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(074

Aerodinamik, delta kanatlar ve mikro hava araclart (MAVSs) da dahil olmak iizere basitlestirilmis modeller ile temsil edilebilen
insansiz savas hava araglarinda (UCAVs), son vyillarda énemli bir yer almistir. Delta kanatlar tizerinde olusan girdap dinamigi ve
bu girdapsal akisin kanadin performansina etkileri kilit bir rol haline gelmistir. Bu ¢alismanin amaci diisiik siipiirme agisina sahip delta
kanat (A = 51°) {izerinde olusan akigin fizigini ve aerodinamik performansmi boya gériintiileme ve kuvvet &lgiim sistemi kullanarak
anlamaktir. Farkli hiicum agilarinda, 5° < o < 30°, girdapsal akisin yapisi, girdap ¢okmesi ve akis ayrilmasimimn gériintiilenmesi,
aerodinamik kuvvetler olarak kaldirma ve siiriiklenme kuvvetlerinin statik durumda incelenmesi arastirilmigtir. Kuvvet dlgtimleri ve
boya goriintiilemesi su kanalinda delta kanat modelinin akis karakteristigini agiklamak i¢in gerceklestirilmistir. Deneysel calisma
aerodinamik performansi anlamak i¢in farkli hiicum agilarinda boya goriintiilerinin, kaldirma ve siiriikklenme kuvvet katsayilarinin
zaman ortalamalarim ihtiva etmektedir. Girdap ¢okme noktasi, diisiik hiicum agilarinda kanadin firar kenarinda daha uzakta olustugu
goriilmiistiir. Sonuglar aerodinamik kaldirma ve kuvvet katsayilarmm hiicum agistmin degisimi ile giigli bir sekilde girdap
etkilesimlerinden etkilendigini gostermektedir. Cp, ve Cp de farkli hiicum agilarinda girdap ¢okmesi ve &lii akis kosullarindan
etkilenmektedir.

Anahtar Kelimeler: Delta Kanat, Girdap, Aerodinamik, Akis Goriintiileme

Investigation of Aerodynamic Characteristics over Non-Slender Delta Wing

ABSTRACT

The aerodynamics of unmanned combat air vehicles (UCAVs), which can be represented by simplified planforms,
including delta wings, and micro air vehicles (MAVs) have taken important place in recent years. Vortex dynamics over delta
wing and the effects on delta wing performance have become an important key role. The aim of this investigation is to
underlying flow physics and to understand aerodynamic performance over non-slender diamond wing having low sweep
angle (A = 51° by using dye flow visualization and force measuring systems (Submersible S Beam Junior Load Cell and two
torque sensors). The flow visualization of vortex flow structure, the formation of the vortex breakdown, lift and drag force (FL
and Fp) as aerodynamic forces, over the wing in terms of the different angle of attacks, a, with in the range of 5°< a < 30°
were studied under static condition. Force measurements and dye flow visualization are carried out in a water tunnel to explain
the dynamic characteristics of the non-slender wing model. Experimental investigation includes the time-averaged velocity
components for dye-visualization, the coefficients of lift and drag force (CL_ and Cp), for aerodynamic performance with different
angle of attacks. It was concluded that vortex breakdown occurred far from the trailing-edge of the wing at low angle of attack. The
results show that aerodynamic lift and drag coefficient, and pitching moment are strongly affected by the vortex interactions as the
angle of attack changes. C, and Cp, are also affected by the vortex breakdown and stall condition for different angle of
attacks.
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1. GIRIS (INTRODUCTION)

Manevra kabiliyeti ucak aerodinamiginde en oénemli
parametrelerden biridir. Farkli hiicum agilarinda ugak
tizerinde olusan girdap ¢okmesi (vortex breakdown) ve
ayrilmis  akis durumlart  farkli akis Kkarakteristikleri
meydana getirdiginden ucak tizerinde yiik darbelerine ve
titresimlere sebep olmaktadir. Ugak {izerinde olusan bu
girdap ¢okmeleri ve ayrilmis akis ugak iizerinde
olusan aerodinamik kuvvetleri ve ugagin manevra
kabiliyetini dolayss: ile performansini etkilemede onemli
bir rol oynamaktadir. Girdap ¢okmesi ve ayrilmis akis,
degisik hiicum acilarinda ugak tzerinde farkhi akig
karakteristikleri meydana getirmektedir. Ayrica, farkli
manevra kabiliyetine sahip ucgaklar da daimi olmayan
akis ortaminda girdap ¢okmesi ve ayrilmis akigtan
dolay1 ugak yiizeylerinde siddetli titresim ve yorulmalar
meydana gelmektedir. Bu olay ugaklarda istenmeyen
durum olup ugaklarin omriinii etkiledigi gibi ucagmn
manevra kabiliyetini de etkilemektedir. Bu durum son
zamanlarin ilgi konusu olan diisiik siipiirme agilarina
sahip Insansiz Hava Araglart (UCAV-Unmanned
Combat Air Vehicle) iginde gecerlidir. Bu kapsamda
UCAV benzeri delta kanat geometrilerinde degisik hiicum
acilarinda akisin yapisi, girdap ¢okmesi ve 6lii akis bolgesi
ile aerodinamik karakteristiklerin statik ve siniizoidal
sahmim  hareketi  verilerek incelenmesi girdaplarin ve
akisin kontrolii agisindan olduk¢a 6nemli konulardan bir
tanesidir. Delta kanat akis alam girdaph akis yapilari ile
baskin olup en belirgin girdaph akis yapisi, kanadin 6n ug
kisimlardan  baglayarak yan u¢ kisimlarda olusan
girdaplardir (leading - edge vortices). Son zamanlarda
biitin akis alam1  gorintileme teknigi ile pargacik
goriintiilleme hiz 6lgme yontemi (P1V) kullanilarak genel
ve anlik akis yapist hakkinda ve kanat, plaka veya
kuyruk/kanatgik  tizerinde olugan daimi  olmayan
yiiklemeler hakkinda incelemeler yapilmstir. [1-5] [6]
siipiirme ag1s1, A=50° olan delta kanat {izerinde olusan
anhk ve ortalama akis yapisi hakkinda niimerik ¢alisma
yuritmiigtir. Bu calismada diisik hiicum agilarinda gift
girdap yapist mevcut olmasina kargin yiiksek hiicum
acilarinda tekil ve daha biyiik girdap yapisi elde
edilmistir. Siipiirme acis1 A=45° olan bir delta kanat
kanat merkezi ekseni boyunca dénme hareketi verilerek
kanat iizerindeki akis aerodinamigi deneysel olarak [7]
tarafindan incelenmistir. [8] su kanalinda yaptiklar
deneylerde  diisiik siipiirme agisina sahip bir kanat
iizerinde (A=50°) olusan girdap akis tabakasm
belirlemiglerdir. Yapilan bu ¢aligma ile disik Reynolds
sayilarinda, girdap ¢okme noktasinin ve akisin Reynolds
sayisina duyarl oldugu belirlenmis ve girdap merkezinin
kanadin merkez eksenine dogru kaydigi gozlemlenmistir.
[9] PIV ve boya goriintiileme tekniklerini kullanarak
girdap ¢Okmesi olusumunu ve girdap etkilesimini
Reynolds sayisi ve hiicum agisinin fonksiyonu olarak
arastirmiglardir. [10] diger bir calismasinda ise boya
deneyleri destekleyici PIV teknigini kullanarak delta
kanadin olduk¢a yakin yiizeyindeki akis yapisini ve
topolojisini arastirmis ve Reynolds sayisiminin ¢ift delta
kanatli modelinde kritik bir etkiye sahip oldugunu ifade
etmislerdir. [11] genis siipiirme agisina sahip olmayan
(A=55%) kanat modellerinin kayma tabakas: karasizliklar,
girdap yapisi, girdap ¢okmesi, manevra kabiliyeti ve akis
etkilesimlerini g6z 6niine alan daimi olmayan aerodinamik
yapisinin  literatiir  taramasim  kapsamli  bir  gekilde
incelemislerdir. Hiicum agisinin, o artmast ile akisin kendi
merkez ekseni etrafinda donerek simetrik bir ¢ift sarmal

girdap olusturmaktadir.[12] parcacik goriintiilemeli hiz
olgme teknigini (PIV) kullanarak digerlerinden daha
diigiik siipiirme agisina A=38.7° sahip bir delta kanat
uzerindeki anhk ve ortalama akis yapisini incelemistir.
Bu caligmada tiggen delta kanat statik konumda tutularak
degisik hiicum agilarinda akigin fiziginin anlasilmasi ve
akig kontrol yontemlerinin belirlenmesi amaglanmustir.
Girdap ¢O6kmesi ve ayrilmus akis durumlarim  kontrol
etmek igin tiggen geometriye sahip delta kanada diisiik
genlikte (a(t) = a + ag sin 2nt/T); ag = 1°ve a = 17°,
T = 05, 10 ve 15) ve girdaplarin dogal frekans
katlarinda siniizoidal salhmim hareketi verilmis, ayrilma
yiizeyinin gelismesindeki ilk bolgede akis yapisinin
kararli hale geldigi gozlenmistir. [13] ticgen delta kanat
modelini  gelistirerek iiggen kanadin arka kismina
eklenti yapilarak elde edilen Diomand ve Lambda
modelleri i¢in akigin fiziksel yapisin1 farkli hiicum
agilarinda salmim hareketi vermeden incelemiglerdir. [14]
kanat tizerindeki akis yapisinin doniisiimiini farkli periyot
zaman diliminde farkli Reynolds sayilarinda kanada
salmim hareketi vererek gozlemlemiglerdir. [15] ve [16]
farkli sapma ve hiicum agilarinda A=40° siipiirme agisina
sahip farkli tip delta kanat modelleri tizerinde olusan akis
yapisini PIV ve boya goriintiileme teknigi kullanarak nicel
ve nitel olarak incelemislerdir.

Girdap ¢okmesi ve ayrilmis akis durumlarmin  akig
analizlerinin  arastirilmasinin =~ yaninda  aerodinamik
karakteristiklerinin analizlerinin de arastirilmasi akis
kuvvet katsayillarmin bilinmesi agisindan 6nemlidir. Bu
kapsamda kaldirma ve kuvvet Katsayilarnin girdap
olusumu ve ayrilmis akis ile olan etkilerinin incelenmesi
akisin fiziksel yorumlanmasina katk: saglamaktadir. Bu
kapsamda literatiir incelendiginde; [17] temel girdap
dengesi agsisindan delta kanatlar iizerinde olusan kaldirma
kuvveti ile hiicum agis1 arasindaki iliskiyi deneysel olarak
incelemiglerdir. Delta kanatin performansini etkileyen
operasyonel ve geometrik parametrelerin  etkilerini
static durumda incelemiglerdir. [18] farkli kanat ug
caplarmin  A=50° siipiirme agisina sahip delta kanat
modeli tizerinde aerodinamik karakteristiklerine etkisini
arastirmis ve [19]’da ise farkli kanat u¢ caplarinda A
=500 siipiirme acisina sahip delta kanat modeli iizerinde
akis yapisi, aerodinamik kuvvet katsayilari C|, Cp ve
donme momenti Cm’ i incelemistir. [20] ve [21] deneysel
ve nimerik ¢aligmalar1 sonucunda esnek kanatlarm
tizerindeki akisa olan sekil adaptasyonunun ve iizerindeki
akis ayrilmasinin gecikmesi bakimindan rijit bir kanata
gore daha iyi bir performansa sahip oldugu kanaatine
varmuslardir. [22] esnek kanatlarin rijit kanatlardan daha
fazla kaldirma kuvvetine sahip olduklarini gostermislerdir.
[23] yaptiklart deneysel c¢alisma ile salinim yapmakta
olan jenerik bir savas ucagi modelinin statik ve dinamik
kararlilik  tiirevlerini  incelemislerdir. Farkli  hiicum
acilarinda frekans ve genligin  salimim tizerindeki
etkilerini arastirmuslardir. [24] riizgar tiineli kullanarak
hareket halindeki bir genis siipiirme agisina sahip delta
kanat modeli iizerinde olusan aerodinamik kuvvetler (CL
ve Cp) ve donme momenti (CpM) incelemistir.

Bu ¢alismada statik durumda diisiik siipiirme agisina sahip
delta kanat modeli (A= 51° iizerinde olusan girdap
¢okmesi ve ayrilmig akigin kanat modeli iizerinde
aerodinamik performansa etkisi boya goriintiileme teknigi
ve kuvvet 6l¢iim sistemi ilk defa su kanalinda kurularak
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deneysel olarak incelenmistir. Deneysel calismada PIV
teknigi kullanilmis ancak bu ¢ahsmada akis analizinden
ziyade aerodinamik performans analizi yapilmistir. Bu
kapsamda farkli hiicum agilarinda kuvvet katsayilar statik
durumda (CL ve Cp) ile boya goriintiileri aragtirilmstir.

2. YONTEM (MATERIAL AND METHODS)

Bu galisma Cukurova Universitesi, Makine Miihendisligi
Bolimii, Akiskanlar Mekanigi Laboratuarinda kurulu olan
kapali devre acik su kanalinda gergeklestirilmistir.
Kullanilan su kanali iki adet su deposu ve bu iki depo
arasinda bulunan ve ebatlart 750 mm x 1000 mm x 8000
mm  (yiikseklik x en x boy) olan akrilik kisimdan
olusmaktadir. Giristeki su deposu ile deney Kkesiti
arasindaki gecisi saglamak amaciyla 2:1 oraninda
daralma kismi mevcuttur. Akrilik kisim igerisinde serbest
akis1 saglamak amaciyla daralma kismindan énce akim
diizenleyici bulunmaktadir. Akim diizenleyicinin iginde
kiigiik  silindirik kanalciklar bulunmaktadir ve bunlar
suyun iginde olugabilecek galkantilar1 6nlemektedir. Kanal
icerisindeki suyun hizi, bir hiz kontrol tinitesi yardimiyla
degisik devirlerde c¢aligabilen bir santrifiij pompa ile
ayarlanmaktadir. Su kanali ve mekanizmaya ait deneysel
sistemin goriintiisii ve kanalin sematik gosterimi sekil 1’
de verilmistir. Deneyler kapsaminda akisin yapisi
hakkinda oOnbilgiye sahip olabilmek amaciyla gozle
gozlem teknigi olan floransan boya ile boya deneyleri
yapilmigtir. Boya deneyleri, bir adet kamera (SONY HD-
SR1) yardimi ile kaydedilmistir. Boya deneylerinde
laboratuarda bulunan Lazer initesi kullanilmig olup lazer
15181 altinda (532 nm dalga boyunda) parlayan Rhodamine
6G tipi boya kullanilmistir. Boya delta kanada belirli bir
yiikseklikten ince bir hortum ile iletilmistir. Bu hortumun
ucundaki igne, delta kanat i¢inde merkezi eksen boyunca
acilan bir kanala yerlestirilmistir. Boya bu kanal boyunca
ilerleyerek  kanadin  ucuna  ulasmaktadir.  [25]

249
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Sekil 1. Kapali devre agik su kanali deney diizenegi, mekanizma sisteminin kanal tizerindeki gorintiisii ve kanalin sematik gosterimi
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Akis aerodinamigi hakkinda kuvvet analizlerinin
yapilabilmesi i¢in su kanalinin tizerine yerlestirilen
tork sensorlerinin ve kuvvet sensoriiniin takildig:

mekanizma sistemi ve kanat baglantisin1 gosteren
sisteme ait fotograf sekil 2a ve 2b’de
gosterilmistir.

Sekil 2a. Tork sensorleri ve kuvvet sensoriiniin
takildigi mekanizmali sistem

Sekil 2b. Kuvvet olgiim sistemine ait
mekanizmanin ti¢ boyutlu ¢izimi

Aragtirmada ongordigiimiiz UCAV benzeri delta kanat
modeli sekil 3°de verilmistir. Kanadin siipirme agis1
A= 51° ahnmis olup veter uzunlugu C=168 mm ve
genigligi S = 205 mm olarak alinmistir. Kanat igin
Reynolds sayis1 10.000 degerinde tutulmustur. Kanat
yan yiizey yanal agist 45° ve kanat kalinligit 6 mm
olarak belirlenmistir. Kanat modeline ait sematik
goriintii sekil 3.1 de verilmistir.

Su kanali tizerine kurulan kuvvet ve tork sensorlerine ait
sistemin sematik gosterimi  sekil 4’te  verilmistir.
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Sekil 3. Diisiik siipiirme agisina sahip delta kanat modeline ait deneysel diizenlemenin sematik ¢izimi

Sekil 4. Tork sensorlerinin ve kuvvet senséiiniin sematik gosterimi ve kuvvet bilesenleri
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Sistem, yesil renkle gosterilmis servo motorun ekseni
etrafinda donmektedir. Bu eksen, mavi renkle
gosterilmis olan delta kanadin agirlik merkezinden
gecmektedir. Kullanilan 3 adet sensor kirmizi renkle
gosterilmistir. Birinci sensor S1, kuvvet sensorii iken,
ikinci ve {iglinci sensorler S2 ve S3, tork
sensorleridir. S1, F1 kuvvetini 6lgmekte, S2 ve S3 ise
sirastyla M2 ve M3 momentlerini 6lgmektedir. Motor
ekseni ile S2 ekseni arasindaki mesafe d ile
gosterilmigtir. Sisteme {stten bakildiginda, hiicum
acist o ile gosterilmistir. Akisin etkisi ile delta kanat
izerinde olusan bileske kuvvet R, delta kanat
dogrultusu arasindaki ag1 0 ile gosterilmistir. Bileske
kuvvetin, delta kanat dogrultusundaki eksen sistemine
gore bilesenleri Fi ve Fj iken, suyun akis
dogrultusundaki eksen sistemine gore bilesenleri ise
Fx ve Fydir. S1 sensorii dogrudan Fi kuvvetini
olgmektedir (Asagida serbest cisim diyagramu
verilmistir). S3 sensoriiniin 6l¢tiigiic M3 momenti,
dondiirme momenti olup (P, pitching moment) S2
sensOriiniin 6letiigii M2  momenti ise Fj*d+P
seklindedir. d degeri bilindiginden, Fj degeri de
buradan hesaplanir. Fi ve Fj degerlerinden R bileske
kuvveti ile 6 agis1 hesaplanir. Sonrasinda bu degerler
ve bilinen a hiicum agist kullamlarak Fx ve Fy
hesaplanmistir.

Kanat tizerinde olusan kuvvet ve momentlerden yola
cikilarak Cp ve C katsayilar1 elde edilmistir.

F F
D ¢ = L

CD = [ —
S04y

b
P ULy

3. BULGULAR (RESULTS AND DISCUSSIONS)
Boya Deneyleri

Delta kanada ait boya deney sonuglan
Reynolds=10000’de sirasiyla yandan ve istten Sekil
5 ve 6°da gosterilmektedir. Delta kanat i¢in boya
deneyleri  degerlendirildiginde; Disiik  hiicum
agilarinda 0=5° ve 10° i¢in boyutsuz girdap ¢okme
noktasi1 L/C 1.17 ve 0.97 degerlerini alirken hiicum
agisinin artirllmasi ile birlikte yani 0=15° ve 20°
icin ise L/C degeri 0.46 ve 0.25 degerlerini
almaktadir. Hiicum agismin a=25° degeri igin L/C

degeri 0.1 yani neredeyse kanadm ucuna dogru
olustugu gorilmektedir. Hiicum agis1 biiyiidikkge
girdap ¢okme noktas1 kanadin 6n ug¢ kismina dogru
yaklagmaktadir (Sekil 7). Literatirde de bilindigi
lizere, sipirme agis1 biyiik delta kanatlarda
girdaplar, diisik siipiirme acililara gore kanat
yiizeyinden uzak bolgede olusmaktadir. Hiicum agist
bityiidiik¢e girdap ¢okmesi kanadin firar kenarindan
hiicum kenarina dogru hareket etmektedir. Bir baska
degisle, hiicum acis1 biiyiidiikge girdap ¢6kme
noktasi ile kanat ucu arasindaki mesafe azalmaktadir.
Delta kanat {izerindeki akig yapisinin  dogal
yapisinda, kanadin ucundan baslamak tizere bir ¢ift
sarmal spiral girdap ve belirli bir mesafeden sonra
bu girdaplarin merkezinde olusan girdap ¢okmeleri
olusmaktadir. Hiicum agisinin 0=5°% 10° ve 150
degerleri i¢in, kanat ug girdaplarmin merkezi
eksenleri agik bir sekilde goriilebilmektedir. Ayrica,
bu sarmal spiral girdaplar kanat ucundan belirli bir
mesafeden sonra ¢okmektedirler. Kanat tizerinde
simetrik bir akis s6z konusudur. Hiicum agisinin
a=5° degeri icin girdap ¢dkmesinin kanadm arka
kisminin  hemen biraz ilerisinde olustugu ve hiicum
agisinin 0=10° degerinde ise kanadin hemen en arka
noktasina olduk¢a yakin bir yerde olustugu
soylenebilir. Hiicum acisinin  a=15° degerinde
girdap ¢okmesinin kanadin ortalarinda olustugu
ve hiicum acismin 0=20° olmas1 durumunda ise
girdap ¢okmesinin kanadin ug¢ kismina yakin bir
yerde olustugu goriilmektedir. Hiicum agisinin
artmas1 ile yani o=25° degerinde girdap en ug
kisimda goriilmekle birlikte bu agida artik 6l akig
bolgesi olusmaktadir. Olii akis bolgesi  hiicum
acismin -~ a=25° degerinde kanadin  neredeyse
tamamin1 kaplamaktadir. Girdap ¢okmesinden sonra
kanat tizerindeki girdapsal akis daha da karmasik ve
diizensiz  olmaktadir.  Ustten  goriiniis  boya
deneyinde (sekil 6) goriildiigii iizere a=5° 10° ve
15% hiicum acilarinda delta kanat merkezi
ekseninin  iist kosesinde ikincil bir girdap
olugmaktadir. Kanat iizerinde olusan ikincil girdap
a=20° den sonar kaybolmaktadir.
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Sekil 5. Delta kanada ait Reynolds=10000"de yandan goriiniis boya deney sonuglar
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Sekil 6. Delta kanada ait Reynolds=10000’de iistten goriiniis boya deney sonuglar: [26]
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Sekil 7. Girdap ¢okmesi noktasinin hiicum agisi ile degigimi

Kuvvet Deneyleri

Statik durumda diisiik siiptirme agisina sahip UCAV
benzeri delta kanat modeli iizerinde kararsiz
girdaplarin olusturdugu vortex aerodinamigi tizerindeki
etkileri incelenmistir. Deneysel bu c¢alismada C|
(Kaldirma katsayis1) ve Cp (Siriiklenme Katsayisi)
degerleri sabit hiicum agilarinin artirilmas: ile elde
edilmigtir. Delta kanat modeli iizerinde olusan
aerodinamik karakteristiklerden kaldirma katsayisi,
CL, siriiklenme katsayis1 Sekil 8’de ve Cp, ise
statik durumda Sekil 9’de gosterilmistir. Sekil 8’de
delta kanat modeli i¢in kaldirma katsayisi, CL ile
hiicum agisinin grafigi verilmistir. Sekilde gorildigi
iizere kanat modelinin egimi 25° ye kadar
artmaktadir. Hiicum agismin 25° den daha da yukariya
cikarilmasi durumunda egim dismektedir. Bu
kapsamda hiicum agismin 25° olmast durumunda
girdap ¢okmesi olusmakta ve bu acidan sonra oli
akig bolgesinin - (stall region) meydana geldigi
gozlemlenmektedir. Girdap ¢okmesi ve oli akis
bolgesinin olusumunu kaldirma kuvvet katsayisinin
diismesine neden olmaktadir. Bu kapsamda Sekil 9’da
ise stiriklenme Kkatsayisi, Cp ile hicum agisinin
grafigi gosterilmistir. Siiriiklenme katsayisi, kaldirma
kuvveti katsaymda oldugu gibi 25° hiicum agisina
kadar artmakta iken bu agidan sonra diigmektedir. En
yiikksek CL ve Cp degerleri 25° hiicum agisinda

meydana gelmektedir.
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Sekil 9. Siiriiklenme kuvvet katsayisinin, Cp, hiicum agisi ile degisimi

Bu kapsamda oli akig ve girdap ¢okmesinin
olustugu hiicum acisinda, a=25° i¢in, delta kanada
ait en vyiksek kaldirma ve siriklenme Kkuvvet
kuvvet katsayilari sirasiyla 0.65 ve 0.78°dir.

4. SONUCLAR (CONCLUSIONS)

Bu ¢alismada aerodinamik kuvvet analizi boya ve
kuvvet olgiim sistemi ile su kanalinda deneyler
gerceklestirilerek analiz  edilmigtir. Bu kapsamda
deneylerden elde edilen sonuglar incelendiginde
asagidaki sonuglar elde edilmistir:

= Disiik hiicum agilarinda kanadin on kisminda
bir ¢ift spiral simetrik girdabin olustugu
gorilmistiir. Girdap ¢okmesinden hemen sonra es
diizey girdaplar biiyiiyerek daha genis bir alani
kaplamaktadir. Ayrica ana girdaplar arasinda
ikincil girdaplarin da olustugu goriilmiistiir.

= CL ve Cp degerleri 25° hiicum acisina kadar
artmakta bu agidan sonra diismektedir.

= o = 25%de daha hiicum agisinda girdap gokmesi
(vortex breakdown) ve oli akig bolgesi (stall
region) olugmaktadir.

=  Girdap ¢okme noktasi, hiicum agisinin artmast ile
kanadmn firar kenarmmdan hiicum kenarma dogru
yaklagmaktadir.

= Kanat tizerinde olusan akis, kanat Yyiizeyine
oldukga yakin gergeklesmekte
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