m
o [°1 | Xjet [m] Cq Ci Ci/Cq Cu
15 0.88 0.03287 1.39630 42.48035 0.000164
15 0.95 0.03249 1.40128 43.13535 0.000164
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du/dy Dagilimi (a=15%hjet=0.004 1m-Ujet/Ux=0.2)

= = Baseline
e X j €t =0.88m
X j et=(.95m

dufdy [s71]

.8
4

-(, 2 | 2 2 2 2 i 2
0 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
X [m]

Sekil 5.10: Firar kenarina en yakin iki noktadan yapilan dik iiflemelerde kanat profili izerindeki

du/dy dagilimi
Velocit Velocit
Streamline 1 Streamline 1
. 159 . 159
119 119

IO

ims"—1] — [m.sA-1} . ,_mr:,_.,_“_“,.,._

Sekil 5.11: a=15° igin sirasi ile hiicum kenarma 0.88m ve 0.95m uzakliktaki jetlere

ait akim gizgileri (hjet=0.0041m, Ujet=(0.2)Ux)

Sekil 5.10°a gore hiicum kenarindan 0.95 m uzakliktaki jet i¢in akisin ayrildigi nokta
0.719 m uzaklikta iken 0.88 m uzakliktaki jet i¢in bu degerin 0.712 m oldugu

hesaplanmustir.
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Dik iiflemede ikincil hava akiminin serbest akimi engellemesi sebebiyle jet
konumunun olabildigince firar kenarina yakin olmasi ve iiflemenin ters akim
bolgesinin genisliginin gorece daha yiiksek oldugu noktalardan yapilmasi daha
uygun olmaktadir. Cizelge 5.6’dan goriildiigli iizere dik tifleme noktasi hiicum
kenarindan 0.95 m uzakta iken 0.88 m uzakliktaki jete kiyasla kaldirma katsayisi
artmis, siirlikleme katsayisit da artmasina karsin kaldirma/siirikleme oraninda artis
saglanmis, bunun yaninda Ci/Cqy degeri kontrolsiiz durum igin 15°’de elde edilen

degerin de tizerine ¢ikmuistir.

5.2.2 Dik iiflemede iifleme hiz1 ve jet genisliginin performansa etkisi
Hiicum kenarindan 0.88 m wuzaktaki jet i¢in diger parametreler daha detayl
incelendiginde iifleme hiz1 azaldiginda siiriikleme katsayisinin arttigi ve kaldirma

katsayisinin azaldig1 goriilmektedir.

Cizelge 5.4: Xjet=0.88m i¢in tifleme hizinin performansa etkisi

Xijet=0.88m / hjet=0.0082m

a [°] Ujet/ U Co CL C./Cp Cu
15 0.5 0.03253 1.29624 39.84907 | 0.002050
15 0.2 0.04453 0.79789 17.91987 | 0.000328

Ufleme hiz1 azaldikca akis sinir tabaka icerisine eklenen momentumun miktarinin

diismesinin aerodinamik katsayilar tizerindeki olumsuz etkisi Cizelge 5.4’te verilen

sonuglar ile agiklanabilir.

Cizelge 5.5: Xjet=0.88m igin jet genisliginin performansa etkisi

Xjet=0.88m / hjet=0.0082m / Ujet=(0.5)U

a [°] hjet [M] Cd Ci Ci/Cd Cu
15 0.0041 0.03319 1.35600 40.85918 | 0.001025
15 0.0082 0.03253 1.29624 39.84907 | 0.002050
15 0.016 0.03064 1.20158 39.21959 | 0.004100
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Velocit Velocit:

Streamline 1 Streamline 1
F 154 l 149
115 12
! 77 H 75

0

[m s7-1] — — [msA=1] e

Sekil 5.12: Hiicum kenarindan 0.88m uzakliktaki sirasi ile 0.0082m ve 0.016m genisligindeki jetler
i¢in akim ¢izgileri (Ujer=(0.5)Ux)

14 x10° du/dy Dagihmi (a=15°-Xjet=0.88m-Ujet/Ux=0.5)
) ) ) ) ) ’ " |= = Baseline
12 e 1 €t=0.0082 m
e |y j et =().01 6m

du/dy [s71]

0 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
X [mj

Sekil 5.13: Firar kenarina 0.88m uzakliktaki delik igin farkli jet genislikleri ile yapilan dik tiflemelerde
kanat profili tizerindeki du/dy dagilimi

Cizelge 5.5’te ise lifleme yapilan jetin genisliginin etkisinin incelenmesi i¢in yapilan
kiyaslama yer almaktadir. Ufleme yiizeyi genisledikce momentum katsayisi artmakta
ve stiriikleme katsayis1 azalmaktadir ancak kanat {izerindeki akisi engelleyici etkisi
bulunan ikincil jet akiminin genisligi de arttigindan kaldirma katsayisindaki azalma
sirikleme katsayisindaki azalmaya gore baskin olup Ci/Cq oraninda azalma

gorilmektedir.
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Dik iifleme i¢in denemesi yapilan jet konumlari arasinda hiicum kenarindan 0.12 m
uzaktaki durum i¢in elde edilen sonuglar da yukarida bahsedilen dik iiflemede serbest
akimin engellenmesi durumunu desteklemektedir. Hiicum kenarindan 0.88 m ve 0.95
m uzakliktaki durumlarda 15° hiicum agis1 i¢in akis halihazirda kopmus oldugundan
(Cizelge 5.1) engelleme etkisi 0.12 m uzakliktaki jet kadar sert goriilmemektedir.
Sekil 5.5 ve Sekil 5.6’da goriildiigi gibi serbest akimin yar1 hizindaki {ifleme hiicum
kenarindan 0.12 m uzaklikta yapildiginda kaldirma katsayisinda diisiis ve siiriikleme
katsayisinda artis meydana gelmektedir. Bunun sebebi heniliz kopmamis olan akisin
yiizeyden yapilan iifleme ile bloke edilmesi ve biiylik bir iz bolgesi meydana
gelmesidir. Akisin yiizeyden ayrilmadigi noktalarda iifleme hizinin azaltilmasi
momentum Kkatsayisinda azalmaya sebep olsa dahi, serbest akimin karsisindaki
engelin siddeti de azalir. Bu sebeple hiicum kenarina yakin jet konumlari i¢in tifleme

hiz1 azaldik¢a aerodinamik performans iyilesmektedir.

Cizelge 5.6: Hiicum kenarina yakin konumda iifleme hizinin performansa etkisi

Xjet=0.12m / hjet=0.0082m
a [°] Uijet/Uwo Cd Ci Ci/Cq Cu
15 0.5 0.15576 0.61240 3.93163 0.002050
15 0.2 0.14101 0.70821 5.02237 0.000328

Yukaridaki analiz sonuglar1 1s18inda sinir tabaka igerisine dik iifleme yonteminin
firar kenarina yaklasildik¢a daha verimli oldugunu, sinir tabaka igerisine eklenen
momentum blylikligliniin artmasinin akis ayrilmasmin gergeklestigi noktanin
gerisinde iken negatif, akis ayrilmasi gerceklestikten sonra (bilhassa firar kenarina

yakin noktalarda) pozitif etki yarattig1 sOylenebilir.

5.3 Smmir Tabaka Icerisine Teget Ufleme

Sinir tabaka igerisine momentumun teget iifleme ile eklenmesi ydnteminde jet
akiminin yonii ile kanat ylizeyi arasindaki aginin (©) 0° olmasi gerekmektedir. Kanat
yiizeyinden iiflenen ikincil hava akiminin sinir tabaka igerisine ylizeye teget olarak
girmesi ana akimi engellemeyecegi i¢in dik liflemeye (©0=90°) kiyasla daha etkili
olmaktadir. Bu sebeple bu kisimda sinir tabaka icerisine 25°’den baglayarak 0°’ye

kadar degisen acilarda iifleme yapilmis ve etkileri incelenmistir.

Teget iiflemede dik tiflemenin aksine yalnizca tek bir hiicum agis1 i¢in aktif kontrol

yonteminin performansa etkisi incelenmis olup, tiim analizler 15° hiicum acisinda,
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hiicum kenarindan sirasi ile 0.88 m, 0.724 m, 0.6 m ve 0.12 uzakliktaki deliklerden
siir tabaka igerisine 25°-0° araliklarinda giderek azalan agilar ile tifleme yapilmistir.
Daha sonra ise en yakin ve en uzak noktalar olan 0.88 m ve 0.12 m uzakliktaki
delikler i¢in iifleme hizlar1 ve delik genisliklerinin etkilerinin incelenmesi i¢in farkli

kombinasyonlar ile teget tifleme gergeklestirilmistir.

Ufleme agisinmn artmast 15° hiicum agisinda akisin koptugu noktadan (hiicum
kenarindan 0.724 m uzakta) sonra aerodinamik katsayilar iizerinde neredeyse
degisiklige sebep olmazken, kopma noktasindan O6nce yapilan teget iiflemelerde
iifleme acis1 biiyiidiikge Boliim 5.2°de bahsedildigi gibi ana akimin engellenmesi s6z

konusu olmaktadir.

5.3.1 Teget iiflemede iifleme acisi ve iifleme konumunun performansa etkisi

Ikincil hava giris yiizeyinden ¢ikan havanin hiz vektdriiniin {ifleme yiizeyi ile yaptig1
ac1 olan tifleme agis1 25°°den kiigiik oldugunda teget iiflemeden s6z edilmektedir.
Ufleme acisinin 25 ile 0 arasmnda degerlere gore siiriikleme ve kaldirma

katsayilarinin degisimi Sekil 5.14 ve Sekil 5.15’te incelenmistir.

Teget Ufleme (a=15%hjet=0.0082m-Ujet/Ux=0.5)

€ Baseline
0.14 | e Xjet=0.12m 3
e X j €t =0, 4m
e Xjet=0.724m
0.2 Xjet=0.88m 2
o
(&
Z 01F .
=
=
z 0.08 n
=
u
=
E
Z 0.6 F <
0.04 F 5
£
0.02 L L . 2
0 5 10 15 20 25

Ufleme Acsi - © [°]

Sekil 5.14: Kanat {izerindeki farkli noktalardan yapilan teget iiflemeler i¢in siiriikleme katsayisinin
iifleme acist ile degisimi
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Teget Ufleme (a=15°hjet=0.0082m-Ujet/Ux=0.5)

1.6 -

14

Kaldirma Katsayisi- Cl

0.8 M=
° Baseline
Xjet=0.12m
e X j €t=0.4m
0.6 | e Xjet=0.724m g
e N j et =().88 m . . .
0 5 10 15 20 25

Ufleme Acisi- O 7]

Sekil 5.15: Kanat tizerindeki farkli noktalardan yapilan teget iiflemeler i¢in kaldirma katsayisinin
iifleme acist ile degisimi

Teget iiflemede jet akimi hiz vektoriinlin kanat yiizeyi ile 0° a¢1 yaptigr durumda
daha verimli olmasindan dolay: farkli konumlardan 0° agida iiflemeden elde edilen
sonuglar kiyaslanmistir. En diisiik kaldirma katsayist hiicum kenarmndan 0.4 m
uzaklikta elde edilirken en yiiksek kaldirma katsayisi ise 0.724 m uzaklikta elde
edilmistir. Ancak Cizelge 5.7°de goriildiigi iizere 0.4 m mesafe i¢in C//Cq degeri en

yiiksek olup, bu konumdaki tiflemenin en pozitif etkiyi olusturdugu sdylenebilir.

Cizelge 5.7: Farkli ifleme konumlari igin siiriikkleme katsayilarinin kiyaslanmasi

hjet=0.0082m / ©=0°
Xjet [M] Cd Ci Ci/Cq Cu
Baseline | 0.033136 | 1.4200141 | 42.8538737 --

0.12 0.03067 | 1.40217 |45.7179654| 0.00205

0.4 0.03010 | 1.42691 |47.4056478| 0.00205

0.724 | 0.03191 | 1.42862 |44.7702914| 0.00205
0.88 0.0326 | 1.42656 |44.7057349| 0.00205
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Siirikleme Katsayisi - Cd

Kaldirma Katsayisi - C1

Tegiet Ufleme (a=15°-0=

0°-hjet=0.0082m-Ujet/Ux=0.5)
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Sekil 5.16: Farkli iifleme konumlari i¢in siiriikleme katsayilarinin kiyaslanmast

1.43

Teget Ufleme (a=15°-0=0°-hjet=0.0082m-Ujet/Ux=0.5)
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Sekil 5.17: Farkli iifleme konumlari i¢in kaldirma katsayilariin kiyaslanmasi
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Teget Ufleme (a=15°-0=0°-hjet=0.0082m-Ujet/U==0.5)
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Sekil 5.18: Farkli iifleme konumlari i¢in C/Cy oraninin kiyaslanmasi

Teget iifleme icin yapilan analizler sonucunda dik iiflemenin aksine kopma
noktasindan daha ileride veya tam {izerinde bir noktadan momentum eklemektense,
literatiirde de belirtildigi gibi [25] momentum eklemesi olmasa akis kopmasinin
olacagi noktanin gerisinden iifleme yapmak daha etkili sonuglar dogurmustur.
Hiicum kenarinin 0.4 m uzagindaki jet i¢in teget liflemede aerodinamik katsayilarda
en ¢ok iyilesme saglandigindan bu durum i¢in iist ylizeyde akisin kopma noktas1 da
kontrolstiz analiz sonuglarina gore hiicum kenarma daha wuzak olmaldir.
Cizelge 5.1°de kontrolsiiz akista 15° hiicum agis1 i¢in iist yiizeyde hiicum kenarinin
0.724 m uzaginda akisin yiizeye tutunmayi biraktigi belirtilmistir. 0.4 m uzakliktan
yapilan iifleme sonucunda ise bu deger 0.756 m olarak hesaplanip akisin kontrolsiiz
duruma kiyasla iist ylizeyde firar kenaria daha yakin bir noktada yiizeye tutunmay1

biraktig1 belirlenmistir.
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x10° du/dy Dagilimi (a=15°-hjet=0.0082m-Ujet/Ux=(.5)
L] L] L] Ll L]
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Sekil 5.19: Hiicum kenarinin 0.4 m uzagindan yapilan teget tifleme i¢in kanat profili lizerindeki du/dy

dagilimi
Velocit Velocit
Streamline 1 Streamline 1
F 160 ! 160
120 120

Sekil 5.20: 15° hiicum agisinda kontrolsiiz durum ve hiicum kenarindan 0.4 m uzaktan iiflemeye ait
akim ¢izgileri (Baseline -Xjet=0.4m/hjet=0.0082m/Ujet=(0.5)Ux/6=0°)

5.3.2 Teget iiflemede iifleme h1z1 ve delik genisliginin performansa etkisi

Hiicum kenarindan 0.4m uzakliktan yapilan iifleme i¢in iifleme hizinin aerodinamik
performansa etkilerinin incelenmesi sonucunda, iifleme hizi arttikca siirtikleme
katsayisinda diisiis, kaldirma katsayisinda ise artis goriilmektedir. Dik iiflemede

iifleme hizinin artmasi ana akimi engellediginden olumsuz etki yaratirken teget
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tiflemede sinir tabaka igerisine yiizeye teget sekilde momentum eklendiginden dolay1

tifleme hizini artirmak herhangi bir olumsuz sonu¢ dogurmamaktadir.

Kontrolsiiz akista akigin iist yilizeye tutunmayi biraktigi noktanin (0.724 m)
gerisindeki iki noktadan (0.12 m ve 0.4 m) yapilan iiflemelerden kopma noktasina
daha yakin olanin (0.4 m) aerodinamik performansi artirmada daha basarili
olmasindan dolay1 bu nokta i¢in {ifleme hizi ve delik genisliginin sonuclar iizerindeki

etkilerinin incelenmesi adina farkli hiz ve genisliklerde analizler yapilmistir.

Cizelge 5.8: Teget iifleme i¢in iifleme hizinin aecrodinamik katsayilar tizerindeki etkisi

Xjet=0.4m -hjet=0.0082m - a=15° - 6=0°
Ujet/Uoo Cd Ci Ci/Cq Cu
0.2 0.03102 1.41576 45.63535 0.00033
0.5 0.03010 1.42691 47.40565 0.00205
1.0 0.02853 1.44702 50.72002 0.00820
Velocit Velocit:
Streamline 1 Streamline 1
F 160 - 162
120 121
80 ‘ 81
40 ——— - - ’: ——— S = -
fms™=1] — fmrs*=1] — —

Sekil 5.21: 15° hiicum agisinda Sirast ile serbest akimin 0.2 ve 1 kat1 hizlarla teget {iflenen ikincil hava
akimlarina ait akim ¢izgisi goriintiileri (Xjer=0.4m — hjer=0.0082m - ©6=0°)

Cizelge 5.9: Teget tifleme i¢in iifleme hizinin akigin {ist yiizeyden kopma noktasina etkisi

Xjet=0.4m — hjet=0.0082m - a=15° - ©=0°
Ujet/Uc Akisin Kopma Noktas1 [m] Cu
Kontrolsiliz Akis 0.724 --
0.2 0.729 0.00033
0.5 0.756 0.00205
1.0 0.814 0.00820
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du/dy Dagilimi (a=15°-Xjet=0.4m-hjet=0.0082 m-0=0°)
T T T T T A A I T bt 3|
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Sekil 5.22: Hiicum kenarinin 0.4 m uzagindan yapilan teget tifleme i¢in farkli iifleme hizlarinda kanat
profili tizerindeki du/dy dagilim

Cizelge 5.8 ve Cizelge 5.9 ile Sekil 5.21 ve Sekil 5.22’den gorildiigi tizere iifleme
hizinin artirtilmas: kaldirmada artisa, siirlikleme de azalmaya ve akis kopmasinin

otelenmesine neden olmaktadir.

Ufleme hiz1 sabit tutulurken jet genisligi degistirildiginde ise asagida Cizelge 5.10 ve
Cizelge 5.11 ile Sekil 5.23’te gosterilen sonuglar elde edilmistir.

Cizelge 5.10: Teget iifleme i¢in jet genisliginin aerodinamik katsayilar tizerindeki etkisi

Xjet=0.4m -Ujet/U=0.5 - a=15° - ©=0°
hjet Cd Ci Ci/Cq Cu
0.0041 0.03157 1.42419 45.11532 0.00103
0.0082 0.03010 1.42691 47.40565 0.00205
0.0160 0.02723 1.43104 52.55894 0.00400
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dufdy [s71]
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0

0.5 A

x10° du/dy Dagilimi (a=15°-Xjet=0.4m-Ujet/Ux=0.5-0=0°)
L] 1 L § R —)
i Baseline
e 1 €t=0.0041 m
s hij €t=0.0082m
e hj et=0.016m

Sekil 5.23: Hiicum kenarinin 0.4 m uzagindan yapilan teget iifleme i¢in farkli delik genisliklerinde
kanat profili tizerindeki du/dy dagilim

Cizelge 5.11: Teget iifleme i¢in jet genisliginin akisin iist ylizeyden kopma noktasina etkisi

03 04 0.5 0.6 0.7
X [mj

Xjet=0.4m -Ujet/U»=0.5 - a=15° - ©=0°
hijet Akisin Kopma Noktas1 [m] Cu
Kontrolsiiz Akis 0.724 --
0.0041 0.742 0.00103
0.0082 0.756 0.00205
0.0160 0.796 0.00400

Jet genisliginin artirilmasi da yine momentum katsayisini artirdigindan aerodinamik
performansa olumlu etki etmektedir. 0.016 m genislikteki jet ile elde edilen sonuglar
serbest akimla ayni hizda yapilan iiflemeye ait sonuglar ile kiyaslandiginda
stirikleme Katsayisinin daha diisiik, kaldirma katsayisinin da daha diisiik ancak
kaldirma/siiriikleme oraninin daha yiiksek oldugu goriilmektedir. Akis kopmasinin
gorildiigli nokta iifleme hizinin yiiksek oldugu durumda daha ileride olsa da

kontrolstiz durumla kiyaslandiginda delik genisligini artirmanin aerodinamik agidan

daha verimli oldugu sdylenebilir.
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5.4 Simir Tabaka Icerisinden Kiitle Emilmesi

Aktif kontrol yontemlerinden olan smir tabaka igerisinden kiitle emiliminin
aerodinamik performans ve akis kopmasi iizerindeki etkilerinin incelenmesi i¢in daha
once dik ve teget iifleme yontemlerinde kullanilan ag yapilar1 ile sinir tabaka
icerisindeki akigkan farkli hizlarda ve farkli boyutta emme deliklerinden g¢ekilmistir.
Emme yonteminde emme agisi 90° oldugunda kaldirma katsayisinin maksimum
degerini aldig1 belirtildiginden [33] otlirli tiim analizlerde yiizeye dik emme

gerceklestirilmistir.

Cizelge 5.12: Sinir tabaka igerisinden kiitle emilimi i¢in kullanilan farkli parametreler

Emme Konumu Emme Hiz1 Yiizey Genisligi
Xjet [m] Ujet/Uo hjet [M]
0.12 0.2 0.0041
s 05 0.0082
0.724
0.88 1.0 0.016

54.1 Yiizeye dik emme yonteminde jet konumunun ve emme hizinin
performansa etkisi

Dik ve teget iifleme icin kullanilan noktalardan farkli hizlarinda yiizeye dik sekilde
kiitle emilimi s6z konusu oldugunda hiicum kenarma en yakin olan noktada
(Xjet=0.12 m) tiim emme hizlar1 i¢in siiriikleme katsayisinin en diisiik, serbest akimin
yarisina kadar hizlardaki emilim i¢in de yine kaldirma katsayisinin en biiyiik oldugu
Sekil 5.24 ve Sekil 5.25’ten goriilmektedir. Uje/U degeri 0.5’1 gectikten sonra en
yiiksek kaldirma katsayist degeri hiicum kenarindan 0.4 m uzakliktaki delik ile elde
edilse de Ci/Cq orani tiim hizlarda 0.12 m uzakliktaki delik igin en yiiksektir

66



Yiizeye Dik Emme Yontemi («=15°hjet=0.0082m)

=-¥= Baseline
wlib Xjet=0.12m
0.04 § e Xjet=0.4m
i Xjet=0.724m
=l Xj et=0.88 m

.--—-—Ef__'_'_.!:'___________.“
0.03 i :

0.025 iy

0.045

0.035

0.02

Siirikleme Katsayisi - Cd

0.015 =

0.01

0.005

0 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Ujet/U=

Sekil 5.24: Farkli emme konumlarinda emme hizinin siiriikleme katsayisi tizerindeki etkisi

Yiizeye Dik Emme Yontemi (a=15°hjet=0.0082m)

1-7 LJ LJ L] L) L)
= 3= Baseline
el Xjet=0.12m
e Xj et=0.4m
165 | i Xjet=0.724m "
el Xj et=0.88m
C 16} -
-4
2 155 F <
E
=
iz 15F i
145 -
l.“ Il 2 Il 2 2 2 2 2 2 2
0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Ujet/Ux

Sekil 5.25: Farkli emme konumlarinda emme hizinin kaldirma katsayzsi lizerindeki etkisi
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Yiizeye Dik Emme Yontemi (a=15°hjet=0.0082m)

SS{’ L] L] L] L} L] L] L] .
== Baseline

500 §==—Xjet=0.12m E
e Xj et=0.4m

450 1 Xjet=0.724m -

=l Xj et=0.88m

Kaldirma / Surukleme Oram - CVCd

100 =

S0

(’ Il L i ' L L L L 1 L

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Ujet/Usx

Sekil 5.26: Farkli emme konumlart i¢in emme hizinin kaldirma/siiriikleme orani {izerindeki etkisi

Serbest akimin 70%’1 ve istiindeki emme hizlar1 ig¢in hiicum kenarmin 0.4 m
uzaginda delikten emme yapilmasi durumunda en yiiksek kaldirma katsayis1 edilse
de siiriikleme katsayist ve Ci/Cq orani degerleri de gbz oniinde bulunduruldugunda
hiicum kenarmin 0.12 m uzagindaki jetin performansa en olumlu katkiyr yaptigi
goriilmektedir. Uygunlugu dogrulanan jet i¢cin emme hizinin etkileri Sekil 5.27 ve
Sekil 5.28’te gosterilmistir. Emme hiz1 arttik¢a stiriikleme katsayisi azalmakta ve

kaldirma katsayis1 artmaktadir.

Cizelge 5.13: En iyi emme konumu i¢in emme hizinin aerodinamik katsayilar iizerindeki etkisi

Xjet=0.12m - hjet=0.0082m - o=15°
Ujet/Uoo Cd Ci Ci/Cq Cq
0.2 0.01883 1.52022 80.72143 0.00164
0.5 0.01099 1.60458 146.02834 0.00410
1.0 0.00332 1.64573 496.25827 0.00820
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0.035 Yiizeye Dik Emme Yontemi (a=15°hjet=0.0082m)

0.025 5

0.02 -

0.015 =

Sirikleme Katsayis1 - Cd

0.01 =

0.005 =

= = Baseline
=t Xjet=0.12m

(’ I I L I i L i

0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Ufleme Hizi - Ujet/Us

Sekil 5.27: Yiizeye dik emme yontemimde en iyi emme konumu i¢in emme hizinin siiriikkleme
katsayus1 tizerindeki etkisi i¢in

Yiizeye Dik Emme Yontemi (a=15°hjet=0.0082m)

1.7 v ¥ v v v
= = Baseline
= Xjet=0.12m
1.65 F -
"
T 16} -
z
;'_.
2 155 F -
E
=
2 15F <
145 F -
l.“ B 1 2 2 B l I 1 a2 1

0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Ufleme Hizi - Ujet/Ux

Sekil 5.28: Yiizeye dik emme yontemimde en iyi emme konumu i¢in emme hizinin kaldirma katsayisi
tizerindeki etkisi i¢i
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Farkli emme konumlarindan elde edilen sonuglar i¢in akisin kanat profilinin {ist
yiizeyinde koptugu noktalar kiyaslandiginda yine hiicum kenarina en yakin konumda
(Xje=0.12m) akis kopmasinin en ge¢ goriildiigii gézlenmistir. Hiicum kenarina yakin
konumda heniiz akis kopmasi meydana gelmeden yapilan emme uygulamasinin firar

kenarina dogru olusan ters basing gradyenini engellemede basarili olmaktadir.

3 2 10° du/dy Dagihmi (e=15°-hjet=0.0082m-Ujet/Ux=0.5°)
o L] L] L] L] L] L) L] e Ba\cli“c
e Xjet=0.12m
25F e X j €t=0.40m
s Xjet=0.724m
, L e Xjet=0.88m

dufdy [s71]
=
N —
_ ——y
-

o I ;
\ e —— e e —] —
0 ~—‘J\.§ . ‘\‘i’*“' =) S Y
g — { \
ash i_ ;
-l 2 ' ' 2 A 2 ' ’ ' '
0 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

X [m])

Sekil 5.29: Farkli emme noktalar1 i¢in kanat profili tizerindeki du/dy dagilimi

5.4.2 Yiizeye dik emme yonteminde jet genisliginin performansa etkisi

En iyi tifleme konumu ve bu konumda emme hizinin aerodinamik katsayilara etkisi
belirlendikten sonra, delik genisliginin etkileri incelenmistir. Sekil 5.30 ve Sekil
5.31°de emme yapilan deligin genisligi artirildiginda siiriikleme katsayisinin azaldigi

ve kaldirma katsayisinin arttigi goriilmektedir.

Cizelge 5.14: En iyi emme konumu i¢in jet genisliginin aerodinamik katsayilar iizerindeki etkisi

Xjet=0.12m - Ujet/U~=0.5 - a=15°
hjet [M] Cd Ci Ci/Cud Cq
0.0041 0.01834 1.55242 84.65511 0.00205
0.0082 0.01099 1.60458 146.02834 0.00410
0.0160 0.00040 1.62290 4086.25264 0.00800
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0.0 Yiizeye Dik Emme Yontemi (o=15°-Ujet/Ux=0.5)

= = Baseline
== Xjet=0.12m

0.018

0.016 |
0.014
0012 F
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Siiriikleme Katsayisi - Cd
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0.004

0 2 2 2 2 2 2 2 2

0 0.002 0.004 0.006 0008 001 0012 0.014 0016 0018 0.02
Jet Genisligi - hjet [m]

Sekil 5.30: En iyi emme konumunda emme deligi genigliginin siiriikleme katsayust tizerindeki etkisi

Yiizeye Dik Emme Yontemi (o=15°-Ujet/Ux=0.5)

l-(,s LJ L) L L) L) L) L]
= = Baseline
=¥t Xjet=0.12m
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]
4
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S 15} |
=]
=
4
145 -
14 1 I 1 I 1 2 L 1 I

0 0.002 0.004 0.006 0.008 001 0012 0014 0016 0018 0.02
Jet Genisligi - hjet [m]

Sekil 5.31: En iyi emme konumunda emme deligi genisliginin kaldirma katsayisi tizerindeki etkisi
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Emilen havanin kiitle debisinin serbest akim kiitle debisine oran1 olan emme
katsayisinin bliylikliigii, emme hizi ve emilim olan ylizeyin genisligi ile dogru
orantilidir. Boliim 5.4.1 ve Boliim 5.4.2°de verilen sekiller ve ¢izelgelerden Cq
arttikca aerodinamik performansin iyilestigini sonucuna ulasilir. Ayrica aerodinamik
katsayilar agisindan en iyi sonuglarin elde edildigi tifleme konumunda (Xjet=0.12 m)
akisin kanat profilinin iist yiizeyine ¢ok daha iyi tutundugu ve akisin yol boyunca
kopmadan ilerledigi goriilebilmektedir (Sekil 5.28). Kontrolsiiz akista 15° hiicum
acisinda hiicum kenarindan 0.724 m uzakta akisin {ist yiizeye tutunmasi miimkiin
olmazken, bu deger teget lifleme 7 cm kadar telenerek 0.8 m civarlarina gelmisti.
Emme yonteminde ise akisin st yiizeyden hiicum kenarmin 0.996 m ilerisinde
koptugu tespit edilmistir. Veter boyunca akis iist yiizeye tamamen tutunabildigi i¢in
emme ile kontroliin teget ve dik lifleme yOntemlerine gore akis kopmasinin

engellemesi konusunda ¢ok daha basarili oldugu goriilmektedir.

Bolim 1’te verilen Sekil 5.1 ve Cizelge 5.1°den kontrolsiiz akista 15° hiicum
acisinda akisin st ylizeyden koptugu konum goriilmektedir. Heniiz akis kopmasinin
goriilmedigi hiicum kenar1 yakinindaki bolgeden emme ile kontrol uygulandiginda
Sekil 5.32°den goriildiigii lizere ters akim bdolgesi olduk¢a kiigiilmektedir. Sekil
5.29’da verilen du/dy dagilimi da iist yiizeyde akis kopmasi sartinin saglanmadigini
ve akisin yiizeye tutundugunu gosterip Sekil 5.32’yi dogrulamaktadir.

Velocit: Velocit:

Streamline 1 Streamline 1

F 160 . 172
120 129

fmrst=1]” ——— frrs™=1— e

Sekil 5.32: 15° hiicum agisinda kontrolsiiz akis ve emme yontemi (Xje=0.12m, h;e=0.0082m,
Ujet/U=0.5) i¢in akim ¢izgilerinin kiyaslanmasi
Sekil 5.32°den goriildiigii lizere emme yonteminden sonra firar kenar1 civarindaki

ters akim bolgesi kontrolsiiz akisa kiyasla oldukca kiiciiktiir. Boylelikle hiicum

kenarina yakin emme yontemi ile akis kopmasinin 6telendigini gosteren Sekil 5.25
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ile uyum saglanmis ve ters basing gradyeninden kaynakli olumsuz aerodinamik

etkilerin azaltildig1 gortiilmistiir.

Emme yontemi ile teget lifleme ve kontrolsiiz analizlerin sinir tabaka kalinliklari
kiyaslandiginda da bu yontemin digerlerine gore en kiigiik ters akim bolgesine ve en

kii¢iik sinir tabaka kalinligina sahip oldugu goriilmektedir.

Cizelge 5.15: Kontrolsiiz akista 15° hiicum agisinda akigin koptugu noktadaki sinir tabakasi

kalinliklart
Kontrolsiiz Akis Teget Ufleme Emme
Xjet=0.4m Xjet=0.12m
hjet=0.082m hjet=0.082m
a=15° UJet/UooZOS U]etjUw:OS
a=15° a=15°
0=0°
Simir Tabaka
Kalinhg1 [m] 0.0734 0.0715 0.0469

% Smir Tabaka Kahnhklan (x=0.724 m-hjet=0.0082 m-Uj et/Ux=0.5-a=15°

— B aseline
e Toget Ufleme - 6=0°
Emme
025 F g
02 =
E sk -
-
0.1 -
0.05 ———"“J -

0 10 20 30 40 S0 60
u - x yoniindeki hiz bileseni [m/s|

Sekil 5.33: Kontrolsiiz akisin kopma noktasinda hesaplanan sinir tabakasi hiz profilleri
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6 DEGERLENDIRMELER VE GELECEK CALISMALAR

6.1 Degerlendirmeler

Bu tez calismasi kapsaminda NACA 0012 kanat profili izerindeki akis sikistiritlamaz
rejim bolgesinde sayisal olarak incelenip HAD analizi sonuglari benzer Mach ve
Reynolds sayilari i¢in yapilmis deneylerin verileri ile kiyaslanmistir. HAD analizleri
2 boyutlu akis kabulii ile yapilmasina karsin deneysel veriler ile uyumluluk iginde
olmalar1 nedeniyle akisin 3. Boyuttaki degisikliklerinin ihmal edilebilecegi sonucuna
vartlmistir. Ayrica zamana bagli analizlerle zamandan bagimsiz yapilan analizlerin
birebir Ortlisen sonuglara sahip olmasi ve NACA 0012 iizerindeki akisin belirli
hiicum agilarma kadar zamandan bagimsiz davranis sergilemesi [20] sebebiyle 2
boyutlu zamandan bagimsiz analizlerin yeterli olacagina kanaat getirilmistir. Kontrol
yontemlerinin uygulanmasinda da siirekli {ifleme/emme profillerine sahip sinir
kosullart kullanilmasinda 6tiirii 2 boyutlu ve zamandan bagimsiz analizler tercih

edilmistir.

Kontrol yontemlerinden dik iiflemenin akis kopmasini geciktirmede yeterince etkili
olamayip aerodinamik katsayilar tizerinde de pozitif etki yaratamadigi gozlenmistir.
Ancak teget iifleme ve emme yontemlerinde akis kopmasinin konumu firar kenarina
dogru otelenirken aerodinamik katsayilarin da iyilestigi gézlenmistir. Sinir tabaka
igerisinde kiitle emilimi yontemin yukaridaki iki uygulamadan acik ara daha etkili
oldugu ve bu uygulamada akisin kanat boyunca ylizeye tutunmasinin saglandigi
goriilmistiir. Ancak emme yonteminin uygulanmasi iiflemeye kiyasla daha zor
oldugu da bilinmektedir [18]. Bu sebeple hangi yontemin akis kontrolii i¢in daha

uygun olacagina bir karsilastirmali bir maliyet calismas1 neticesinde karar verilebilir.

Teget lifleme ile akis kopmasinin kontrol edilmesi calismasi neticesinde serbest
akimin yarisinda hizla sinir tabaka igerisine hava iiflenmesi kaldirma katsayisinda
0.5%’lik bir artisa sebep olmasina karsin siiriikleme katsayinda 9.2% azalma ve
kaldirma/siirikleme oraninda 10.6% artis saglannmistir.  Akis kopmasinin
geciktirilmesi agisindan da basarili olan teget iifleme yontemi ile momentum
katsayisina bagli olarak kopma noktasinin 3 ile 9 cm arasinda Gtelenebildigi
gorilmiistiir.
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Emme ile kontrolde ise yine serbest akimin yarisi hiz i¢in siiriikleme katsayis1 66.8%
azalirken kaldirma katsayist 13% ve kaldirma/siiriikleme oran1 240% artmaktadir.
Emme yontemi ters basing gradyeninin etkilerinden kurtulup akisin yiizey boyunca
kopmadan ilerleyebilmesini saglamak miimkiindiir. Yukarida bahsedildigi gibi emme
yontemi i¢in boru hatti maliyeti ve fan giicliniin iiflemeye kiyasla fazla olmasina
karsin aerodinamik acidan getirisi de oldukc¢a yiiksek olmasi sebebiyle tercih

edilebilir bir yontemdir.

6.2 Gelecek Calismalar

Kanat profili Tlzerindeki sikistirnlamaz akisin aerodinamik performansinin
iyilestirilmesi adina smir tabaka icerisine siirekli rejimde hava iiflenmesi ve
emilmesinin sonuglarinin incelendigi bu caligmadan sonra net kiitle akisinin sifir
oldugu ve lifleme ile emmenin birbirini takip ettigi zamana bagli siniizoidal bir hiz
profili ile akisin kontrolii (Sentetik Jet Eyleyici) iizerinde ¢alisilmast uygun olabilir.
Ayrica tiirbiilans etkilerinin daha iyi modellenebilmesi adima 3 boyutlu HAD
analizlerinin gerceklestirildigi ve iifleme/emme deliklerinin kanat boyunca degil,
belirli araliklarla yerlestirildigi bir geometride 3. boyutun ve bu boyuttaki delik

yerlesiminin etkileri incelenebilir.

Yapilmis ve gelecekte yapilmasinin uygun olabilecegi caligmalar 1s1ginda akisin
kontrolii ve aerodinamik performansin iyilestirilmesi adina en uygun olduguna
kanaat getirilen yontemin gerg¢ek bir ugak kanadi iizerindeki performansi sayisal
olarak incelenip sistemin enerji ihtiyacinin sistemden elde edilen performansa

kazanci ile kiyaslanmasi da oldukga faydali bir ¢alisma olacaktir.
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EKLER

Ek 1: HAD Analizleri i¢cin Giris Kosullari ile Referans Degerlerin Hesaplanmasi

0’te belirtilen sinir kosullari ile akis referans degerler asagidaki gibi hesaplanmistir:

P R oR = 8.3144598 [kgm?/s?Kmol] (Ek 1.1)
W My M 0.0289647 [kg/mol]
2
m
= 287.055——
s?K

m2 (Ek 1.2)
a=JkR;T => [|14 (287.055ﬁ> (300K)
m
= 347.222 —
S
U
M ==2=>U, = (0.15)(347.222 ﬂ) — 52083 = (Ek1.3)
a S S

300 Kelvin sicaklikta havanin yogunlugu p = 1.177 k—g3 ve Kkinematik viskozitesi
m

2
v = (1.568)10"° mTolarak kabul edilmistir [47].

Serbest akimin basinci (referans basinci) ise agsagidaki gibi hesaplanir:

Pv =RT => P = pRT

kg m? (Ek 1.4)
P=1.177 [—3] 287.055 =7 300[K] = 101357.4 Pa
m s“K

2 boyutlu kanat profilinin veter uzunlugu 1 metre segilmistir. Bu veter uzunlugu
degeri i¢in (Ek 1.3)’te hesaplanan serbest akim hizi ve 300 Kelvin sicaklikta havanin
yogunluk ve kinematik viskozite degerleri kullanilarak Reynolds sayis1 asagidaki

gibi hesaplanir:

76



U, 52.083 =) (1m)
Re = -=° — ( 5) — = 3.32x10° (Ek 1.5)
V. (1568x1075) %
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