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Flow separation (stall) is the most critical concept affecting the performance of the aircraft. Hence in this
study, it is aimed to change the shape of the airfoil profile during the flight to obtain maximum performance
at different angle of attack values (AoA). 2D computational fluid dynamic analysis is used in this study based
on NACA 4412 airfoil profile. In order to achieve higher aerodynamic performance at different angles of
attack during flight, two different airfoil profiles were obtained (NACA 4412 1 and NACA 4412 2) by
modifying the NACA 4412 airfoil profile and the aerodynamic performances of the original NACA 4412
airfoil profile with the modified airfoil profiles were compared.
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Figure A. Usage of wing profile according to flight stages

Purpose: The purpose is to change the shape of the airfoil profile during the flight to obtain maximum
performance at different angle of attack values.

Theory and Methods:

2D computational fluid dynamic analysis is used in this study based on NACA 4412 airfoil profile. In order to
achieve higher aerodynamic performance at different AoA during flight, two different airfoil profiles were
obtained (NACA 4412 1 and NACA 4412 2) by modifying the NACA 4412 airfoil profile and the
aerodynamic performances of the original NACA 4412 airfoil profile with the modified airfoil profiles were
compared. Analyses were performed between 0° and 23° AoA values to carry out the comparison.

Results:

At the end of the study, it was determined that the NACA 4412 airfoil profile angle (o) between 0° and 12°,
the NACA 4412 2 airfoil profile angle (a) between 12° and 17°, and the NACA 4412 1 airfoil profile for
AoA values higher than 17° were suitable for maximum aerodynamic efficiency.

Conclusion:

The analyzes show that variable wing profiles are needed to achieve maximum aerodynamic performance at
different attack angles during flight. It will be possible to obtain maximum performance by using flexible
materials on the wing surfaces.
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Kat1 yiizeyler lizerindeki akisin, geometrik etkenler veya dis etkenlerden dolay1 olusan pozitif basinca maruz
kalmasindan dolay1 yiizeye tutunamayarak kopmasina tutunma kaybi adi verilmektedir. Tutunma kaybi hava
araglarinin performansini etkileyen en kritik durumlardan birisidir. Tutunma kaybi, kanat profilinin
aerodinamik tasarimina bagli olarak farkli kritik hiicum agilarinda meydana gelebilmektedir. Bundan dolay1
bu c¢alismada, kanat profilinin sekli (aerodinamik tasarim sartlarina uygun sekilde) ucgus esnasinda
degistirilerek farkli hiicum agilarinda maksimum performans elde edilmesi amaglanmigtir. Calismada,
NACA 4412 kanat profili temel alinarak, 2 boyutlu hesaplamali akiskanlar dinamigi analizi kullanilmistir.
Ugus esnasinda farkli hiicum agilarinda daha yiiksek aerodinamik performans elde edebilmek icin NACA
4412 profilinde degisiklikler yapilarak iki farkli kanat profili NACA 4412 1 ve NACA 4412 2) daha elde
edilmis ve elde edilen bu iki profil ile orijinal NACA 4412 profilinin aerodinamik performanslari
kiyaslanmigtir. Kiyaslama yapabilmek igin 0° ile 23° arasindaki hiicum agilarinda analizler yapilmigtir.
Yapilan bu analizlerde tagima katsayisi, siiriikleme katsayis1 ve tutunma kaybi performans: parametreleri
incelenmistir. Caligmanin sonunda, maksimum aerodinamik verim elde edebilmek i¢in 0° ile 12° arasinda
NACA 4412 kanat profil agis1 (a), 12° ile 17° arasinda NACA 4412_2 kanat profili ve 17° hiicum agisindan
sonra ise NACA 4412 1 kanat profilinin kullanilmasinin uygun oldugu tespit edilmistir.

Improvement of the aerodynamic performance of NACA 4412 using the adjustable airfoil
profile during the flight

HIGHLIGHTS

e Design of adjustable airfoil profile during the flight
e Performation of the drag and lift force analysis
o Investigation of the stall parameter
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The breakaway of the flow from solid surfaces is defined as stall, which cannot hold onto the surface based
on the positive pressure exposure due to geometric or external factors. Flow separation (stall) is the most
critical concept affecting the performance of the aircraft. Hence in this study, it is aimed to change the shape
of the airfoil profile during the flight to obtain maximum performance at different angle of attack values. 2D
computational fluid dynamic analysis is used in this study based on NACA 4412 airfoil profile. In order to
achieve higher aerodynamic performance at different angles of attack during flight, two different airfoil
profiles were obtained (NACA 4412 1 and NACA 4412 _2) by modifying the NACA 4412 airfoil profile
and the aerodynamic performances of the original NACA 4412 airfoil profile with the modified airfoil
profiles were compared. Analyses were performed between 0° and 23° angle of attack values to carry out the
comparison. Drag coefficient, lift coefficient, and flow separation as the performance parameters were
investigated. At the end of the study, it was determined that the NACA 4412 airfoil profile angle (o) between
0° and 12°, the NACA 4412 2 airfoil profile angle (o) between 12° and 17°, and the NACA 4412 _1 airfoil
profile for angle of attack values higher than 17° were suitable for maximum aerodynamic efficiency.
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1. GIRIiS aNTRODUCTION)

Kanat, hava ortami igerisinde hareket ederek, hareket yoniine
normal olan aerodinamik bir kuvvet (Sekil 1) iiretmek igin
kullanilan bir yilizeydir. Kanatlar tasima kuvveti iiretmek
olusturmak i¢in kullanilan farkli profil yapilarna sahip
sistemlerdir. Tasima ve siiriikleme katsayilariin orani
olarak ifade edilen aerodinamik performans bazi planorlerde
60 seviyesinde veya daha fazla olabilmektedir. Bu, tagima
kuvveti elde etmek i¢in kiiclik bir itme kuvvetinin yeterli
olacagi anlamina gelmektedir [1].

Kaldtma Bilegke Kuvvet
Kord gizzisi
g\ =~ e Siiriiklenme
Hiicum agist 1‘""‘-—-—._,____‘

Sekil 1. Tasima kuvveti, siirikleme kuvveti ve hiicum agist
(Lift force, Drag force and Angle of attack )

Bir ugak kanadinin performansi ¢ogu zaman tutunma kaybi
(perdovites) ile bozulmaktadir. Kanat profili yiizeyinde
tutunma kaybi olugmasmin sebebi kanat profilinin
aerodinamik tasarim sekilleri ile iligkilendirilmektedir.
Bundan dolayi, literatiir incelendiginde, kanat profillerinin
aerodinamik performansinin arastirilmasi ile ilgili birgok
farkli ¢alisma bulundugu gozlemlenmektedir. Akigskan
dinamigi ve aerodinamik etkilerin daha verimli
kullanilabilmesi i¢in havacilik alaninda hesaplamali akigkan
dinamigi araglarmmn kullanimi son on yilda hizla arttig:
dikkat ¢ekmektedir. Ayrica, sayisal simiilasyonun, ugak ve
kanat tasarim siirecinin Onemli ve bilyliyen bir parcasi
oldugu bilinmektedir. Hesaplamali akiskan dinamigi
kullanilmasi ile birlikte riizgar tiineli arastirmalarina
bagimlilik azaltilarak tasarim maliyeti de azaltilmaktadir. Bu
gelismeler sonucunda kanat performanslarinin arttirildigt
gozlemlenmistir [2]. Kevadiya ve Vaidya [3] tarafindan
rlizgar tiirbininin aerodinamik verimi aragtirilmistir. Cesitli
hiicum agilarinda (0° ila 12° arasinda) riizgar tiirbini
kanatlariin analizi i¢cin NACA 4412 kanat profili
kullanilmistir. Tagima ve siiriikkleme katsayis1 degerleri 1 x
105 Reynolds sayisi icin hesaplanmistir. Petrilli vd.
tarafindan [4] kanat profilleri i¢in tutunma kaybinin
gerceklestigi hiicum agilarinda aerodinamik veri tabant
olusturulmugtur. Tutunma kaybinda ve sonrasindaki
davraniglarii karsilagtirmak i¢in li¢ farkli kanat profili
kullanilmistir. Sonlu kanatlarin tutunma kaybi ve sonrasi
kosullarinda elde edilen sonuglari, koniklik orani ve tarama
acisinin  etkileri {izerine c¢alisgtlmistir. Hossain vd. [5]
tarafindan farkli hiicum acgilarinda, kanat profilleri
lizerindeki basing dagilimi analiz edilmistir. Ayrica
calismada, iki kanat profilinin basing dagilimlariin yani

sira, tagima katsayisi ile siiriikleme katsayisina orani da
irdelenmigtir. Sabit kanatli bir u¢agin tasima katsayisi
degisen hiicum agis1 ile degistigi bilinmektedir. Tagima ve
siirikleme kuvvetlerini elde etmek icin Patel vd. [6]
tarafindan sayisal ve deneysel caligmalar yapilmistir. Cesitli
hiicum agilarinda ve 3 x 10° Reynolds degerinde, NACA
0012 kanat profili lizerinde iki boyutlu ses alt1 akis analizleri
yapilmistir. Hesaplamali akigkan dinamigi siireclerini
modellemek ve simule etmek i¢in Triet ve arkadaslari [7]
tarafindan NACA 2412 kanat profili kullanilmistir. Kanat
yilizeyindeki basing ve hiz dagilimini analiz etmek igin
ANSYS Fluent programi kullanilmistir. Ek olarak, tasima ve
stiriikleme katsayilar1, hava akis1 ile kanat profili arasindaki
goreceli hiz girisi 0 ila 50 m/s arasinda degistiginde elde
edilen veriler kullanilarak hesaplanmustir. Elde edilen say1sal
sonuglarin  teorinin  sonuglar ile uyumlu oldugu
gozlemlenmistir. Aerodinamik yiikler altinda olusan
gerilmeleri belirlemek i¢in statik analiz yapilabilmektedir.
Ucak kanadinda frekans ve deformasyonlari, frekanslara
bagli gerilimi belirlemek i¢in Kavya ve Reddy [8] tarafindan
modal analiz ve rasgele titresim analizi yapilmistir. Ayrica,
deformasyonu ve yiik katsayisini belirlemek i¢in burkulma
analizi yapilmustir. Farkli hizlarda tasima ve siiriikleme
kuvvetlerini belirlemek i¢in hesaplamali akigkan dinamigi
analizi, ANSYS akigkan modiilii kullanilarak yapilmstir.
Hesaplamali  akigkan  dinamigi  analizi  sonuglart
incelendiginde, siiriikleme kuvvetinin orijinal modele gore
daha ¢ok fazla degisim gosterdigi gozlemlenmistir. Kumar
vd. [9] tarafindan NACA 23024 kanadinin hesaplamali
akigkan dinamigi analizi ANSYS Fluent kullanilarak
gerceklestirilmistir.  Analiz, Spalart Allmaras tiirbiilans
modeli, akis gegis 6zellikli K-omega SST tiirbiilans modeli,
Standart K-Epsilon tiirbiilans modeli ve K-omega SST
tiirblilans modeli kullanilarak yapilmigtir. Analiz sonuglari
riizgar tineli sonuglart ile karsilasgtirilmis ve tiirbiilans
modellerinin  performansit  irdelenmigtir.  Caligmanin
sonunda, hesaplamali akigkan dinamigi analiz sonuglarinin
riizgar tiinel testi sonuglartyla uyum iginde oldugu
gbzlemlenmistir. Gov ve Korkmaz [10] tarafindan NACA
4412 ve S809 kanat profilinin aerodinamik performansi
incelenmistir. Analizlerde, NACA 4412 ve S809 kanat
profili tizerinde iki boyutlu hesaplamali akiskan dinamigi
analizi yapilmistir. Kanat lizerinde akis analizlerinin benzer
sekilde mermiler lizerinde de uygulanabildigi bilinmektedir.

Standart kanatlar, sinirli hiicum acgis1 deger araliginda
maksimum performans saglamak iizere tasarlanmustir.
Literatiirdeki calismalarda, standart profillerin
performanslarinin  bu araligin  disinda hizla  distiigi
goriilmektedir. Ucgus swrasinda farkli  hiicum agis1
degerlerinde bu aralig1 gelistirmek i¢in farkli kanat profilleri
kullanimimna ihtiyag oldugu belirlenmigtir.  Literatiir
taramasinin sonunda ucus esnasinda degisken kanat
profilinin kullanimina rastlanilmamistir.  Bu nedenle,
calismada, farkli hiicum agis1 degerlerinde NACA 4412min
aerodinamik performansini artirmak igin, gelistirilmis 2
farkli kanat profilinin ugus esnasinda degistirilerek kullanimi
incelenmistir.
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2. ANALIiZ YONTEMI (METHOD OF ANALYSIS)

Bir ugak kanadinin performansinda; pist mesafesinin,
yaklasma hizinin, tirmanis hizinin, yiik kapasitesinin ve
calisma araliinin Onemli bir etkiye sahip oldugu
bilinmektedir. Aynt zamanda kullanilacak etkin bir tagima
sisteminin, itme gereksinimlerini azalttig1 i¢in giiriiltli ve
emisyon seviyesinde de belirgin azalmaya neden oldugu
bilinmektedir [11].

Hiicum agc1s1, kanada gelen hava veya goreceli riizgar ile
ucakta veya kanatta bir referans ¢izgisi (veter c¢izgisi)
arasindaki a¢1 olarak tanimlanmaktadir (Sekil 1). Bu aci
olugan aerodinamik tasima ve siirikleme kuvvetlerini
etkilemektedir. Es. 1 'deki alan (A) artan hiicum agis1 degeri
ile kanada gelen havanin karsilagsacagi alan arttigindan,
artmaktadir. Siiriikleme kuvveti Fp, tasima kuvveti Fj,
siiriikleme katsayist Cpve tasima katsayisi C; Es. 1 ve Es. 2
’de verilmektedir. Burada p yogunluk, v hiz ve 4 alandir.

__Fp

Co %p\,z A (1)
__F

Cops @)

Kanat profilleri lizerinde iki boyutlu akigin aerodinamik
performansini belirlemek igin hesaplamali akiskan dinamigi
analizinde Spalart-Allmaras tiirbiilans modeli (Es. 3-Es. 9)
kullanilmistir. ~ Spalart-Allmaras  tiirbiilans  modelinin
ozellikle havacilik uygulamalar1 igin tasarlannmis bir
denklem modeli oldugu bilinmektedir [12].

S S 1
— (pV)+— (pvu. )=G.+—
5 (9] 5 (p¥u;)=G, o

Xi
8 ~y OV &V 2
Haon) 2 (2) |-vorsy ©)
J J J
n=pviy )
G, =Cp pSY (5)
S=s+ ot (6)
8=/20;; @)
L (B %y
Qij_ 2 (SXJ' ) Sxi) (8)

Y, =Cyipfy (3) ©)

Burada, NACA 4412 ve gelistirilmis 2 farkli kanat profilinin
(NACA 4412 1 ve NACA 4412 2 (Sekil 2)) aerodinamik
performans1 karsilagtirtlmigtir.  Bu 3  kanat profilinin
aerodinamik performansi, farkli hiicum agis1 (0° ile 23°
arasinda) degerlerinde  karsilagtirilmigtir.  Performans
parametresi olarak siiriikleme katsayisi, tagima katsayisi ve
tutunma kaybi analiz sonuglar1 kiyaslanmistir. Analiz
parametreleri tablo 1'de verilmistir.

Analizlere baslamadan once yapilacak ag yapisinin
dogrulugunu teyit etmek ve en uygun eleman sayisini tespit
edebilmek icin farkli eleman sayilarinda ag yapilar
olusturularak analizler yapilmis ve tasima katsayisi ve
stirikleme katsayist sonuglar1 Sekil 3’de verilmistir. Bu
sonuglara gore analizlerde 30000 eleman kullanilmasi ile
yeterli hassasiyetin saglanacag goriilmiistiir.

Tablo 1. Analiz parametreleri (Analysis parameters)

Parametre Deger
Diigiim sayist 30272
Eleman sayis1 29920

Coziim yontemi Basing tabanli- Kararli durum

Tiirbiilans model Spalart-Allmaras

Yogunluk (kg/m?) 1,225

Tiirbiilans viskozitesi 1

Giris hiz1 (m/s) 1

Veter uzunlugu (m) 1

Momentum Second order upwind

Analizler, ticari sonlu elemanlar analiz programi olan
ANSYS Fluent V 17.2 araci kullanilarak gergeklestirilmistir.
Tiim sistem ic¢in tasarlanmus olan ag yapist sekil 4'te
gosterilmistir. Analizi yapilan 3 farkli NACA 4412 kanat
profilinin detayl1 ag yapis1 goriinimii sekil 5'te verilmistir.

3. ANALITIK CALISMALAR (ANALYTICAL WORKS)

Sekil 6’de NACA 4412 kanat profilinin 50000 Reynolds
sayisinda Xfoil ve ANSY'S analiz programi kullanilarak elde
edilen tagima katsayist ve Sekil 7°de siiriikleme katsayist
analiz sonuglar1 verilmistir [13].

NACA 4412

NACA 4412 1
' NACA 4412 2

Sekil 2. NACA 4412 ve gelistirilen kanat profilleri (NACA 4412 and improved Airfoil profiles)
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Ag yapist dogrulama
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——Cl

0,00

Tasima ve Siiriikleme katsayisi

0 10000 20000

——o

30000 40000 50000

Eleman Sayis1

Sekil 3. Ag yapist dogrulama (Mesh accuracy)

3,000

Sekil 4. Ag yapisi goriiniimii (Mesh view)

NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA 4412 2 kanat
profillerinin farkli hiicum acilarindaki tasima katsayilari
sekil 8'te, siiriikleme katsayilari ise sekil 9’da verilmisgtir.
Sekil 8 incelendiginde, orijinal NACA 4412 i¢in 15° hiicum
acisinda maksimum tasima katsayisinin elde edildigi, 0°
hiicum acisinda ise minimum tasima katsayisinin elde
edildigi goriilmiistiir. Ayrica, 18° hiicum agisinda tutunma
kaybindan dolay1 tasima katsayisinda ciddi bir diisiis
meydana gelmistir. Bu 3 hiicum agisinda kritik degerler elde
edildigi igin gelistirilmis kanat profilleri ile orijinal profilin
tagima katsayisi (C; (Sekil 8)), siiriikleme katsayist (Cq (Sekil
9)) ve C/Cq (Sekil 10) oranlar1 karsilastirilmustir. Sekil 8
incelendiginde, maksimum tagima etkisi saglamak i¢in 0° ile
12° arasinda NACA 4412 kanat profili, 12° ile 17° arasinda

NACA 4412 _2 kanat profili ve 17° hiicum agis1 degerinden
sonra ise NACA 4412 1 kanat profilinin kullanilmasi
gerektigi goriilmektedir. Sekil 9 incelendiginde, 0° ile 17°
arasinda NACA 4412 ve NACA 4412 _2 kanat profillerinin
daha diisiik siiriikleme etkisi olusturdugu goriilmektedir. 17°
hiicum agisindan sonra ise NACA 4412 1 kanat profili daha
disiik siiriikleme etkisi olugturdugu tespit edilmektedir.

Sekil 10" da verilen hiicum agisina karsilik Cy/Cq orani
kiyaslandiginda, maksimum aerodinamik verim elde
edebilmek i¢in 0° ile 12° arasinda NACA 4412 kanat profili,
12° ile 17° arasinda NACA 4412 2 kanat profili ve 17°
hiicum agisindan sonra ise NACA 4412 1 kanat profilinin
kullanilmasi gerektigi goriilmektedir.

1113



Gov ve ark. / Journal of the Faculty of Engineering and Architecture of Gazi University 34:2 (2019) 1109-1125

A

a) NACA 4412

b) NACA 4412 | c) NACA 4412 2

Sekil 5. Kanat profilleri a) NACA 4412 b) Gelistirilmis NACA 4412 _1 ¢) Gelistirilmis NACA 4412 2
(Airfoil profiles a) NACA 4412 b) Improved NACA 4412 _1 c¢) Improved NACA 4412 _2)

Xfoil ve ANSYS Tagima Analiz Sonuglar1 Kiyaslanmasi
1,4
1,2

0,8
0,6 —0— Ansys

Tasima Katsayisi

0,4 —0— Xfoil

0,2

0 5 10 15 20 25
Hiicum Agist

Sekil 6. Xfoil ve ANSYS analiz sonuglarina gore tasima katsayisi kiyaslanmasi
(Comparison of the lift coefficient according to Xfoil and ANSY'S analysis results)

Xfoil ve ANSYS Siiriikleme Analiz Sonuglar1 Kiyaslanmasi

0,45
0,4
0,35
0,3
0,25
0,2 —8— Ansys
0,15
0,1
0,05

—e— Xfoil

Stirtikleme Katsay1s1

0 5 10 15 20 25
Hiicum Agist

ekil 7. Xfoil ve ANSYS analiz sonuglarina gore siiriikleme katsayisi1 kiyaslanmasi
Y g y y
(Comparison of the drag coefficient according to Xfoil and ANSYS analysis results)
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Hiicum Agisi - Tagima Katsayis1 Kiyaslamasi
1,4
1,2

0,8
—0—NACA4412

—o—NACA4412_1
0.4 —o—NACA4412 2
02

0,6

Tasima Katsayist

0 5 10 15 20 25
Hiicum Agist

Sekil 8. Farkli hiicum agilarinda tasima katsayilari (Lift coefficient at different AoA)

Hiicum Agisi - Siiriikkleme Katsayis1 Kiyaslamasi

0,4
0,35

o
w

0,25

—e—NACA4412
0,15 —o—NACA4412 1
—o—NACA4412 2

o
N

Siiriikleme Katsayisi

o
—

0,05

10 15 20 25

Hiicum Acist

o
(6]

Sekil 9. Farkl1 hiicum agilarinda siiriikkleme katsayilari (Drag coefficient at different AoA)

Hiicum Agisi - C/C, Kiyaslamasi

20
18
16
14
12
10 —0—NACA4412

—e—NACA4412_1
—e—NACA4412 2

C/C,

SN B

0 5 10 15 20 25

Hiicum Agisi

Sekil 10. C/Cy’nin farkli hiicum agilarinda orani (Ci/Cq ratio at different AoA)
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Ucus evrelerine gore kanat profili kullanimi sekil 11° de
detayli olarak verilmistir. Elde edilen sonuglara gore kalkis
evresinde NACA 4412 2, tirmanis evresinde NACA 4412 1
ve park, taksi ve diiz ugus evresinde NACA 4412
kullanilmasinin uygun oldugu tespit edilmistir.

NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA 4412 2'nin 0°
hiicum agisindaki basing dagilimi sirasiyla sekil 12, 13 ve
14°de verilmistir. NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA
4412 2'in 0° hiicum agisindaki hiz dagilimi sirastyla sekil
15, 16 ve 17'de verilmistir.

NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA 4412 2'nin 15°
hiicum agisindaki basing dagilimi sirasiyla sekil 18, 19 ve
20'de verilmistir. NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA

Park Taksi Kalks
NACA 4412 2
NACA 4412 NACA 4412
S e | [ — e B

4412 2'nin 15° hiicum agisindaki hiz dagilimi sirasiyla sekil
21, 22 ve 23'de verilmistir.

NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA 4412 2’nin 18°
hiicum agisindaki basing dagilimlari sirastyla sekil 24, 25 ve
26'da verilmistir. NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA
4412 2’nin 18° hiicum agisindaki hiz dagilimlari sirasiyla
sekil 27, 28 ve 29'da verilmistir.

NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA 4412 2'nin 0°
hiicum agisindaki hiz vektorleri sirastyla sekil 30, 31 ve
32'de verilmistir.

Sekil 30, 31 ve 32 incelendiginde, 0° hiicum agisinda 3 kanat
profilinde de tutunma kayb1 olmadig1 goriilmiistiir.

Twmams Diiz Ucng
NACA 4412
‘-i_‘:;

NACA 4412 1

Sekil 11. Ugus evrelerine gore kanat profili kullanimi (Usage of wing profile according to flight stages)

Sekil 12. NACA 4412’nin 0°’de basing dagilimi (Pressure distribution of NACA 4412 at 0° AoA)
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Sekil 13. NACA 4412 1’in 0°’de basing dagilim

Sekil 16. NACA 4412 1’in 0°’de hiz dagilimi
(Pressure distribution of NACA 4412_1 at 0° AoA)

(Velocity distribution of NACA 4412 _1 at 0° AoA)

Sekil 14. NACA 4412 2’nin 0°’de basing dagilimi

Sekil 17. NACA 4412 2’nin 0°’de hiz dagilim
(Pressure distribution of NACA 4412 2 at 0° AoA)

(Velocity distribution of NACA 4412 _2 at 0° AoA)

Fressure
Wl Renearing 3 Fraure 1
5.635a-001

-1.40Ze+000

Sekil 15. NACA 4412’nin 0°°de hiz dagilimi

Sekil 18. NACA 4412’nin 15°’de basing dagilimi
(Velocity distribution of NACA 4412 at 0° AoA)

(Pressure distribution of NACA 4412 at 15° AoA)
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DGOG
Sekil 19. NACA 4412 1’in 15°’de basing dagilimi Sekil 22. NACA 4412 1’in 15°’de hiz dagilimi
(Pressure distribution of NACA 4412 _1 at 15° AoA) (Velocity distribution of NACA 4412 _1 at 15° AoA)
Fressure

Wolams Runcering 4 Figure 1
5.5T6a-001

- -1.223e-001

-8.022e-001

-1.48Ze+000

Sekil 20. NACA 4412 2’nin 15°’de basing dagilimi Sekil 23. NACA 4412 2’nin 15°’de hiz dagilim1
(Pressure distribution of NACA 4412 2 at 15° AoA) (Velocity distribution of NACA 4412 _2 at 15° AocA

Sekil 21. NACA 4412’nin 15°°de hiz dagilim Sekil 24. NACA 4412°nin 18°°de basing dagilim
(Velocity distribution of NACA 4412 at 15° AoA) (Pressure distribution of NACA 4412 at 18° AoA)
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Pressure
Wolarme Runcering 3 Figure 1
6.001a-001

- -d.A8de-002

-6.858e-001

-1.335e+000

Sekil 25. NACA 4412 1’in 18°’de basing dagilimi
(Pressure distribution of NACA 4412 1 at 18° AoA)

Sekil 26. NACA 4412 2’nin 18°’de basing dagilimi
(Pressure distribution of NACA 4412 2 at 18° AoA)

Sekil 27. NACA 4412’nin 18°°de hiz dagilimi
(Velocity distribution of NACA 4412 at 18° AoA)

Sekil 28. NACA 4412 1’in 18°’de hiz dagilim1 (Velocity
distribution of NACA 4412 _1 at 18° AoA)

Sekil 29. NACA 4412 2’nin 18°’de hiz dagilinu
(Velocity distribution of NACA 4412 _2 at 18° AoA)

NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA 4412 2'min 15°
hiicum agisindaki hiz vektorleri sirasiyla sekil 33, 34 ve
35'de verilmistir.

Sekil 33, 34 ve 35 incelendiginde, tutunma kaybinin, 15°
hiicum agisinda yaklasik olarak kanat profilinin ortasinda
bagladig1 gorilmiistir. NACA 4412, NACA 4412 1 ve
NACA 4412 2’nin 18° hiicum agisindaki hiz vektorleri
strastyla sekil 36, 37 ve 38'de verilmistir. Sekil 36, 37 ve 38
incelendiginde, tutunma kaybinin, NACA 4412 ve NACA
4412 2 igin kanadm oniinden bagladigi fakat 18° hiicum
acisinda NACA 4412 1 i¢in kanadin ortasinda baglandigt
gorilmiigtir. NACA 4412, NACA 4412 1 ve NACA
4412 2'nin 18° hiicum agisinda tiirbiilans viskozitesi
sirastyla sekil 39, 40 ve 41'de verilmistir. Sekil 39, 40 ve 41
incelendiginde, akis ayrilmasina bagli olarak NACA 4412 ve
NACA 4412 2 profili igin tlirbiilans viskozite degerinin
yiiksek oldugu goriilmiistir. NACA 4412 1 de ise bu
degerin daha diisiik oldugu goriilmiistiir.
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" —# ; —F I — e —

Sekil 30. NACA 4412’nin 0°’de hiz vektorii (Velocity vector of NACA 4412 at 0° AoA)

I Y —_— ___9————h___§_ b
Y . —_—t . —_— s e -
& :

Sekil 32. NACA 4412 2’nin 0°’de hiz vektorii (Velocity vector of NACA 4412_2 at 0° AoA)
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Sekil 33. NACA 4412’nin 15°°de hiz vektorii (Velocity vector of NACA 4412 at 15° AoA)

Sekil 34. NACA 4412 1’in 15°°de hiz vektorii (Velocity vector of NACA 4412_1 at 15° AoA)

Sekil 35. NACA 4412 2’nin 15°°de hiz vektorii (Velocity vector of NACA 4412_2 at 15° AoA)
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ke

Sekil 37. NACA 4412 _1’in 18°’de hiz vektoril (Velocity vector of NACA 4412_1 at 18° AoA)

Sekil 38. NACA 4412 2’nin 18°’de hiz vektorii (Velocity vector of NACA 4412 2 at 18° AoA)
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Sekil 39. NACA 4412’nin 18°’de tiirbiilans viskozitesi (Turbulent viscosity of NACA 4412 at 18° AoA)

Sekil 40. NACA 4412 _1’in 18°°de tiirbiilans viskozitesi (Turbulent viscosity of NACA 4412_1 at 18° AoA)
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Sekil 41. NACA 4412 2’nin 18°’de tiirbiilans viskozitesi (Turbulent viscosity of NACA 4412_2 at 18° AoA)

Servo Motor

——

Kontrol Yiizeyi

Sekil 42. Kanat profili degistirme mekanizmasi (Wing profile change mechanism)

Analiz sonuglarinin incelenmesinden sonra, orijinal NACA
4412 kanat profili i¢gin 0° ve 12° hiicum agilar1 arasinda,
NACA 4412 2 kanat profili i¢in 12° ve 17° hiicum agilar1
arasinda ve NACA 4412 1 kanat profili i¢in 17° ve 23°
hiicum agilar1 arasinda maksimum aerodinamik performans
elde edildigi goriilmiistiir. Sonu¢ olarak, maksimum
aerodinamik performans elde edebilmek i¢in ugus sirasinda

farkli  kanat  profillerinin  kullanmilmas1  gerektigi
gortilmektedir.

5. SIMGELER (SYMBOLS)

p : Yogunluk

v :Hiz

c : Veter ¢izgisi

A : Alan

Cp : Stirtiklenme katsayist

C, : Tagima katsayist

Fp : Stirtiklenme kuvveti

F : Tagima kuvveti

1% : Serbest akis hizi

G, : Tirbiilans viskozite tiretim terimi

Re : Reynolds sayisi

u : Kinematik viskozite

C, : 1 denklemli tiirbiilans modeli i¢in yakinsama

1124

katsayi1s1

Y, : Tiirbiilans viskozite yikim terimi

S : Kok terimi

Ut : Tiirbiilans viskozite

fv : 1 denklemli tiirbiilans modeli i¢in yakinsama
katsayis1

S : Yer degistirme tensorii

K : Von karman sabiti

d : Duvar mesafesi

0 : Ortalama donme hiz1 tensorii

Cy : 1 denklemli tiirbiilans modeli i¢in yakinsama
katsayisi

fw : 1 denklemli tiirbiilans modeli i¢in yakinsama
katsay1s1

4. SONUCLAR VE TARTISMALAR
(RESULTS AND DISCUSSIONS)

Standart kanat profilleri, diisiik hiicum agis1 deger araliginda
maksimum aerodinamik performans saglamak {izere
tasarlanmigtir. Kanat profilinin performanslart bu araligin
disinda hizla azalmaktadir. Ugus sirasinda farkli hiicum agis1
degerlerinde maksimum performans elde edebilmek igin
farkli kanat profillerine ihtiyag vardir. Bu nedenle, bu
calismada, NACA 4412 kanat profilinin geometrisi
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degistirilerek farkli hiicum acis1 degerlerinde maksimum
aerodinamik performans elde edilmesi amaglanmigtir. Kanat
profilinin degisimi i¢in tasarlanan mekanizma sekil 42 de
verilmistir. Servo motor araciligi ile kontrol yiizeyi hareket
ettirilerek kanadin iist tarafinda bulunan polimer bazli esnek
malzemeye nihai pozisyon verilmektedir. Bu sayede NACA
4412 kanat profilinin geometrisi degistirilerek 2 farkli kanat
profili daha elde edilmistir. Elde edilen yeni profiller ile
orijinal profilin aerodinamik performansi, farkl: hiicum agis1
(0° ile 23° arasinda) degerlerinde karsilastirilmstir.
Siiriikleme katsayisi, tagima katsayisi ve tutunma kaybi,
performans parametresi olarak kullanilmigtir.

Analizler incelendiginde asagidaki sonuglar elde edilmistir:
Maksimum tasima katsayist:

¢ 15° hiicum agisinda orijinal NACA 4412 kanat profilinde
elde edilmistir.

¢ 19° hiicum agisinda NACA 4412 1 kanat profilinde elde
edilmistir.

e 15° hiicum acisinda NACA 4412 2 kanat profilinde elde
edilmistir.

Minimum tasima katsayisi:

¢ (0° hiicum agisinda orijinal NACA 4412 kanat profilinde
elde edilmistir.

e 0° hiicum acgisinda NACA 4412 1 kanat profilinde elde
edilmistir.

e 0° hiicum acisinda NACA 4412 2 kanat profilinde elde
edilmistir.

Maksimum tasima katsayisi kaybi:

¢ 18° hiicum agisinda orijinal NACA 4412 kanat profilinde
gorilmiistiir.

e 20° hiicum acisinda NACA 4412 1 kanat profilinde
gorilmiistiir.

e 18° hiicum acisinda NACA 4412 2 kanat profilinde
gOriilmiistiir.

e 0° hiicum acisinda 3 kanat profilinde de tutunma kaybi
gOriilmemistir.

e 15° hiicum acisinda 3 kanat profilinde de tutunma kaybi
profilin ortasinda baglamistir.

18° hiicum agisinda, tutunma kaybi:

e Orijinal NACA 4412 kanat profilinin 6n tarafinda
baglamustir.

e NACA 4412 _1 kanat profilinin ortasinda baglamustir.

e NACA 4412 2 kanat profilinin 6n tarafinda baglamustir.

Maksimum aerodinamik performans orijinal NACA 4412
kanat profilinde 0° ve 12° hiicum a¢isinda, NACA 4412 2
kanat profilinde 12° ve 17° hiicum agisinda ve NACA
4412 1 kanat profilinde 17° ve 23° hiicum ag¢isinda elde
edilmistir.

Sonu¢ olarak analizler, ucus esnasinda farkli hiicum
acilarinda maksimum aerodinamik performans elde
edebilmek i¢in degisken kanat profillerine ihtiyag
duyuldugunu gostermektedir. Kanat yiizeylerinde esnek
malzemeler kullanilarak ve bu ylizeyleri istenilen
geometriye ¢evirebilecek mekanizmalar ile ugus esnasinda
maksimum performans elde etmek miimkiin olacaktir.
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