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Recent developments in morphing aircraft research have made researchers re-examine more “morphing”
technologies and techniques. Figure A illustrates a proposed morphing wing twist mechanism which
provides +6 degree of twist while maintaining a smooth aerodynamic surface. Fundamentally, the concept
consists of multiple, small thickness, rib sections that are free to rotate and slide relative to one another.
This relative movement allows changes in twist distribution along the wing span with the combined
plurality of rib edges constructing an overall, rigid, wing surface.
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Figure A. Morphing Wing Twist Mechanism

Purpose: The purpose of this study was to explore new concepts of adaptive wings and/or winglets to
improve aircraft control and performance. This research also aimed to develop an alternative approach for
a morphing skin technology.

Theory and Methods: A novel morphing wing skin and mechanism was designed and manufactured,
consisting of multiple ribs assembled with multiple carbon rods. A high torque servo and belt drive system
were used to actuate the twist. All wind tunnel tests were conducted using a closed test section, open-
circuit low-speed wind tunnel with working section dimensions of 0.46 m x 0.46 m and a flow speed of
30 m/s. An AMTI MC3A-500 sensor was also used to measure the forces and moments in each of the wing
structure.

Results: Both the traditional control surface model and the variable morphing wing model were designed
and tested in the wind tunnel. Through the wind tunnel results, the adaptive wing structure at -6 degree
was found to achieve a drag reduction which resulted in a lift to drag ratio improvement of approximately
22% comparable to the fixed wing structure. Furthermore, it has been observed that the morphing twist
structure and the traditional control mechanism showed similar control moment coefficients.

Conclusion: The concept of morphing wing twist mechanism that maintains both proficiency and surface
continuity were investigated. Wind tunnel results for the selected conditions showed effective performance
in both control coefficients and aerodynamic efficiency compared to traditional aileron-control structures.
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Degisken kanatli ugak aragtirmalarindaki son gelismeler, uyumlu gegisli sistemlere, yani ayri hareketli
parcalar olmadan sekil degisikligine veya kanat profilindeki ani degisikliklere yonelik arastirmalara neden
olmustur. Bu ¢aligmanin amaci, ugak kontrolii ve performansini artirmak igin uyarlanabilir kanat ve/veya
kanatgik kavramlarina iligkin yeni kavramlari kesfetmektir. Bu esas dogrultusunda, ¢alismanin ilk amaci;
deneysel yaklasimlar kullanarak uyarlanabilir kanat konseptinin ulasabilecegi biikiilme ag1 degerlerini
belirlemeyi hedeflemektir. Bir diger temel amag ise gelistirilen kanat konseptini riizgar tlineli ortaminda
degerlendirmek ve gostermektir. Hem geleneksel kontrol yiizeyi modeli hem de degisebilen kanatgik
modelleri tasarlanip riizgar tiinelinde denenmistir. Yapilan deneyler sonrasinda ugak kanadinin -6° bir biikiim
acisina konumlandirildigi zaman, biikiim agist olmayan kanat profiline kiyasla yaklasik %22°lik bir
performans artist géze ¢arpmaktadir. Bununla birlikte farkli biikiim acgilarinda geleneksel yontemlerin
kullanildig1 kontrol yiizey kullanimlariyla benzer moment katsayilari elde edilmistir. Bu arastirma ayni
zamanda degisen bir yiizey kaplama i¢in alternatif bir yaklagim geligtirmeyi de amaglamustir.

Experimental investigation on the control and load characteristics of active wing
morphing aircraft concept

HIGHLIGHTS

e  Application of active wing technology
e  Novel Morphing skin development
e  Application of wind tunnel testing methods

Article Info

ABSTRACT

Research Article
Received: 19.08.2024
Accepted: 25.12.2024

DOI:
10.17341/gazimmfd. 1533853

Keywords:
Aerodynamics,
active wings,
morphing skin,
twist,

wind tunnel

Recent developments in morphing aircraft research have made researchers re-examine more “morphing”
technologies and techniques. The purpose of this study was to explore new concepts of adaptive wings and/or
winglets to improve aircraft control and performance. The primary variable investigated involves varying
the twist angle of the configurations with the purpose of evaluating the concept using experimental
approaches. Another main goal was to evaluate and demonstrate the developed concept in a wind tunnel
environment. Both the traditional control surface model and the variable morphing wing model were
designed and tested in the wind tunnel through the wind tunnel results, the adaptive wing structure at -6
degree was found to achieve a drag reduction which resulted in a lift to drag ratio improvement of
approximately 22% comparable to the fixed wing structure. Furthermore, it has been observed that the
morphing twist structure and the traditional control mechanism showed similar control moment coefficients.
This research also aimed to develop an alternative approach for a morphing skin technology.

*Sorumlu Yazar/Yazarlar / *Corresponding Author/Authors: *erdogan.kaygan@lentatek.com, alvin.gatto@brunel.ac.uk /Tel: +90 501 030 2177

1590


https://orcid.org/0000-0003-3319-3657
https://orcid.org/0000-0003-4443-0451

Kaygan ve Gatto / Journal of the Faculty of Engineering and Architecture of Gazi University 40:3 (2025) 589-1597

1. Giris (Introduction)

Giinlimiizde geleneksel olarak kullanilan ayrik kontrol yiizeyleri ugak
kontrolii alaninda uzun yillar boyunca biiyiik basari elde etmistir [1].
Bu basarinin yaninda, ugaklarin bilyiik cogunlugunda yaygin olarak
kabul edilen bu geleneksel kontrol yiizeyleri, tam olarak
calistirildiginda 6nemli bir akis ayrimi olusturabilen menteseli kontrol
ylizeylerine dayandiklari igin ucagin aerodinamik performansina
zarar vermektedir. Daha verimli, saglam ve uygun maliyetli
tasarimlara yonelik giderek artan talepleri karsilamak i¢in, geleneksel
kontrol yiizeyi metodolojilerinin daha fazla "doniigtiirme(morphing)"
teknolojileri ve teknikleri lehine yeniden incelenmesi gerektigine dair
bir argiiman bulunmaktadir [2].

Doniisiim teknolojileri tipik olarak uyarlanabilir geometrik yapilar ve
mekanizmalar icermekte olup ucak performansina onemli faydalar
saglayabileceginden ucak tasarimcilarmin bilyiik ilgisini ¢ekmektedir.
Ancak "doniistiirme" kavrami yeni bir kavram degildir. Kanat biikkme
teknikleri, Wright Kardesler tarafindan, havadan agir ilk motorlu
ucagi, alttan gegen kablolar araciligiyla kanat biikiilmesi yoluyla
kontrol etmek i¢in kullanmustir [3]. Ancak, son yillarda bir¢ok dnemli
arastirma yapilmasma ragmen doniisim kavramlar1 hala 6nemli
zorluklarla kars1 karsiyadir. Bunlar arasinda mekanizmalardan
gelebilecek ilave agirlik, ugak iizerine uyumlu bir kaplama tasarimu,
mekanizmalarin karmagikligi, otomatik kontrol sistemleri gibi birgok
zorluklar yer almaktadir. Jha ve Kudva [2], sekil degistirebilen
ucgaklarin  bazi  teknik  zorluklarm1  ve  siniflandirmalarini
aragtirmasinda detayli bir sekilde 6zetlemektedir. Yapilan bu ¢aligsma
neticesinde sekil degistirebilen ugak konseptinde ki en énemli zorluk
olarak mekanizmalarin yapisal tasarimi ve degisim konsepti igin
kullanilan kontrolcii kavrami olarak bahsetmektedir.

Mekanizma ve yapisal sorunlarmn ¢oziilmesi gerceklesse bile en
6nemli sorun olarak ayrica dis kaplama yapis1 dikkat ¢ekmektedir.
Aerodinamik agidan en énemli konu olarak bilinen ugagin dis yapisi,
sekil degistirebilen ucak yapilarinda da kritik bir bilesen olmaktadir.
Mekanizmanin bulundugu ylizey kolayca harekete gegmesi i¢in esnek
bir yapiya sahip olmalidir. Aym1 zamanda uygun aerodinamik
performansin elde edilmesine olanak saglamak i¢in de piiriizsiiz veya
kirnigmayan bir sekilde olmasi gerekmektedir. Thill vd. [4] yapmus
oldugu aragtirmada giiniimiizde bulunan bir¢ok alternatif materyalin
Ozelliklerini ve uygulamalarmi agiklamigtir. Yapilan literatiir
caligmasima goére, FMC (Esnek Matris Kompozit) [5, 6], elastomerik
deri [7] ve oluklu deri [8, 9] gibi esnek deri kullanimlari &ne
¢ikmaktadir, ancak hicbiri heniliz yaygin kullanima ulasamamugtir.
Yiizeyin hareket edebilmesi ve/veya sekil degistirebilmesi igin
aerodinamik yiikleri aktarma kapasitesine sahip olmasi ve esnek
olmasi gerekmektedir. Bu gereksinimlerin yerine getirilmesi zordur.

Havacilikta gecis yapilar iizerine yapilan dnceki arastirmalarin cogu
bombeli gegigli [10-13], biikiilebilen kanatlar [14-17] ve uyarlanabilir
son teknolojiler iizerine olmustur [18, 19]. Kamber-degisken kanat
profilinin kamber ¢izgisini biiken, ucagi yonlendirmek ve manevra
yapmak i¢in yerel kaldirma dagilimimi degistiren, esas olarak algak
kaldirma kanat profili seklini daha yiiksek performansli, yiiksek
kaldirma kanat profili sekline doniistiiren bir tiir diizlem dig1 gegistir.
Giliniimiizdeki ugaklar, kanadin egimini ayarlamak i¢in arka kenardaki
ayr yiizeyleri kullanir, ancak sekil degistirebilen ylizeyler (morphing)
geleneksel kontrol yiizeylerine gore biiyiik siirtinme profillerinden
kagmarak ekstra bosluklar olmadan kusursuz bir sekil vermektedir.
Bunun sonucunda ugak performansinda biiyiik oOlgiide artirnm
yaratmaktadir. Majid ve Jo [20] kamber degisken ve geleneksel kanat
profillerinin aerodinamik performansinit karsilagtirdilar. Bu ¢aligma,
degisken kavisli kanatlarin geleneksel kanatlara gore avantajlarini
belirterek aerodinamik verimlilik, ¢eviklik ve manevra kabiliyeti

acisindan istiinliiklerini ortaya koydu. Bir diger 6nemli kamber kanat
profil degisimi calismast Woods ve Friswell [21] tarafindan yapildi.
Balik Kil¢ig1 Aktif Kamber (FishBAC) konsepti olarak yiiriitiilen
projede konseptin 6zii olarak baligin anatomisinden ilham alan
uyumlu bir iskelet yapist olusturuldu. Balik kaburgalarina benzer bir
dizi kirise sahip merkezi bir bilkme kirisi bulunan konseptin temel
kanat (6n taraf) yapisi 3 boyutlu baskiyla iiretildi. Yapinin geri
kalanina karbon ve EMC (elastomerik matris kompozit) kaplamasi
kullanildi. Yiiksek torklu servo motorlu makara mekanizmasi gerekli
kamber biikiimiini ve maksimum 36 mm kamber bikiim
deplasmanini bagaril bir sekilde sagladi. Riizgar tiineli testi, FishBAC
gecis yapisinin kullanilmasinin hiicum agilart araligi boyunca normal
kanat profiliyle karsilastirildiginda kaldirma/siiriikleme  (L/D)
oraninda %?20-25 oraninda bir artig elde edildi. Literatiirde bunlara
benzer diger ¢aligmalarda da gerek deneysel gerekse de hesaplamali
akigkanlar analizlerinde performans artiglari elde edilmistir [22-24].
Sekil degistirebilen kanat yapisini kullanan ugaklarin giiniimiizde
bulunan normal sabit kanathi ugaklarla kiyaslandiginda farkli ugus
profillerine (kalkis, tirmanma ve seyahat, algalma, yaklagma, inig vb.)
sekil degistirerek adapte olabilmektedir. Boylece kanat yapisimin
stirekli degisimi neticesinde tim ugusu da optimize etme sansini
yakalamaktadir [25-28].

Bu ¢alismanin amact, ugak kontrolii ve performansini artirmak igin
uyarlanabilir kanat ve/veya kanatgik kavramlarina iligkin yeni
kavramlar kesfetmektir. Genel olarak giiniimiize kadar bir¢ok farkli
mekanizmalar iretilmis ve hi¢bir zaman tam olarak yapisal ve
aerodinamik yiizey sorunlari nedeniyle gerekli verim alinamamisgtir.
Bu makalede deneysel olarak daha oOnce yapilan arastirmalar
sonrasinda literatiirde yer alan farkli sekil degistirebilen ugak
yapilarindaki sorunlari azaltabilecek yenilikgi bir mekanizma
kullanilmigtir. Arastirmanin hedefi bu mekanizmanin isleyisini ve
ucak performans: iizerindeki etkisini riizgar tiineli ortaminda
degerlendirmek ve gostermektir. Bu arastirma ayni zamanda degisen
bir yiizey kaplama igin alternatif bir yaklagim gelistirmeyi de
amagclamistir.

2. Deneysel Yontem (Experimental Methodology)
2.1. Sekil Degisebilen Kanat Tasarumi (Morphing Wing Design)

Morphing kanat konseptin temel dayanagi, birbirine gore serbestce
donebilen ve kayabilen ¢ok sayida kiigiik kalinliktaki nerviir(rib)
boliimleri kullanilarak bir kanat insa etmektir. Bu goreceli hareket,
sert bir kanat yiizeyi olusturan birlesik ¢ok sayidaki nerviir kenarlar1
ile kanat agiklifi boyunca biikiim dagiliminda degisikliklere izin
vermektedir (Sekil la). Karsiik gelen her bir nerviir arasindaki
goreceli hareket sinirlarim ayarlamak igin, i¢ yapi, nerviir profilinin
cevresinin hem igine hem de ¢evresine yerlestirilen ¢ok sayida,
aralikli takviye elemanlar1 (karbon cubuklar) icerecek sekilde
tasarlanmistir. Bu elemanlar yapiya bir miktar sertlik kazandirmanin
yani sira her bir elemanin kenar yiizeyi siirekliligini ve hizalamasini
saglamaktadir. Konseptin mevcut uygulamasi igin, biikkiim harekete
gecirme islemi, ayn1 zamanda nerviir elemanlar i¢in donme ekseni
olarak da kullanilan geyrek kiris noktasina yerlestirilmis servo tahrikli
bir tork tiipii araciligiyla gergeklestirilmistir. Son olarak dogrudan
tork tlipiine baglanan kanat ucu ug¢ bolimii, ¢alistirma torkunu
aciklikli takviye elemanlart araciligiyla dogrudan nerviir elemanlarina
aktarmaktadir.

Tiim riizgar tiineli modelleri i¢in secilen genel kanat konfigiirasyonu
%12 kalmhiginda Zagi kanat profiline sahip dikdortgen bir kanat
planformu kullanilmistir. Bu konfigilirasyonun yar1 agiklik, akor ve en
boy orani sirastyla 0,33 m, 0,2 m ve 1,65’tir. Toplamda ti¢ farkli
konfigiirasyon kullamilmistir; tam sabit ve saglam bir taban hatt1
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Karbon tork tlipti Sekil
degistirebilen
Sabit kanat yapisi Nerviirler kanat

(a)

Kayis Tahrik
Sistemi

Hitec HS-
7950TH Servo

doniis

mekanizmasi

(b)

Pogzitif bitktimlii kanat gérseli

(c)

(d)

Sekil 1. Kanat doniisiim mekanizmasi ve elemanlari: (a) Nerviirlerin dizilimi ve yerlestirilmesi, (b) kanat biikkiim mekanizmasi, (c)
pozitif(+¢) ve negatif (-¢) biikiim agilar1 ve (d) tiinel i¢erisindeki pozitif biikiim agili kanat gorseli
(Twist wing mechanism and equipments): (a) airfoil placements (b) twist wing mechanism (c) positive and negative twist angles (d) image of a wing
with positive twist angle inside the tunnel)

kanad, entegre biikiilme konseptine sahip bir kanat(morphing) ve +30
derece sapma arasinda kanatgik(flap-aileron) hareketini simiile eden
bir kanat. Doniigiim kavramini entegre eden model i¢in, gegis biikiim
elemanlar1 kanadin toplam 0,15 m'lik bir agikliga sahip dis kismina
entegre edilmistir.

Kanat igerisine gomiilii biikiim ¢aligtirma mekanizmasi, konseptin
yeterince ve etkili ¢caligmasi agisindan kritik 6neme sahiptir. Ayrica
siiriiklenmeyi en aza indirmek i¢in bu genin sorunsuz bir sekilde
kanat icerisine gomiilmesi gerekmektedir. Kullanilan nihai sistemin
temel bir temsili Sekil 1b'de gosterilmektedir. Dondiirme
mekanizmasini  yerlestirmek igin, mekanizma kanat igerisine
takilmadan once kanadin sabit kisminin alt boliimiiniin bir kism
cikarildi. Biikiilmeyi gergeklestirmek i¢in bir Hitec HS-7950TH
yiiksek gerilim tork servosu, kanadin ¢eyrek kirigsine konumlandirilan
bir tork ¢ubuguna bir kayis tahrik sistemiyle (1:1 disli oraninda)
baglandi. Bu gubuga servo tork uygulandiginda, bu ¢gubuga sabitlenen
u¢ destegi, burulma yiiklerini nerviirlere iletecektir. Kayis
gerginliginin ayarlanmasina olanak saglamak igin kanat profilinin
icine kayis gerdirme sistemi de ayrica kuruldu. Riizgar tiineli gegis
konsepti i¢in 239 nerviir ve her biri 0,6 mm kalinliginda lazer
kontrplak levhadan yapildi. Bu modelin son tasariminda iki takviye
¢ubugu ve bir karbon tiip kullanilarak ¢esitli nerviir tasarimlart ve
konfigiirasyonlari test edildi. Bu elemanlar ana kanat elemaninin sabit
kismma  sabitlestirilmistir.  Mekanizma monte edildiginde,
aerodinamik olarak piiriizsiiz bir yiizey kaplamasi olusturmak
amactyla mekanizmay1 kaplamak i¢in yiizeydeki tiim siireksizlikler
doldurulup zimparalanan bir aliiminyum plaka kullanildi. Sekil 1c’de
pozitif(+¢) ve negatif(-¢) kanat doniisiim agilar1 gosterilmektedir.

1592

Sekilde de goriildiigli lizere pozitif biikiim agist kanadin yukartya
dogru hiicum yaptig1 ve negatif biikiim agis1 ise kanadin asagiya dogru
hiicum yaptig1 ag1 olarak kullanilmaktadir.

Gegis konseptinin performansini geleneksel yuvarlanma kontrol
sistemiyle(roll-kontrol) degerlendirmek ve karsilastirmak igin alt1
farkli aileron ayaria sahip 6zdes bir kanat gelistirildi (Sekil 2a). Her
kanatgik konfigilirasyonu 50 mm kirig uzunluguna (%25 kanat kirisi)
ve 145 mm agikliga sahipti. Bu boyutlandirma kararlari, geleneksel
kanatgik tasarim metodolojisinin [29-30] yan1 sira gerekli kanat doniis
hizina dayali olarak alindi. Her bir kanatgik, kanat¢ig: kanat yapisina
sabitlemek i¢in kullanilan iki yerlestirme vidasi ile dogrusal bir dizi
halinde birlestirilen 6 mm kalinligindaki elemanlarin birlesiminden
yapilmugtir. Her test igin, aerodinamik olarak piirlizsiiz bir yiizeyin
muhafaza edilmesi amaciyla her iki vida deligi daha sonra doldurulup
zimparalanmugtir. Toplamda -30, -20, -10, 10, 20 ve 30 derece olmak
tizere alt1 farkli kanatgik agisi tiretildi.

2.2. Riizgar Tiineli Kurulumu Ve Aparatiar:
(Wind Tunnel Setup And Apparatus)

Tiim riizgar tiineli testleri, 0,46 m x 0,46 m ¢aligsma boliimii dl¢iilerine
ve 30 m/s maksimum serbest akis hizina sahip, kapali bir test boliimii,
acik devre diisiik hizli riizgar tiineli kullanilarak gergeklestirildi. Tim
riizgar tiineli modelleri, sinir tabakasi duvar etkilerini azaltmak igin
bir sinir tabakasi plakas1 (0,37 m x 0,25 m) monte edilerek orta test
bolimii ytiksekligine yerlestirildi [31]. Smir katmani plakasi,
ayarlanabilir disli ¢ubuklar kullanilarak tiinel duvarindan 0,025 m
uzaga yerlestirildi. Engelsiz yiik ve moment verilerini elde etmek i¢in
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her kanat modeli, literatiire uygun olarak serbest harekete izin verecek
sekilde sinir tabakasmin yiiz kismidan 0,001 m uzaga yerlestirildi
[32]. Siur katmant plakast ile riizgar tiineli yan duvari arasina monte
edilen (ancak kanat montaj ¢ubuguna baglanmayan) aerodinamik
sekilli bir parga da kanat montaj ¢gubugunu hava akisindan korumak
icin kullanildi. Sekil 2a-b’de riizgar tiineli modellerinin yerlegimi
gosterilmektedir.

Kanat boliimlerinin her birindeki kuvvetleri ve momentleri 6lgmek
icin AMTI MC3A-500 sensorii kullanildi. Riizgar tiinelindeki yiik
hiicresini desteklemek igin aliiminyum denge destek ¢ercevesi iiretilip
tiinel duvarmin digina sabitlendi (Sekil 3a). Kanat modellerinin her
birini AMTI MC3A-500"in aktif denge plakasina desteklemek igin
0zel olarak tasarlanmis bir montaj braketi iiretildi. Yiik hiicresinin
kalibrasyonu, riizgar tiineli testinden Once, eksenlerin herhangi
birinde tam o&lgekli ¢iktinin  +%5'inden daha az sapmalarla

gerceklestirildi. Ham veriler analiz edilirken bu sapmalar diizeltmek
icin her testten dnce ve sonra kuvvet ve momentlerin sifir okumasi da
yapildi. Herhangi bir riizgar tiineli tikanma diizeltmesi veya yapay
gecis sabitleme sistemi kullanilmadi. Doniisen kanat modelini
harekete gecirmek i¢in, kanat igine monte edilen servomekanizmasini
kontrol etmek amaciyla Futaba R617FS 2.4GHz FASST 7 kanalli alict
ve Futuba T10CG 2.4GHz 10 kanalli T-FHSS radyo sistemi (verici)
kullanildi. Bu servomekanizma, +6° dereceye kadar biikiilme
acilarina izin veren 6V-NiMh pil ile aktive edilmekteydi (Sekil 3a).
Kanadin hiicum agisini ayarlamak i¢in manuel bir doniis kademesi
mekanizmasi tasarlandi ve kanat destek ¢ubuguna takildi (Sekil 3b).
Bu manuel doéniis asamasi ayni zamanda dogrudan aktif denge
plakasina monte edildi. Testler i¢in hiicum ag1s1 taramasi -20° ile +20°
derece arasinda yapildi (£0,5 derece dahilinde). Bu ¢aligma igin
seg¢ilen nominal akig hizi, model konumunda %0,35'te Glgiilen serbest
akisg tiirbiilans yogunluguyla 30 m/s idi.

(b)

Sekil 2. (a) Riizgar tiinelinde geleneksel kanatgik yapisinin yerlesimi (b) Riizgar tiinelinde degisken kanat yapisinin yerlesimi
((a) Placement of the traditional wing-aileron structure in the wind tunnel (b) Placement of morphing wing structure in the wind tunnel)

Siur . N Tiinel
katmamni Duvari
plakasi \> . Futaba
Kanat = RO617FS
Pil destek 6V-
alant NiMh pil
Denge
AMTI destek
HIC3 A cercevesi
500

(©)

Sekil 3. (a)Tiinel yiik hiicresini desteklemek igin iiretilen aliiminyum gerceve ve lizerine yerlestirilen aparatlar, (b) Hiicum agis1
degistirme mekanizmasi (c) Hiicum agisinin(a) kanat iizerinde gosterimi
((a) Aluminum frame produced to support the tunnel load cell and the apparatus placed on it (b) Angle of attack changing mechanism (c) Indication of
angle of attack(a) on wing)
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3. Sonuglar ve Tartismalar (Results and Discussions)

3.1. Statik Kuvvet ve Moment Sonuclari
(Atatic Force and Moment Results)

1594

Kaygan ve Gatto / Journal of the Faculty of Engineering and Architecture of Gazi University 40:3 (2025) 589-1597

18 ! ! H : ! ! 02 H H ! ! !

015 ***Ttwitmﬂmw

Y-

ua&&
0.1 éa“ﬁaééﬁﬁmhﬁ%#éﬁbié ,

o7 |, 005}
- 8]
© - o
0.25
-0.05
tHtetaiy 4_+++-|1+
0.2 * [
0.1 '"PWWWB&;&H&B‘WW”‘” ==
0.15 1 I I i
—0.6513 ) 4 o 4 8 12 18 20
a, deg
()
0.2 0.05 !
; : : : 0.03 1
. . S PR
0.2 0.02 "'“""n - ‘“'H -
001 = aEAg a-‘-““ 1
o 0.15 f o : o0
=]
-0.01
0.1
-0.02
00| En2 003
0.04}-
% 2085
(© (d)
0.01 r - - : - - dKI‘E'Db D‘pbb
i ; ; i : i B F‘Dbbbbl}pbpbbbpppp
0.008 b F J e r.{, - '"P'“'"='+“+“_'“~";'x'r'r:'.':q':a-""'
O E'nmuuaﬁnuuﬁnuuuunugnnﬂnnn
0,005} X 0 el v oo TUOO0GT aoiﬁoccocaomc
£ 001 o 2 e.:m Gw%-- ¥
0 ) SR SO St ol b
(8] - “ a.a.. _ﬁaﬂ&*ﬂ
! =, AA LA :
0015 4 i ‘*af.é_d
-0.02 ¥ é i
&l kb o SN
-0.025 : For
! L ! ; l A
-0.03; Y 0 4 8 12 18 20
a, deg
(e ey

® =457 & p=4d" 0 p=42° o $=0"——FullSpan 0 $=-2" + p=-4" D p=-G°

Sekil 4. Degisen biikiilme agisinin statik kuvvetler ve momentler iizerindeki etkileri, Re,,= 3.85 x 10°
(Effects of changing twist angle on the static forces and moments, Re,,= 3.85 x 10%)

acistyla kaldirma katsayisina karsilik gelen bir artis ve azalisa neden
olmaktadir. Dogrusal bolge icinde neredeyse sabit bir kaldirma egrisi
egimi ile birlikte, kanat biikiim degisimi artisiyla birlikte tiim hiicum
acilar1 boyunca kaldirma katsayisinda neredeyse sabit bir degisiklik
vardir. Pozitif biikiilme agis1 genel olarak ugak iizerinde kaldirma
Riizgar tiinelinde yapilan deneyler sonrasinda, -6 ile 6 derece kuvvetinde artis saglarken negatif acili yapida daha az bir kaldirma
arasindaki biikiilme acilarinda tiretilen kanat yapisinin statik kuvvet
ve moment sonuglart Sekil 4 ve Sekil S'te gosterilmektedir. Her bir
katsay1 igin dlgiilen farklar, tam agiklikli kanada (sabit kanat) gore de
gosterilmistir. Sekil 4a-b'de kaldirma katsayisina (C) iliskin sonuglar
gosterilmekte olup morphing kanadin artan veya azalan biikiilme

kuvvetine sahip olundugu gézlenmistir. Bunun nedeni artan biikiilme
acis1 kanat sonu {izerindeki hiicum agisindaki artig1 saglamakta ve bu
da kaldirma kuvvetindeki artis1 tetiklemektedir. Literatiire bakildigi
zaman da benzer davranislar gézlemlenmektedir; pozitif biikkiim agist
kaldirma kuvvetini artirict etkisi bulunmaktadir [33].
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Sekil 5. Degisen biikiilme agisinin statik kuvvetler ve momentler {izerindeki etkileri, Re,,= 3.85 x 105
(Effects of changing twist angle on the static forces and moments, Re,,= 3.85 x 10%)

Siirttinme  katasayisi(Cp) ucak performans: igin negatif bir etki
yapmakta ve ugagin fazla yakit kullanmasina sebeb olmaktadur.
Siirikleme  katsayisina  iliskin - sonuglar da  Sekil 4c’de
gosterilmektedir. Sonuglara bakildigi zaman kanat biikiim agisi
degisimiyle birlikte siiriikleme katsayisi 6nemli degisiklikler
gostermektedir. Biikiim aktivasyonu ile, beklendigi gibi, toplam
stiriklemenin pozitif biikiimle arttig1 ve negatif biikiimle azaldig:
bulunmustur, ancak bu iligki iiniform degildir. Bu durum en agik

sekilde siirliklemede taban ¢izgisine gore farkliliklarin sonuglarinda
goriilmektedir (Sekil 4d). Bu sonuglar, kanat ucu aerodinamik olarak
daha fazla yiiklendik¢e test edilen biikiim agilarinin ve hiicum
acilarinin ug noktalarinda belirgin artiglar gdstermistir.

Beklendigi iizere, Sekil 4e-f’de belirtilen yunuslama momenti
katsayisi (C,,) , yan kuvvet katsayisi (Cy) (Sekil Sa-b) ve yuvarlanma
momenti katsayisi(C;) (Sekil Sc-d) sonuglart da uygulanan kanat
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Sekil 6. Degisken kanat ve kanatgik riizgar tiineli konfigiirasyonlari i¢in kaldirma/siiriikleme orani. Farkli kanat biikiim(twist) agis1 ‘¢’
ve kanatgik agist “y’ ile ugagin hiicum agisina (o) gore kiyaslamalart
(C,/Cp ratio for variable wing and aileron wind tunnel configurations. Comparison of different wing twist angle '¢' and aileron angle 'y' with respect to
the aircraft's angle of attack (a))

biikiimii ve/veya hiicum agisi ile agirlikli olarak dogrusal iligkiler
gostermektedir. Bu sonuglar u¢agin kontrol momenti i¢in énemli rol
oynamaktadir. Negatif yuvarlama katsayis1 ucagin sola yatisini
belirtirken pozitif katsayilar ise ugagin saga dogru yuvarlama hareketi
yaptigini belirtmektedir. Yunuslama momenti i¢in ise pozitif degerler
ucagin yukariya dogru burun kaldirma hareketini ve negatif
yunuslama momenti ise u¢agm burun asagiya hareketini
belirtmektedir. Yunuslama momenti katsayisina iligkin sonuglar, kanat
modeli i¢in segilen kanat profilinin (refleksli firar kenar1), Cm vs a
egimi agikca negatif olan dogal olarak stabil bir kanat konfiglirasyonu
iretmede etkili oldugunu gostermektedir. Ek olarak ve kaldirma
katsayis1 sonuglarina benzer sekilde, kanat biikiimiiniin (pozitif veya
negatif) art arda eklenmesi, yunuslama momenti katsayilarinda (her
hiicum agisinda) Olgiilen degisiklikte neredeyse tutarli ofsetler
iretmektedir. Bu degisikligin etkisi, yunuslama stabilitesinin
derecesini korumak ancak konfigiirasyon i¢in hiicum agis1 trim
konumunu degistirmek (biikiim ne kadar negatif olursa kanat trim
hiicum agis1 o kadar yiiksek olur) gibi goriinmektedir. Sekil Sc-d'de
gosterilen yuvarlanma (ve yuvarlanmadaki degisim) momenti
katsayist (C;) i¢in sunulan sonuglar i¢in, konsept, biikiim derecesine
ve kanat hiicum agisina bagl olarak ¢esitli seviyelerde yuvarlanmada
kontrol momentleri iiretme kabiliyetini gostermektedir. Artan hiicum
acisi(o) dogrudan kaldirma kuvvetine pozitif yonde etki etmesi
nedeniyle yuvarlanma katsayisina da dogrudan etki etmistir. Bununla
birlikte degisen biikiim agilari(¢) ile kanat yapisinin hiicum agisinda
da etki yaratacaktir. Boylece pozitif biikiim agisi(+¢) gosteren kanat
konfigiirasyonlarda ugak sola yatis ve negatif bikim agisi(-¢)
gosteren kanat konfigiirasyonlarda ugak saga yatig gostermektedir ve
maksimum yuvarlanma kontrol moment katsayist maksimum agilarda
ortaya ¢ikmistir (¢=+6° ve ¢=-6°).

Agirlikli olarak, gelistirilen yalpa momentinin hiicum agisiyla
dogrusal olarak arttig1 ve uygulanan kanat biikiilme agisinin artmasi
veya azalmasiyla belirgin bir sekilde arttigit veya azaldigi
bulunmustur.Yan kuvvet katsayisi sonuglari i¢in (Sekil 5a-b), lgiilen
yan kuvvet derecesinin daha yiiksek hiicum agilarinda 6nemli 6l¢iide
artmistir. Buna karsilik, yalpalama momenti katsayis1 (C,,) sonuglari
(Sekil 5e-f) ¢ok az tanimlanabilir egilim gdostermekte olup, sonuglar
1596

agirhikli olarak farkli uygulanan biikiim biiytikliikleriyle dogrusal
degildir. Bu davranigin olas1 bir nedeni, belirtilen test kogullar1 altinda
bu serbestlik derecesinde Olgiilen biiyiikliiklerin ¢ok diigiikk olmast
olabilir.

3.2. Aerodinamik Performans Analizi
(Aerodynamic Performance Analysis)

Geleneksel kanatcik tabanli sisteme gore gelistirilen morphing kanat
kavraminin performansini degerlendirmek i¢in, kaldirma kuvveti ile
stiriikleme katsayilarinin hiicim agisina gére dogrudan karsilagtirmasi
Sekil 6'da sunulmustur. Sekildeki grafik incelendiginde, 4 ile 12
derecelik hiicum agis1 araligindaki sonuglar, geleneksel kanatgik
tabanli sisteme kiyasla degisken kanat konseptinin gelismis bir
verimliligini gostermektedir. Bu verimlilik ucagin kaldirma kuvveti
katsayisinin  siirikleme kuvveti katsayisina boliinmesiyle elde
edilmektedir (C,/Cp). Verimliligi yiiksek ugaklar daha uzun siire
havada kalabilmekte ve C;/Cporamt kiigiik ucaklara gore yakit
tasarrufu daha yiiksek olmaktadir. Bu bilgiler 1s18inda C; /Cp orant
grafikte en yiiksek ve en verimli noktada olan konfigiirasyon, ugak
kanadinin -6 derecelik bir biikiim(twist) a¢isina ulastigi zaman
goriilmektedir. Normal diiz kanat profili ile yapilan karsilagtirmada bu
oran yaklasik %22 artmis olarak goze ¢arpmaktadir. Pozitif biikiilme
acilarinda yapilan karsilagtirmalar, 6 derecelik biikiilmenin, 30
derecelik saptirilmig kanatgik konfigiirasyonundan onemli Slglide
daha verimli oldugunu gostermektedir ve ayn1 6 derecelik pozitif
biikiilme agisina sahip kanat konfigiirasyonu, 20 derecelik kanatgik
durumuna benzer sonuglar gostermektedir. Buradan yeni gelistirilmis
degisken kanatlarin geleneksel kanat profillerne gore daha efektif ve
daha faydali sonuglar verdigini gostermektedir.

4. Simgeler (Symbols)

o Hiicum Agis1

Cp: Kaldirma kuvveti katsayisi

C,/Cp: Kaldirma kuvveti katsayisinin siirtiinme kuvveti
katsayisina orani

Cp: Siirtiinme kuvveti kaysayisi
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Yanal kuvveti kaysayisi
Yuvarlanma momenti katsayisi
Yunuslama momenti katsayisi
Sapma momenti katsayisi
Reynolds sayisi

Kanak biikiim agis1

Kanatgik agisi(aileron)

5. Sonuclar (Conclusions)

Bu ¢alismada, hem yeterliligi hem de yiizey siirekliligini koruyan
degisken kanat biikim mekanizmasi kavrami arastirildi. Riizgar
tiinelinde yapilan deneysel calismalar sonrasinda; degisken kanat
konseptinin kanatgik temel konfigiirasyonlarina kiyasla yeterli
kontrol momentleri sagladigi gozlemlendi. Ayrica sunulan bazi
kanat konseptinin aerodinamik
verimliligi kanatgik konfigiirasyonlarina gore daha yiiksek oldugu
saptandi. Bunun neticesinde gelistirilen yenilik¢i degisken kanat
yapisinin geleneksel kanat tasarimlarina oranla daha iyi ¢alistifi

biikiilme agilarinda degiskenli

kanitlanmistir.
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